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RESUMEN

El proyecto tiene por objetivo fundamental el diseno y la integracion de un sistema
de control que permita el vuelo autononomo de un cuadricoptero comercial
radiocontrolado. En esta documentacion se presentan la caracterizacion vy el
modelado del cuadricoptero utilizado y la integracion del mismo con la inteligencia
implementada. Se agregaron sensores externos, se incluye una descripcion
detallada del procedimiento de calibracion que se aplico sobre ellos. La estimacion
del estado se obtiene de la combinacion de los sensores disponibles dentro de una
implementacion de un filtro de Kalman. Las acciones de control se obtienen
mediante un controlador proporcional-integral basado en el algoritmo LQR. Los
algoritmos fueron testeados exhaustivamente dentro de un simulador en MatLab, y
luego sobre el sistema real.
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ABSTRACT

The main goal of the project is the design and integration of a control system that
will allow the autonomous flight of a radio controlled commercial quadcopter. This
documentation presents the characterization and modelling of the quadcopter, and
the integration of an external intelligence. External sensors were added to the
platform, the calibration procedure is described in detail. The state estimation is
deriwed from the combination of these sensors within an implementation of a
Kalman Filter. The control actions are obtained from a proportional-integral
control system based on the LQR algorithm. The algorithms were extensively tested
i a stmulator, within MatLab, and then on the real system.
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INTRODUCCION

Existe actualmente en el Instituto de Ingenieria Eléctrica de la Facultad de Inge-
nieria de la Universidad de la Republica una linea de investigacion orientada a la
robotica moévil y al desarrollo de técnicas de control. En este marco, se han desarro-
llado diversas plataformas experimentales tanto por docentes del Departamento de
Control como por estudiantes durante los proyectos de fin de carrera. En particular,
dos proyectos de fin de carrera se orientaron al diseno de un UAVE] con arquitectura
de avién. El primero de ellos, AMFOI1-Bobby, se avocé al diseno y construccién de
un avion de dimensiones reducidas con capacidad de vuelo relativamente prolonga-
da. Dicha plataforma fue disenada para ser volada gracias a un control remoto. El
proyecto AUION;, continud el trabajo resolviendo el diseno del controlador del avion
en la situacon de vuelo, quedando excluido el despegue y el aterrizaje del vehiculo.

En el presente proyecto se contintiia trabajando en la linea presentada, disenando
e integrando un sistema de control a un vehiculo aéreo comercial con arquitectura de
cuadricoptero de forma de lograr el vuelo auténomo del mismo. Por vuelo auténomo
se entiende la capacidad de seguir una trayectoria autogenerada a partir de puntos
del espacio introducidos por un usuario por los cuales se desea “pasar”, de ahora en
mMas waypoints.

La arquitectura escogida ofrece una gran variedad de aplicaciones entre las cuales
se puede nombrar la fotografia y el cine, el relevamiento de zonas peligrosas o con-
taminadas, la vigilancia y la navegacion bajo techo.

No es el objetivo de este proyecto desarrollar un producto final, sino que por el
contrario lo que se plantea es desarrollar una plataforma experimental sobre la cual
otros grupos puedan trabajar, profundizando en diversas areas como la estimacion
de estados, técnicas de control mas avanzadas, la generacién de rutas éptimas y la
cooperacion entre varias plataformas idénticas.

El objetivo del presente proyecto incluye instrumentar dos cuadricépteros de for-
ma de poder obtener todas las variables de estado con las que se elige representar
al sistema. La comprension del comando de los motores y la caracterizacion de los
mismos son parte fundamental para el control del sistema. Se desarrollé una primer

1Unmanned Aerial Vehicle
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version de un generador de rutas que defina la trayectoria a seguir a partir de way-
points introducidos por el usuario. Se desarrollé un controlador que permita seguir
la trayectoria generada por el generador de rutas. Se programé e integré una CPU
a cada cuadricéptero para realizar las tareas hasta aqui planteadas, manteniendo la
posibilidad de trabajar en modo automatico y manual.

Como ya fue explicitado, es de interés que este proyecto sea la plataforma para
el desarrollo de proyectos que permitan una profundizacién en las lineas de trabajo
planteadas, por dicho motivo se incluye dentro del alcance el diseno de un simulador
que permita, a lo largo de este y de futuros proyectos, testear los algoritmos de
control en desarrollo.



Parte 1.

Descripciéon del sistema






CAPITULO 1
VISION GENERAL DEL PROYECTO

En este capitulo se describen brevemente las distintas partes que componen el
proyecto de forma de que el lector se haga una idea general del mismo.

El esquema general de un cuadricéptero se puede apreciar en la figura . Se
compone de dos ejes perpendiculares, en cuyos extremos se ubican los propulsores
(motores y hélices). En dicha figura también se observan las velocidades angulares de
los motores (w), asi como las fuerzas (T) y torques (M) producidos por ellos. Tanto
los torques como las fuerzas de los propulsores dependen de la velocidad angular de
las hélices. Por dicho motivo, lo que se busca es actuar sobre los motores, variando
su velocidad angular para realizar las distintas acciones de control.

Figura 1.1.: Esquema general de un cuadricoptero

1.1. Acciones de control basicas

Existe una velocidad angular de los motores para la cual la fuerza total producida
es igual al peso, esa velocidad angular permite que el cuadricéptero permanezca
suspendido con velocidad vertical nula, situaciéon conocida como hovering.

'Las imagenes y se basan en la original tomada del http://www.isys.

uni-stuttgart.de/
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1. Vision general del proyecto

(a) Cambio en el dngulo de Roll (b) Cambio en el dangulo de Pitch

Figura 1.2.

Si se aumenta uniformemente la velocidad angular de los motores la fuerza produci-
da por los mismos supera al peso y el sistema se acelera hacia arriba. La reducciéon
de la velocidad angular produce el efecto contrario.

Para realizar una rotacion se debe crear un desbalance entre los torques producidos
por los motores. Si se desea aumentar el dangulo de Roll (¢), debe disminuirse la
velocidad angular del motor 4 y aumentar la del motor 2, manteniendo la fuerza
neta igual a la fuerza necesaria para lograr el hovering. Esta situacién se encuentra
representada en la figura [I.2al Andlogamente, para aumentar el dngulo de Pitch
debe aumentarse la velocidad angular del motor 3 y disminuir la velocidad angular
del motor 1 (ver figura [1.2h] ). Finalmente, si se desea aumentar el dngulo de Yaw
se debe disminuir la velocidad angular de los motores 1 y 3 y aumentar la de los
motores 2 y 4, manteniendo la fuerza neta igual a la fuerza de hovering. Esta ultima
situacién es la presentada en la figura [1.3

Figura 1.3.: Cambio en el angulo de Yaw

Las acciones de control descriptas anteriormente pueden ser combinadas de forma
de lograr trayectorias mas complejas, gran parte de los capitulos siguientes intentan
explicar que accion debe realizarse sobre cada motor para lograr diversos objetivos.

1.2. Componentes del sistema y su interaccion

A continuacién se dara una visién general del sistema que se desea implementar.
En la figura[I.4]se presenta un diagrama de bloques de la plataforma fisica comercial



1.2. Componentes del sistema y su interaccion

adquirida, y en la figura el esquema general completo. En la proxima seccion se
verd en detalle el hardware utilizado.

Transmisor

Figura 1.4.: Esquema general de la plataforma fisica comercial

La plataforma fisica elegida es un cuadricéptero comercial radio controlado. El
mismo cuenta con los elementos indispensables para poder volarlo manualmente:
transmisor, receptor, CPU1, motores y ESCEE'. La soluciéon adoptada agrega:

] IMUH y GPS: Sensores que permiten obtener una medida directa o indirecta
de las variables de estado del sistema.

= CPU2: Es el centro del sistema de control a implementar, se encarga de pro-
cesar los datos de los sensores y de decidir la accién de control a realizar.

» WiFi: Permite la comunicacion con el mundo exterior de forma de facilitar la
programacion de los algoritmos y de modificar o agregar waypoints durante el
vuelo.

= Switcheo: Una de las senales del receptor sera utilizada para definir si el control
de los motores estara comandado por la CPU1 o por la CPU2.

Switcheo

Receptor

Transmisor

Figura 1.5.: Esquema general de interconexion

2Electronic Speed Controller
3Inertial Measurement Unit






CAPITULO 2

HARDWARE

La eleccién del hardware representa una parte muy importante del Proyecto. Una

mala eleccién de alguno de los componentes puede acarrear complicaciones no pre-
vistas a la hora de la ejecucién, causando contratiempos inesperados y trabajo ex-
cesivo. Es necesario, entonces, el estudio detallado de cada uno de los componentes

a utilizar.

2.1. Plataforma fisica: Cuadricopteros

A la hora de la planificacién del Proyecto se
plantea la opcién de partir de cero, disenando com-
pletamente el cuadricoptero. Si bien esta opcién
tiene la ventaja de que se puede conocer comple-
tamente su funcionamiento, implica problemas de
ingenieria mecanica que no se pretenden resolver,
conocimientos de resistencia, flexibilidad y peso de
materiales, asi como también diversas complicacio-
nes adicionales a la hora de fabricar y armar los
distintos componentes. Dados los plazos del pro-
yecto, y que su objetivo se centra en el control del
vehiculo, la necesidad de partir de un dispositi-
vo electromecanico ya construido resulta imperio-
sa.

La plataforma escogida es el cuadricoptero Turbo Ace X720. Esta plataforma

Figura 2.1.: Turbo Ace X720

es controlada por un usuario a través de un control remoto comercial estandar (Wal-
kera 2801). El sistema receptor se encarga de setear la velocidad angular de cada

motor en funcion de la senal recibida.

La plataforma escogida consta de un receptor, una CPU, una bateria, 4 motores y 4

ESCq{]montados sobre un cuerpo de fibra de carbono. Ademds incluye un transmisor
(control remoto), imprescindible para volarlo. La electrénica original (ESCs y CPU)

IElectronic Speed Controller



2. Hardware

también se puede encontrar bajo el nombre de Lotus RC T580, otra plataforma
comercial.

Motores

Los motores de la plataforma son de tipo Brushless (sin escobillas): son eléctricos
con el rotor de iman permanente y tres pares de bobinas en el estator alimenta-
dos con corriente continua conmutada. Necesitan de un sistema de conmutacion
eléctrico (ESC) que los controlen, y presentan relaciones lineales entre corriente
y torque, y entre frecuencia y velocidad. Son cominmente utilizados en vehiculos
radio-controlados por su eficiencia, potencia, durabilidad y su bajo peso (en compa-
racion con los de tipo Brushed).

Como se explica en [I], la energia eléctrica es convertida a mecanica mediante
las fuerzas de atraccién magnéticas entre el iman permanente del rotor y el campo
magnético giratorio inducido por los devanados del rotor. En la figura [2.2] también
tomada de [I], se muestra un diagrama simplificado de un motor Brushless.

Figura 2.2.: Esquema simplificado de motor Brushless

En este ejemplo se muestran 3 circuitos electromecénicos conectados a un punto
comun y separados en el centro para permitir el movimiento del rotor. La mayoria de
los motores Brushless tienen un devanado en 3 fases con topologia de estrella, como
se muestra en la figura anterior. Un motor con esta topologia se maneja energizando
2 de las fases al mismo tiempo. Para energizar en el momento adecuado cada pareja
de fases se utiliza un controlador electréonico de velocidad, como se explicé anterior-
mente.

Controlador electrénico de velocidad (ESC)

Los ESCs incluidos en la plataforma reciben comandos mediante el protocolo I2C,
a 333k H z. Se encargan de conmutar la corriente continua que reciben los motores de
modo de energizar la pareja de fases correspondiente en el momento justo para que
el campo electromagnético inducido genere el maximo torque posible sobre el iman
del rotor. En la practica el maximo torque es alcanzado cuando el iméan permanente
del rotor esta desfasado 90° respecto del campo magnético resultante en el rotor.

La clave del funcionamiento de un motor Brushless es poder sensar la posicién
del rotor y en funcion de ello energizar las fases que ejerceran mayor torque. Para
dicho sensado comtinmente se utiliza un sensor de posicion de 3 elementos basado

10



2.1. Plataforma fisica: Cuadricopteros

en el efecto Hall.

El rotor se mueve 60 grados por cada paso de la conmutacion. La ruta apropiada
para la corriente del estator es activada cuando el rotor se encuentra a 120° de la
direccion del campo magnético del estator y es desactivada cuando el rotor pasa
60° dicha direccién, momento en el cual se activa el siguiente circuito y se repite el
proceso. En cada instante una de las fases del motor es conducida a nivel alto, otra
a nivel bajo y la restante se deja “flotando”.

Para realizar la conmutacién se utiliza una
configuracion conocida como “puente H”, don-

5 de por cada fase se utilizan 2 transistores en-
hacia cargados de conducir a los niveles alto y ba-
microcontrolador VCC jo y un tercer transistor (driver) que mane-
5 o ja al primero. En la figura [2.3| se muestra un
—"’| Tl . diagrama tipico de un circuito utilizado para
14 conmutar corriente continua en una fase de un
D motor Brushless. Una precaucién muy impor-
[ T2 tante que se debe considerar para este tipo de
} motores es no activar nunca al mismo tiempo
los caminos al nivel bajo y al nivel alto, es de-
— — cir que nunca conduzcan al mismo tiempo los

Figura 2.3.: Conmutacién BLDC transistores T'7 y T2. Los estados viables para
los transistores son las mostradas en la tabla

hacia
microcontrolador 3

2.1
Configuracion T1 T2 Fase
A Cortado Cortado Flotando
B Conduciendo Cortado Nivel alto
C Cortado Conduciendo | Nivel bajo

Tabla 2.1.: Configuraciones posibles para los transistores

Si se impone un voltaje mayor a 0,7V en la base del driver (punto 1 de la figura
, dicho transistor conducird, lo cual fijara un voltaje de 0,2V en el punto 2 del
diagrama, correspondiente al gate del transistor T1. Este voltaje en el gate provo-
ca que el transistor quede cortado, no dejando pasar corriente entre el source y el
drain. En esta situacion hay 2 escenarios posibles: que el transistor T2 se encuentre
conduciendo o que se encuentre cortado. Para que se de el primer escenario (confi-
guracién C) es necesario que el microcontrolador imponga un voltaje positivo en el
gate del transistor T2, logrando un camino de baja impedancia entre tierra y la fase
en cuestién del motor. En este caso se estaria conduciendo dicha fase a nivel bajo. El
otro escenario implica que dicha fase quede en estado “flotando” (configuracién A)
ya que ambos transistores permanecen cortados. Por tltimo la otra situacion posible
es que el transistor T1 conduzca (configuracién B, se logra imponiendo un voltage
superior a VCC' en el punto 5), situacién en la cual el transistor T2 deberd perma-
necer cortado, lo cual se logra llevando a OV el punto 3 del diagrama.

En la figura se muestra el diagrama de un ESC obtenido al relevar el con-
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2. Hardware
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Figura 2.4.: Esquematico de un ESC

trolador que originalmente incluia el cuadricoptero comercial adquiridoﬂ. Se pueden
identificar los diversos bloques mencionados a los largo de esta seccién. El bloque se
sensado es utilizado para obtener la posicion del rotor en cada instante de tiempo,
el bloque de conmutacién es el encargado de energizar las fases correspondientes
en cada paso y microcontrolador es el encargado de interpretar la informacion del
sensado de la posicién del rotor y actuar sobre los transistores para generar el cam-
po magnético rotatorio. Las fases 1, 2 y 3 se conectan a los terminales A, By C
mostrados en la figura 2.2] El denominado “puente H” se forma entre cada pareja
de bloques de conmutaciéon y las bobinas del motor que quedan energizadas.

Instrumentacién e inteligencia

La instrumentacion con la que cuenta el dispositivo esta destinada a simplificar el
manejo a control remoto, estabilizando el sistema. La misma incluye un barémetro
y acelerémetro y giréscopo de 3 ejes. Cuenta ademas con una CPU que se encarga
de la lectura de los datos proporcionados por los sensores y de definir las acciones

2Este controlador se dejé de fabricar, existen dos versiones nuevas de ESC, una de ellas mantiene
el mismo protocolo de comunicaciéon que el aqui presentado, esto fue verificado, ya que en
la dltima version de la plataforma implementada se utilizé este controlador. Los fabricantes
indican que hay la otra versién utiliza un protocolo de comunicacién distinto, no se trabajé con
estos ESC.

12



2.2. Inteligencia

de control sobre los motores. No se dispone del cédigo del programa presente en
la CPU, y por lo tanto no es posible reutilizarlo, ni tampoco obtener la lectura de
los sensores presentes. Se realizaron esfuerzos para conseguir dicha informacién del
fabricante, quien se negd a proporcionarla. Por dicho motivo se opta por dotar al
sistema de instrumentacion adicional.

Tiempo de vuelo

El tiempo de vuelo utilizando una bateria de LiPo de 5300mAh (450g) y una carga
de 500g es cercano a los 10-15 minutos.

Carga 1til

Ademas de toda la instrumentacion que incluye el cuadricéptero, se incorpo-
rard una placa de desarrollo, una de sensores (IMU), un GPS, una interfaz para co-
municaciéon Wi-Fi, y una bateria dedicada exclusivamente a alimentar la electrénica
agregada. Es de interés conservar la posibilidad de integrar una camara fotografica.
La carga que puede levantar el cuadricoptero es de 1300g, de la que se debe descontar
el peso de las baterias de la electronica y de la alimentacion a los motores.

2.2. Inteligencia

Ademas de la plataforma fisica, deben seleccionarse
componentes electrénicos capaces de procesar la infor-
macién proveniente de los sensores, computar y eje-
cutar los algoritmos de control, y generar las senales
necesarias para transmitir las instrucciones a los mo-
tores.

La soluciéon implementada se basa en la plataforma

de desarrollo Beagleboard. Esta plataforma posee un

Figura 2.5.: Beagleboard microprosesador TT ARM Cortex A8 de 1GHz y un

DSP TMS320C64x+ de 800MHz. La memoria RAM

es de 512 Mb. No tiene memoria no volatil, pero soporta tarjetas SD de hasta 4GB
y es posible conectar memorias flash USB. Ver figura [2.5]

Dimensiones y peso

Cuanto menor sean las dimensiones y peso de la placa elegida, mayor carga til
quedara disponible. El peso total de la BeagleBoard con una bateria, disenada es-
pecialmente alimentarla es de aproximadamente 200 gramos, y sus dimensiones son
de 10cm x 8,5¢m x bem. La autonomia de dicha bateria es de aproximadamente 2
horas.

Sistema Operativo, Puertos y 1/0

La BeagleBoard ofrece la posilibidad de cargar un kernel de Linuxr desde una
tarjeta SD. El sistema operativo permite:

» Comunicacion a través de una interfaz ethernet.

13



2. Hardware

Conexion de cuatro dispositivos USB de manera simultanea.

Debugging a través de un puerto serie.

Uso de bibliotecas para vision por computadora.

Compatibilidad con médulos de camaras VGA.

Existen drivers que permiten agregar una interfaz para WiFi conectando un médu-
lo USB (Belkin wireless G).

La BeagleBoard cuenta con un puerto de expansion de 28 pines de proposito
general. Los pines 23 y 24 de dicho puerto pueden ser configurados para exponer
un puerto I?C, fundamental para enviar comandos a los ESC. Los pines 23 y 24
corresponden a las lineas de datos y al reloj respectivamente. Por otra parte, los pines
8 y 6 pueden ser configurados para funcionar como pines de transmision y recepciéon
de un puerto serie, esto sera fundamental para la comunicaciéon con algunos de los
sensores.

2.3. Instrumentacion

Para poder controlar el sistema es importante poder conocer los valores que toman
las variables de estado del mismo. Como se vera en el capitulo sobre el desarrollo
del modelo fisico del cuadricoptero, las variables que se deben conocer son:

s La orientacion.
= La posicion.
s La velocidad.

= La velocidad angular.

Por dicho motivo resulta imprescindible dotar al sistema de sensores capaces de
medir dichas magnitudes, directa o indirectamente. Se compararon distintas alter-
nativas comerciales, finalmente se opté por un dispositivo que integra varios sensores

y un GPS.

2.3.1. IMU

Acelerémetro

Un acelerémetro es un dispositivo capaz de medir su aceleraciéon propia en el mar-
co de referencia de un sistema en caida libre. Se encarga de procesar las medidas, y
convertirlas a una senal eléctrica (puede ser analdgica o digital).

Existen diversos tipos de acelerometros. Se eligié trabajar con un acelerémetro
contenido en un circuito integrado, tecnologia MEMS. Los acelerémetros basados
en esta tecnologias miden cambios internos de la transferencia de calor causada por
la aceleracion, ofreciendo ventajas significativas sobre el empleo de una estructura
tradicional sélida de masas de prueba.
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2.3. Instrumentacion

g

Figura 2.6.: Determinacién del dngulo de Pitch

Se optd por utilizar tecnologia MEMS fundamentalmente por tamano, peso y cos-
to. Los mismos son mas pequenos, livianos y baratos que otras tecnologias.

El acelerémetro cumple dos roles fundamentales:

1. Bajo la hipdtesis de que las aceleraciones a las cuales se vera sometido el
sistema no son comparables con g, sirve para determinar los angulos de Pitch
y de Roll. En la figurea se ilustra la forma de lograr esto para el angulo de
Pitch. Las ecuaciones utilizadas pueden encontrarse en

2. Permite obtener una estimacion de la velocidad, integrando su medida.

Girdscopo

Un giréscopo es un instrumento capaz de medir la velocidad angular de un sis-
tema solidario a si mismo respecto a un sistema inercial. Las mismas restricciones
sobre tamano, peso y costo que se aplicaban para el acelerémetro se aplican aqui.
Se vuelve a optar por tecnologia MEMS.

Desde el punto de vista teodrico, procesando la informacién obtenida a partir del
acelerometro y del giréscopo y partiendo de condiciones iniciales conocidas, se puede
conocer, en todo momento, la posicion del sistema y su orientacién. En la practica,
sin embargo, esto no es asi, ya que todas las medidas tienen un cierto error. Para
obtener la orientacién y la posicién en cada instante se debe integrar y, por lo tanto,
se integra también el error cometido. Esto produce una acumulacion de errores que
afecta, de forma considerable, el resultado final luego de cierta cantidad de muestras.
Este problema se puede resolver integrando un GPS. Este ultimo permitiria, cada
cierto intervalo de tiempo, contar con una medida absoluta para comparar contra los
resultados obtenidos de la integral de las medidas del acelerémetro y del girdscopo,
permitiendo corregir errores debido a la deriva por integracién del error.

Sensor de presion

El GPS, mencionado en la seccién anterior, provee una estimacion de la altura
absoluta, pero es poco precisa. Depende fuertemente de la cantidad de satélites
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2. Hardware

(a) Mongoose (b) Canmore GT-730F

Figura 2.7.: Instrumentacién

disponibles y se ve fuertemente deteriorada por el efecto del rebote de las ondas
en estructuras cercanas (en especial por los rebotes en el piso, que deterioran la
precisién en la medida de altura cuando se estd muy cerca del suelo). Por este
motivo es necesario contar con otra fuente de informaciéon. Se opté por incorporar
un barémetro que, midiendo la presién absoluta, permite determinar la altura del
cuadricoptero en forma independiente al resto de los sensores.

Magnetémetro

El drift en la estimacion del angulo de Yaw a partir de la integracion de datos
del giréscopo y la falta de una referencia absoluta en dicha estimacién, se resuelven
agregando un magnetémetro. Permite ubicar el norte magnético (medida absoluta),
complementando la informacion diferencial obtenida del giréscopo.

Sensor de temperatura

El control del sistema no depende directamente de la temperatura, pero la ins-
trumentacién presenta una dependencia con (y por ende tendrd errores asociados
a) la temperatura. El contar con un sensor de temperatura permitird utilizar una
calibracion que tome en cuenta dicha dependencia.

La Mongoose 9DoF IMU posee todos los sensores que se han nombrado
hasta aqui, excepto el GPS. Las caracteristicas de dichos sensores se resumen en el
anexo [B] Posee ademds un microprocesador sencillo de programar, lo que permite
realizar un preprocesamiento de los datos antes de la estimacion del estado. Las
modificaciones realizadas al cédigo original se explican en el anexo [F]

2.3.2. GPS

La eleccién del GPS se basé fundamentalmente en lograr la simplicidad del sis-
tema. Existian muchas opciones, placas de diversos tamanos, con distintos tipos de
antenas, pero todas con especificaciones similares.

Se optd por utilizar un GPS Canmore GT-730F, como el mostrado en la figura
[2.7D] Dentro de un margen de precios razonable las caracteristicas de los distintos
GPS comerciales no difieren considerablemente en lo que refiere a tasa de muestreo,
resolucion y exactitud. La razén fundamental para elegir dicho instrumento sobre
otros fue la facilidad de conexién ya que permite utilizar los puertos USB de la
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2.3. Instrumentacion

plataforma a cargo de la inteligencia y los drivers existentes para linux.

2.3.3. Resumen de sensores

A continuacién se presenta un resumen de las prestaciones de los sensores a utili-
zar, en la configuracién en la que se utilizaron. Por més detalles referirse a [B]

Dato nuevo | Resolucion
Acelerémetro XY | 10ms (x2) | 4mg

Acelerémetro 7 10ms (x2) | 4mg
Giréscopo XY 10ms (x2) | 0.07 °/s
Giréscopo Z 10ms (x2) | 0.07 °/s
Barémetro 10ms 1Pa

Magnetémetro XY | 10ms (x2) | 5 mGa
Magnetémetro Z 10ms (x2) | 5 mGa
GPS 1s -
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CAPITULO 3
MODELO FISICO

Para controlar el cuadricoptero resulta imprescindible comprender cabalmente su
comportamiento. Con esta éptica, lo que se busca es obtener el modelo mas sencillo
que sea capaz de representar adecuadamente al sistema. El objetivo de este capitulo
es el de realizar el desarrollo de dicho modelo. La forma de modelar el sistema ele-
gida es un Modelo en Variables de Estado, de ahora en mas MVE. Lo que se busca
es obtener una representacién del sistema de la forma & = f (Z, 4, t), donde & es el
vector de estados del sistema, u es el vector que representa las entradas del sistema
y t es el tiempo.

Al tratarse de una plataforma comercial no se dispone de todos los parametros
fundamentales para el desarrollo de dicho modelo, a modo de ejemplo, no se conoce
como es la respuesta de los motores ni el tensor de inercia del sistema. La obtencion
de dichos pardmetros se detalla en el capitulo [6] y en el anexo [C] respectivamente.
En el presente andlisis nos limitaremos a obtener las ecuaciones que gobiernan el
comportamiento del cuadricoptero.

3.1. Hipobtesis de trabajo

No debe perderse de vista que el cuadricéptero con el que se trabaja fue disenado
para ser comandado a través de un control remoto. Por dicho motivo es razonable
que sus caracteristicas sean tales que le permitan a una persona volarlo desde el
suelo. Parece perfectamente razonable que se haya disenado el sistema para volar
por tiempos limitados, distancias relativamente cortas y a bajas velocidades. Estas
consideraciones permiten introducir diversas simplificaciones en el modelado.

3.1.1. La Tierra como sistema de referencia inercial

La Tierra no es un sistema de referencia inercial ya que la misma se encuentra
sometida a la traslacién y a una rotacion en sobre su eje. Supongamos una particula
que se encuentra en movimiento relativo a la Tierra. Su aceleracion respecto de un
sistema verdaderamente inercial puede escribirse como:

i=d+ar+ s (3.1)
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3. Modelo Fisico

Donde:
ar = ag + @ X ' +d x (J x 1) (3.2)

ae =2 X v (3.3)

En las ecuaciones anteriores @’ es la aceleracion de la particula en el sistema relativo,
v es la velocidad relativa de la particula, r la posicién relativa, & es la velocidad
angular de la Tierra y a¢or es la aceleraciéon del centro de masa de la Tierra. ar y ac
son la aceleracion de transporte y de Coriolis respectivamente. El objetivo es ahora
analizar si es posible considerar @ ~ . Si esto tltimo se cumple se puede aproximar
a la Tierra como un sistema inercial.

El radio promedio de la 6rbita Heliocéntrica (Ry) es de 1,5 x 108 K'm, dicha 6rbita
se recorre en 365 dias lo que nos da una velocidad promedio de:

21 x 1,5 x 101m

Vir =
77365 x 24 x 60 x 60s

~ 29,89 x 10°ms™* (3.4)

Esta velocidad implica que la aceleracién del centro de masa de la Tierra (agr) es
de aproximadamente:

2
aopr = Vi ~ 5,95 x 10 3ms2 (3.5)
Ry

Por otra parte sabemos que la Tierra rota sobre su eje una vez cada 24 horas con
velocidad angular constante, tenemos asi que:

27

_ ~ 5, g.—1
Y= 60 X 608 7.3 x 10™°rads (3.6)

Finalmente debemos considerar el radio promedio de la Tierra(Ry = 6, 731 x 10°m),
y notar que las alturas que alcanzara nuestro sistema son despreciables respecto del
radio de la Tierra. Por lo tanto,

ar ~ 4,18 x 10 %ms~2 (3.7)

Para que el término de la aceleracién de Coriolis sea comparable con la aceleracion
de transporte las velocidades del cuadricéptero relativas a la Tierra deberian ser del
orden de cientos de metros por segundo, condiciéon que evidentemente no se cumple,
por lo tanto este término puede ser despreciado.

La aceleracion relativa al sistema de la Tierra difiere en aproximadamente 4,18 x
10~2ms~2 de la aceleracién medida en un sistema verdaderamente inercial. Por otra
parte la resolucién del acelerémetro utilizado es de 4mg ~ 3,92 x 10~2ms~2. Con el
sensor elegido para trabajar es imposible distinguir entre ambas aceleraciones, por
dicho motivo parece razonable despreciar el término de la aceleraciéon que corres-
ponde a la aceleracion de transporte. Esto nos permite afirmar que la Tierra puede
aproximarse como un sistema de referencia inercial y por lo tanto se cumple que:

> Fe = mi ~ ma (3.8)
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3.2. Sistema de referencia

3.1.2. Curvatura de la Tierra

El cuadricéptero no se desplazard una distancia superior a una centena de metros
paralelo a la superficie de la Tierra. Consideremos un caso extremo en el cual el
cuadricoptero se desplaza 1km en una direccion. Esto corresponde a recorrer un
arco de circulo de 0 = Lkm ~ 1,5 x 107%rad. Si consideramos la superficie

6,731x10%km .
terrestre como un plano, la distancia recorrida es:

d = Rysin(6) ~ 0,999999996/km (3.9)

Como era de esperar, la diferencia entre la distancia recorrida como arco de circulo
y asumiendo una aproximacién local de la Tierra por un plano es despreciable. Por
lo tanto trabajaremos con un sistema de coordenadas cartesiano.

3.1.3. Atraccién gravitacional

Todos los objetos se encuentran relacionados entre si por medio de la Fuerza
de atraccion gravitacional. Sin embargo en las cercanias de la Tierra la atraccion
gravitacional con el resto de los objetos es completamente despreciable. Dicha fuerza
vale:

MTm e MTm
2 " (Rp+h)?

Donde G es la constante gravitacional y h la altura a la cual se encuentra una

particula. Como ya se analizé anteriormente las alturas a las cuales se desenvolvera el

cuadricoptero son despreciables respecto del radio de la Tierra. Por lo tanto la
ecuaciéon anterior queda:

Fo=G (3.10)

MTm
R
donde g es la constante gravitacional de la Tierra, su valor es aproximadamente
9,81m*2

Fg~ =gm (3.11)

3.1.4. Fuerzas aerodinamicas

Debido a las bajas velocidades que lograra el cuadricéptero se decidié despreciar
las fuerzas de tipo aerodinamicas, salvo aquellas responsables de las fuerzas y mo-
mentos de las hélices. Estas fuerzas seran analizadas con mayor profundidad en la

seccién [3.5]

3.2. Sistema de referencia

A lo largo del presente desarrollo se trabajard constantemente con dos sistemas de
referencia: uno inerciall| solidario a la tierra (S;) y otro solidario al cuadcéptero (.S,)
como se muestra en la figura[3.1] El sistema S; es un sistema local donde la direccién
i j y k corresponden a las direcciones Norte, Oeste y hacia arriba y el origen es la
posicion inicial del cuadricoptero. En la ﬁguram se pueden apreciar ambos sistemas
de referencia. El sistema S, se puede obtener realizando tres rotaciones compuestas

!De acuerdo a la aproximacién realizada
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3. Modelo Fisico

Figura 3.1.: Modelo del cuadcoptero

del sistema S7, dichas rotaciones se muestran en la figura [3.2] Los dngulos 6, y v
son conocidos como angulos de Euler.

1 =1

(a) Rotacién segiin eje k (b) Rotacién segin eje j (¢) Rotacién segin eje i

Figura 3.2.: Rotaciones

La importancia del sistema S, radica en las simplificaciones que introduce a la hora
de escribir las ecuaciones, ya que por ejemplo en dicho sistema las direcciones del
empuje de las hélices, de los torques que introducen y de las velocidades angulares de
los motores del cuadricoptero son constantes. Asimismo, algunos de los sensores del
sistema de navegacién (acelerémetro, giréscopo y magnetémetro realizan medidas
referenciadas al sistema de coordenadas solidario al cuadicoptero, es decir en el
sistema S,. Considerar este sistema resulta en una simplificacién del procesamiento
de los datos obtenidos por la IMU.

Las tres transformaciones pueden representarse matricialmente de la siguiente
forma:

cosf sinf 0 cosp 0 —sing 1 0 0
Hf = | —sinf cosf 0 | H = 0 1 0 Hi=1| 0 cos¢ sineg
0 0 1 sing 0 cosep 0 —sinty cosy
(3.12)

24



3.3. Cinemaética

La transformacion de las coordenadas del sistema inercial al sistema solidario
al cuadricoptero se obtiene realizando el producto de las tres matrices de rotacion
definidas.

sinysinf + cosy cosfsiny cosysinpsind — cosfsiny  cos @ cosy
(3.13)

cos g cos 6 cos psin d —sing
H = HngzHl1 = | cosfsinpsiny —cosysinf coscosh +sinpsinysinh cospsiny

A su vez, la transformacion inversa puede obtenerse multiplicando las coordenadas
del sistema S, por la matriz H, ; . Dicha matriz puede obtenerse de la siguiente forma:

HqI = (H{.HL.H)) ' = (H) L(HY) 7 L(H) ™ = H{.Hg.Hg (3.14)

Los tres angulos ¢, ¢ y 0 seran llamados a lo largo del presente trabajo Roll, Pitch
y Yaw respectivamente.

3.3. Cinematica

En primer lugar nos enfocaremos en comprender la relacién que existe entre la
velocidad angular del sistema y las derivadas de los angulos de Euler. Sea & la
velocidad angular del cuadricéptero (y por ende la del sistema S;). La expresién de
la velocidad angular en el sistema de referencia del cuadricoptero es la siguiente:

G = W, iq + Way Jg + W Ky (3.15)

Donde wyg,, wg, y w,, son las proyecciones ortogonales de la velocidad angular en
el sistema S,. Por como fue construido el sistema de referencia solidario al cua-
dricoptero y utilizando el teorema de adicion de velocidades angulares, se deduce
trivialmente que la velocidad angular del cuadricoptero puede escribirse como:

& = 0k + @51 + iy (3.16)

El vector i, es invariante respecto de la tercer rotacion, es decir que iy = i;. Por otra
parte, multiplicando los vectores k y ﬁ por las matrices H7.Hy y Hi respectivamente
se puede obtener la velocidad angular del cuadricéptero en el sistema de coordenadas
referido a él. Operando se obtiene:

Wq, i;+wqyﬁ]+qu k:_:] = (Y+0sin @)ig+ (¢ cosh+6 cos psin ) jo + (6 cos @ cosh— @ sin 1/))15;

(3.17)
De esta ecuacién se obtienen tres relaciones entre las velocidades angulares respecto
de cada eje principal del sistema de coordenadas solidario al cuadricéptero y las
derivadas de los angulos de Euler. Podemos re escribir dicha ecuacién de la siguiente
forma:

¥ W, T Wg, tan p cos ¥ + wy, tan @ siny
o | = Wg, COSY — Wy, Sin Y (3.18)
0 W % + Way %

Realizando un razonamiento similar se deduce la relacién que existe entre la ve-
locidad del sistema expresada en el marco de referencia inercial con la velocidad
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3. Modelo Fisico

expresada en el sistema de referencia solidario al cuadricoptero. Sea 7’ la posicion del
centro de masa del cuadricoptero en el sistema S;. La velocidad en dicho sistema es:

T=7=(zi+yj+2k) =&i+9yj+ ik (3.19)

Al igual que con la velocidad angular se puede escribir la V61001dad absoluta del
cuadricéptero en el sistema S,. Lo que se tiene es que v = vqmzq + vy, jq + "quk'
Donde vy, ,vq, vy vg. son las proyecciones ortogonales de la velocidad absoluta en el
sistema solidario al cuadricoptero. [gualando ambas expresiones de la velocidad se
obtiene:

BT ) + 2k = Vg, iq + Vg, Jq + Ve Ky (3.20)
Para transformar las coordenadas de un sistema de referencia al otro alcanza con
multiplicar por una de las matrices de cambio de base definidas previamente. En
particular nos interesa tener una expresién para las derivadas de la posicién en el

sistema S7, por esta razon se multiplica la expresion de la velocidad en el sistema
Sy por la matriz H é definida en la ecuacién m

Vg, c0s @ sin 6 + v, (cos v cos O + sin 0 sin p sin ) + vy, (cos 1 sin O sin p — cos O sin 1))
—Vg, SIN Y + Vg, COS P SINY + vy, COS P cos Y

( by ) ( Vg, €08 @ cos O + vy, (cos f sin @ sin 1) — cos @ sin 0) + vy, (sin 1) sin § 4 cos 1) cos O sin @) )
y —

(3.21)

Hasta aqui hemos obtenido simplemente relaciones cinemaéticas; por un lado entre
la velocidad angular del sistema S, y las derivadas de los angulos de Euler, por el otro
se tiene el vinculo entre las derivadas de la posicion expresadas en el sistema S; y la
velocidad absoluta expresada en el sistema .S, y los dngulos de Euler. Sin embargo
ain no conocemos cuales son las Fuerzas y Momentos presentes en el sistema, ni
que efectos producen sobre el mismo. Dejaremos de lado la cinematica del sistema
y pasaremos a analizar la dindmica del mismo.

3.4. Dinamica del Sistema

Existen diversas formas de atacar el problema de la dindmica de un sistema, en
particular se puede encarar el problema desde la mecanica analitica o realizando
consideraciones energéticas. Se elije trabajar con las ecuaciones cardinales.

3.4.1. Primera Cardinal

La primer cardinal indica que en un sistema de referencia inercial la suma de las
fuerzas externas a un objeto es igual a su masa total por su aceleracion. Esto se
puede escribir:

> Fow=Ma (3.22)

Anteriormente fue expresado el interés de trabajar en el sistema de referencia solida-
rio al cuadricoptero. El vector aceleraciéon se puede obtener derivando la velocidad.
Para realizar la derivada de un vector expresado en un sistema movil puede utilizarse
la siguiente formula:

dA  dA -
E:_t—‘rQXA (3.23)
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3.4. Dindmica del Sistema

<7 . . . U
En la ecuacién anterior % representa la derivada temporal, mientras que % represen-

ta la derivada temporal respecto del sistema moévil. Por otra parte Q es la velocidad
angular del sistema movil respecto al inercial.

a = (g, +0,. Way — Vg, Wq. Jig+ (i}qy Vg, Wq, Vg, Wa, ) g+ (Vg. T Vg, We, — Vg, We, kg (3.24)

Operando se puede reescribir la primer cardinal de la siguiente forma:

Ul:lac Uf]y qu - /qu wl]y ﬁext

’Uf]y = ququ - U(Izw(Iz M (325)

Yq. V4:Way — VgyWao

3.4.2. Segunda Cardinal
La segunda cardinal para un sistema de particulas toma la forma:
dLg :
— = ME + Mue X 1¢ 3.26
p Q G X7qQ (3.26)

Donde Lo y Mg son el momento angular y el torque respecto del punto Q. En
el presente trabajo los movimientos que realizara el cuadricéptero no implicaran
velocidades angulares considerables respecto de otro eje distinto de l;q (esto se desa-
rrollard en el capitulo . Adicionalmente, la distancia entre el centro de masa del
sistema y del centro de coordenadas del sistema S, es pequeiia (inferior a los 10cm).
Estas consideraciones permiten afirmar que Ve ~ 7“29, podemos obtener entonces una
expresion simplificada para la segunda cardinal:

dL/O ext

e Mg (3.27)
Por otra parte el momento angular del sistema se compone del momento angular
del cuadricoptero y el momento angular de cada motor. Consideraremos el cua-
dricéptero sin los motores como un primer rigido y los motores como cuatro rigidos
independientes.

El momento angular de un rigido respecto a un punto Q del mismo puede calcu-

larse como:

Lo = My(Gi = Q) x Vg + oY, (3.28)

donde M;, Gy, g y €2; son la masa de cada rigido, su centro de masa, su tensor de
inercia y su velocidad angular respectivamente.

La derivada de dicho momento tiene la forma:

> . . . dUQ dHQQ;
LQI :MZ(’UG—Q) XUQ+M(G—Q) XW—FT

Nuevamente, asumiendo que la velocidad del centro de masa y la velocidad del
origen del sistema de coordenadas S, son similares, y agregando que las aceleracio-
nes del centro de masa seran de valores pequenos podemos despreciar los términos
M; (e — Q) x g y M(G — Q) x 42,

Asumiendo que los cuatro motores son idénticos podemos escribir que:

(3.29)

- igrdarka}, -
dLO/ dH{O(’I ’ }wq
7l 7 (3.30)
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3. Modelo Fisico

igsJaske . . ., . .
Donde Hé? Joka) o] tensor de inercia del cuadricoptero sin considerar los motores.
q

Para el cdlculo del momento angular del motor 1 respecto del punto O" supondre-
mos, por simplicidad, que el motor se compone de elementos de masa discretos. En
este caso, por definicién de momento angular tenemos que:

Donde 77 corresponde a la posicién de cada elemento de masa (m;) respecto de O’
y v; es la velocidad absoluta de cada elemento de masa. Del Teorema de Roverbal,
se puede expresar dicha velocidad como:

Uy = U + &y X T + &y X 77 (3.32)

En la ecuacion anterior 77 es la posicién de cada elemento de masa expresada desde
el centro de masa de cada motor y v la velocidad del punto O’. Operando con las
ecuaciones anteriores se concluye que:

r _'» — 7. 7‘) 7E — i 7"‘ 7];/: —
Loy, = Myudyiy x Tor + 57 e, 4 mEmoetad g, (3.33)

Donde d, es la distancia entre el origen del sistema solidario al cuadricoptero y el
eje del motor 1, Al considerar los cuatro motores, el primer término del momento
angular del motor 1 se anula con el primer término del momento angular del motor 3.
Sucede lo mismo con los motores 2 y 4. Calculando en forma analoga los momentos
angulares de los restantes motores se obtiene:

zO/

motores

= A5t g, 4+ TEr D (5 — 3 + o — ) (3.34)

Derivando esta expresion y sumandola al resultado obtenido en podemos
escribir la derivada del momento angular del sistema como:

ar; igrdarky } AW igdakgY, 5 5 L4 - ig.da ket — igdakat; = = = o
dto = Hé, ! }Wq—i—ﬂéfwiq q}(wl—w2+W3—W4)+wqX(H{Of’h’ “}wq—l—H{GL’fj’ q}(wl—wQ+w3—w4))
(3.35)

A partir del calculo de esta derivada podemos reescribir la segunda cardinal:

o~ Wy, Wa,Wq, Lyy = I:2) — wg, Loz, (W1 — wa + w3 — wy)

1q5]q> . ext

BV Wo, | = | wewe(—low + 1.2) +wo L.z, (W1 — wo +ws —wy) | + Mg
Wa. — L., (W1 — W2 + W3 — W)

(3.36)

3.5. Fuerzas y momentos involucrados

Para completar el analisis del sistema es fundamental conocer las expresiones de
las fuerzas y los momentos involucrados. Por un lado se debe considerar la accién del
peso en el sistema. Ademas debemos conocer con precision las fuerzas y momentos
que introducen las hélices del cuadricoptero ya que son éstos los elementos sobre los
cuales se pueden realizar las acciones de control. Recordamos que las bajas velocida-
des a las que el sistema se mueve nos permiten despreciar las fuerzas aerodinamicas,
a excepcion de aquellas que tienen como origen el giro de las hélices.
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3.5. Fuerzas y momentos involucrados

3.5.1. Peso

Como ya se aclaré anteriormente, debido a la pequena variacion de la altura, el
peso del cuadricéptero sera considerado constante y de valor

P =—Mgk (3.37)

Insistimos en que nos interesa conocer las fuerzas en el sistema solidario al cua-
dricéptero. Para expresar el peso en dicho sistema se lo multiplica por la matriz H7.
Lo que se obtiene es:

sin @
P=| —cospsiny | Mg (3.38)
— COS Y cos P

Debido a que el centro de masa se encuentra por debajo del origen de coordenadas
de la base solidaria al cuadricoptero, el peso tiene un momento. El mismo vale:

o cos  sin Y
p=dxP=— sin ¢ dMg (3.39)
0

Donde d es la distancia entre el centro de masa del sistema y el origen del sistema
Sq- De acuerdo a las estimaciones realizadas la distancia d es aproximadamente 7cm.

3.5.2. Fuerzas y momentos de las hélices

La teoria de fluidos que explica el comportamiento de las hélices es compleja y
ampliamente difundida por lo que no es de interés desarrollarla en profundidad en
este trabajo. Diversa bibliografia puede ser consultada en donde se explican adecua-
damente los fenémenos involucrados en las fuerzas aerodindmicas presentes en una
hélice. Sin embargo, si parece pertinente realizar un breve resumen de dichas fuerzas.
Para el presente analisis consideraremos una hélice rotando en sentido antihorario,
el razonamiento para una hélice rotando en sentido opuesto es andlogo. En la figura
3.3F] se observan dos vistas de la misma hélice. En la figura puede observarse
una hoja de la hélice. En la figura [3.3b| se representa una vista transversal de la
hélice con las fuerzas aerodinamicas involucradas.

(a) Vista superior de una hélice (b) Fuerzas aerodindmicas presentes en una
hélice

Figura 3.3.: Vistas de una hélice y diagrama de fuerzas aerodinamicas presentes

2Imagen tomada de [2]
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3. Modelo Fisico

La Blade Element Theory (BET) intenta explicar las fuerzas presentes en la hélice
considerando en primer lugar las fuerzas en un elemento de area infinitesimal de
la hélice. Una vez halladas estas fuerzas se integra sobre el total de la superficie
obteniendo asi las fuerzas y momentos totales. Como se explica en [2], las fuerzas
presentes sobre un elemento de drea de la hélice son la fuerza de lift y la fuerza
de drag, dichas fuerzas se encuentran representadas en la figura |3.3| como dL y dD
respectivamente. La forma que tienen dichas fuerzas es:

1

dL = épAwiCLCTZdr (3.40)
Loy 2

dD = ipAprDcr dr (3.41)

Donde py4 es la densidad del aire, w, la velocidad angular de la hélice, r la distancia
del elemento de hélice al eje de la hélice, ¢ es la longitud promedio de la cuerda de
la hélice E|,C’ 1 v Cp son coeficientes adimensionados.

La fuerza infinitesimal de empuje (dT') puede escribirse en funcién de las fuerzas
de lift y de drag de la siguiente forma:

dT = dLcos(¢ + «;) — dDsin(¢ + ;) (3.42)

Realizando la aproximacion que ¢ + a; es un angulo pequeno y que la fuerza de lift
es al menos un orden mayor que la de drag se puede afirmar que:

dT ~ dL (3.43)

El empuje por lo tanto puede calcularse como la integral de d1' respecto de r.
Considerando que la hélice consta de dos hojas, se obtiene que:
1 3,2

T = gpACLcRPwp (3.44)
donde Rp es el radio de la hélice. En todo momento tenemos dos fuerzas (una sobre
cada hoja de la hélice) en direccion vertical y hacia arriba. Si nos referimos a la
configuracion de la figura [3.3bl el momento de las fuerzas dT' es hacia la derecha
para la hoja considerada, sin embargo para la otra hoja este momento sera hacia la
izquierda. Se puede concluir entonces que el torque neto que aportan estas fuerzas
en el plano perpendicular al eje de rotacion de la hélice es nulo.

Intentaremos ahora obtener la resultante de las fuerzas horizontales sobre la hélice
y el torque de dichas fuerzas. Comenzaremos por analizar que sucede con las sumas
de las fuerzas, para luego proceder a calcular el momento de las mismas. Considere-
mos ahora la fuerza dF como la que se muestra en la figura [3.3b] Como se observa
en la figura dicha fuerza es hacia la derecha. Si consideramos la fuerza horizontal
sobre la otra hoja de la hélice, se obtiene una fuerza hacia la izquierda. Por lo tanto
la suma de las fuerzas horizontales es nula. Sin embargo los momentos de las fuerzas
en una y otra hoja de la hélice no se anulan, el momento que producen ambas es en
la direccién de —/gq. Por lo tanto el momento total sera la suma de los momentos
infinitesimales en toda la superficie de una hoja de la hélice multiplicado por la
cantidad de hojas, es decir 2.

3segmento imaginario que une el borde de ataque con el borde de fuga
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3.5. Fuerzas y momentos involucrados

En primer lugar escribimos la fuerza horizontal como una composicion de la fuerza
de lift y la fuerza de drag.

dF =dDcosyp+dLsinyp ~ dD + dL (K) (3.45)

Wp

En esta ecuacion V' y w), representan la velocidad del flujo de aire en las direcciones
vertical y horizontal respectivamente. Operando se obtiene el momento total de la
hélice en la direccion entrante:

1
Q = 3pacRp(Co + K)w, (3.46)

En resumen, la teoria BET nos permite afirmar que sobre cada hélice del cua-
dricoptero que rota en sentido antihorario se aplicard una fuerza en la direccién kj;
cuyo médulo se expresé en la ecuacion @I y un momento en la direccién —k;_; cuyo
maédulo es lo expresado en la ecuacién [3.46] Para una hélice rotando en sentido ho-
rario se obtiene exactamente los mismos resultados excepto que el momento es en
sentido opuesto.

Hasta aqui sabemos que sucede con las fuerzas y momentos aplicados sobre una
hélice. Nos concentraremos ahora en estudiar cémo influyen estas fuerzas y mo-
mentos en el cuadricoptero. Para lo que sigue continuaremos trabajando con las
convenciones adoptadas en |3.1

A partir de lo estudiado anteriormente se deduce trivialmente que el empuje de
las hélices puede expresarse en el sistema S, como:

0

=4 1=4
NTi=>T| 0 (3.47)
i=1 i=1 1

Se determiné que las fuerzas de empuje no introducen un momento neto en el eje
de las mismas. Sin embargo no debemos perder de vista que la segunda cardinal fue
planteada en el centro de masa del sistema, por lo tanto respecto de dicho punto las
fuerzas si introducen un momento que puede calcularse como M; = L' x T, Eq para
el motor 1. L es la distancia del centro de masa del cuadricéptero al eje del motor
1. La expresion del momento es analoga para los restantes motores.

Debemos considerar ademas el momento obtenido para cada hélice en la direccién
k:;. Cabe recordar que se dedujo que para hélices rotando en sentido anti-horario se
tiene un momento negativo, mientras que para una hélice rotando en sentido horario
el momento es positivo. Realizando estas consideraciones es posible afirmar que la
suma total de los momentos es:

L(T2 —T4)
Mg = L(T3—-1T1) (3.48)
Q1+ Q2 - Q3+ Q4

En base al estudio realizado se podrian conocer dichas relaciones calculando los
parametros que dependen de la geometria de la hélice, sin embargo este estudio
resulta tedioso y la mayor parte de los métodos existentes para determinar dichos
parametros con buena precisién son destructivos. Por lo tanto se opté por obtener
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dichas respuestas en forma experimental. El proceso detallado puede consultarse en
el capitulo [6] En dichos experimentos se obtuvo que:

T = 4,6016 x 10~°w? — 1,0380 x 103w (3.49)

Q = 3,4734 x 10 %% — 1,3205 x 10w (3.50)

Estos resultados parecen adecuados respecto de lo desarrollado tedricamente ya que
ambas respuestas son cuadraticas.

3.6. Modelo en variables de Estado

Luego de realizados los estudios sobre la cinematica y dinamica del sistema y
luego de comprender cabalmente las fuerzas y momentos involucrados se procede a
construir el modelo en variables de estado.

Se debe aclarar que la eleccion realizada del vector de estados se debe exclusi-
vamente a la conveniencia practica que se encuentra al trabajar con las variables
expresadas en el sistema del cuadricoptero. Esta conveniencia se ve reflejada en dos
aspectos, por un lado en las simplificaciones que introduce trabajar con estas varia-
bles en el marco de un desarrollo tedrico de las ecuaciones que gobiernan al sistema,
y por otra parte, al disponer de sensores montados sobre el cuadricéptero, los mismos
mediran las velocidades angulares y las aceleraciones lineales en el sistema S,. Bajo
esta eleccién parece razonable escoger el vector de estados de la siguiente manera:

X = {.Z', ya Za 97 907 wv qua qua Uq,z’qu7wa7qu} (351)

«,

donde “z”, “y” y “z” representan la posicion en el espacio referenciado al sistema

inercial S7, los dngulos “6”7,“p” “1)” son los angulos de Euler mostrados anterior-

mente, “vg,”, “vg,” y “vg,” las velocidades lineales en los 3 ejes referenciados a Sy
2 [13

y “wg,”, “wg,” vy “w,,” las velocidades angulares en los 3 ejes referenciados al cua-
dricoptero.

Las ecuaciones desarrolladas hasta ahora son las que gobiernan el comportamiento
mecanico del sistema y son las que seran utilizadas para el desarrollo del simulador.
Dichas ecuaciones dependen tanto de la velocidad angular de las hélices como de
sus derivadas. Para realizar el control resulta més sencillo poder trabajar sin dichas
derivadas. La razén es que las velocidades angulares y sus derivadas no son entradas
independientes. Por lo tanto no se pueden imponer valores a unas sin considerar
el comportamiento de las otras. En este sentido se realiza una ultima aproxima-
cion. El término de las derivadas de las velocidades angulares se encuentra presente
exclusivamente en la ecuacion Dicho término se encuentra multiplicado por
el momento de inercia de los motores. En el capitulo [6] se obtiene el orden de la
variacion de la velocidad angular de los motores. Adelantando el resultado de esta
variacion de la velocidad angular y el valor del término del tensor de inercia de los
motores (ver anexo , se puede despreciar el término de las derivadas de las velo-
cidades angulares respecto al término asociado a los torques en la ecuacion [3.36]
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Luego de realizada esta simplificacion tenemos que la entrada esta compuesta por
el vector:

u = {wy, ws, w3, wy } (3.52)

Cabe aclarar que esta tultima simplificacion se toma simplemente para el desarro-
llo del control, pero la misma no se realiza en el simulador (ver capitulo , de modo
de poder verificar que efectivamente es despreciable.

El modelo en variables de estado resulta:

T = vy, cos @ cos O + vy, (cos O sin @ sin ) — cos psin ) + v,, (sin ¢ sin § + cos 1 cos O sin )
U = Vg, cos psin + v, (cos 1 cos O + sin @ sin p sin 1)) 4 vy, (cos 1) sin @ sin ¢ — cos Osin 1))
Z = —g, SIN Y + vy, cOs Y SinY + v, cos Y cosyP

Y = Wy, +w,, tan @ cos Y + wg, tan o sin ¢

O = Wy, COSY — Wy, Sin Y

cos Y sin v

@ qum

1o = VgyWq. — Vg.Wq, + gsing

qy = Uq,zw%c - Uq:cw‘h — gcCos 90 sm ¢

4
. 1
Vg, = Ug,Wq, — Vq,Wq, — J COS P COS Y + i E T;
i=1

_ Wa,Wq, (Lyy — L.2) + wg, 1.z, (W1 — wo 4wy — wy) — dM g cos psin ) N L(Ty, — Ty)

@ Jj- Iy

W Wa (—Lag + L) + wg, Lz, (w1 — wo 4 w3 — wy) — dMgsing N L(Ty — Ty)

qy Iyy [yy
Q1+ Q2 — Q3+ Qy

: I,

(3.53)

Las ecuaciones desarrolladas son similares a las consideradas por otros autores. En
el trabajo propuesto por [3] se describe inicialmente un modelo similar al aqui consi-
derado con la excepcién que el centro de masa del sistema se considera en el centro
del origen de coordenadas del sistema mévil. Esta consideraciéon es fundamental y
ya que la ubicacién del centro de masa por debajo del plano en el cual se realizan las
fuerzas aporta una estabilidad intrinseca al sistema. Adicionalmente se puede agre-
gar que la matriz de control determinada a través de la técnica LQR (ver capitulo
que surge de considerar o no el centro de masa difieren sensiblemente y también los
resultados obtenidos. Al no considerar el centro de masa se obtiene una realimenta-
cion proporcional mayor en los angulos de pitch y de roll desestabilizando el sistema,
mientras que los resultados obtenidos al considerar el centro de masa son aceptables.

En [4] se propone un modelo en el cual inicialmente se consideran las fuerzas y
torques aerodinamicos ademas de los causados por las hélices. A la hora de disenar el
control del sistema se desprecian dichos términos. La comparacién con la bilbliografia
existente permite asegurar que el modelo desarrollado abarca la gran mayoria de las
consideraciones fundamentales a realizar.
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CAPITULO 4

SIMULACIONES DEL MODELO
FISICO

Luego de desarrollado un modelo fisico se construye un entorno para realizar si-
mulaciones. En primer lugar resulta fundamental para comprobar que el modelo
realizado se comporta acorde a lo que uno espera a priori del sistema. Para este
tipo de pruebas se trabajara con las situaciones més sencillas en las cuales se pue-
de calcular la trayectoria trivialmente. El segundo objetivo del simulador es poder
conocer el comportamiento de nuestro sistema frente a algunas acciones de control
determinadas. Por tltimo, el simulador sera clave para ”pre evaluar” y mejorar los
algoritmos de control desarrollados. Previo a testear con el sistema real y a fin de
evitar danos sobre el mismo, se deben verificar dichos algoritmos en el simulador.
Por los motivos expresados es necesario que el simulador represente fielmente el mo-
delo fisico y se comporte acorde a la realidad.

En el anexo [[| se encuentra disponible un manual de usuario del simulador.

4.1. Estructura del Simulador

El simulador fue desarrollado gracias a la herramienta Simulink de Matlab, el mis-
mo se compone de dos partes fundamentales. La primera es el lazo abierto, es decir
las ecuaciones que gobiernan al cuadricéptero , donde se consideran como entradas
las velocidades angulares del sistema sobre las cuales realizaremos las acciones de
control y como salidas tenemos el vector de estados del sistema en todos los instantes
desde el tiempo inicial establecido en la simulacién hasta el tiempo final. La otra
parte se encarga de simular las acciones de control.
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4. Simulaciones del modelo fisico

4.1.1. Lazo Abierto

Las ecuaciones que gobiernan al sistema (Ecuaciones(3.53) son continuas y pueden
representarse como:

X = f(X,u,t) (4.1)

Donde X es el vector de estados del sistema definido en el capitulo [3 u el vector
de entradas del sistema y t el tiempo. Para la simulacion se utiliza el método de
resolucién ODE45 (Dormand-Prince). Este método de resolucién de ecuaciones di-
ferenciales, utliza un paso de resolucién variable: el paso maximo y minimo es de
10ms y 1ms respectivamente. La estructura que se eligié para desarrollar esta seccién
se corresponde con el camino que se recorrid para determinar el modelo fisico. El
lazo abierto consta de tres bloques principales. En primer lugar tenemos un bloque
encargado de generar las fuerzas y momentos a partir de las velocidades angulares
de las hélices. Luego tenemos un bloque que se encarga de resolver la dinamica del
sistema y un tercer bloque encargado de la cinemética. En la figura[4.1] se observa la
estructura global del lazo abierto. En la figura 4.2 se observa una captura de pantalla
que representa la vista general de la parte encargada de simular el lazo abierto.

wl {3 L
T4, X
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Fuerzas y '-||:2 S Cinematica z
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w2 wl hi phi, ~
w2 »ﬂg wg2 w2 p o =
W w 3 | theta,,
w4 Wi wq3 wq3 theta) ) )
v
qz -
va2
vqg3 =
wql =
wq2 )
wqg3 o
Figura 4.1.: Bloque de lazo abierto
Cinematica

En la figura se puede observar un diagrama de bloques de la parte del sistema
que transforma las velocidades lineales y angulares en posiciones y angulos de Euler.
Se distinguen dos sub-bloques principales, uno encargado de devolver la posicién y
otro encargado de devolver los angulos de Euler

1Se agrega también la dependencia de la tltima ecuacién del modelo con las derivadas de las
velocidades angulares del sistema
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Figura 4.2.: Interfaz del simulador de lazo abierto
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Figura 4.3.: Bloques en mayor detalle
. , .
Dinamica

Al igual que el bloque anterior, se divide este en dos sub-bloques més (ver figura
4.3b)): el que devuelve las velocidades angulares, y el que devuelve las velocidades
lineales.

4.1.2. Lazo cerrado

El lazo cerrado simula las acciones de control del sistema. Ademas de las ecua-
ciones del lazo abierto (ecuacién se agrega la realimentacién de las variables
de estado (x,y, 2,10, 0, 0, Vgz, Vgy, Vgzs Wea, Way, Wez) v de las integrales del error entre
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4. Simulaciones del modelo fisico

x,1, 2,0 y los respectivos setpoint. Llamamos X; al vector compuesto por dichas
integrales. La ecuacion de realimentacion es:

Xi(t)

Donde K es la matriz de realimentacién determinada para cada trayectoria. Como se
explica en , desde la interfaz grafica se puede seleccionar el tipo de trayectoriaﬂ que
se desea realizar y los valores de las variables de estado con las que se desea realizar
dicha trayectoriaﬂ Las velocidades angulares objetivo para cada motor seran deter-
minadas a partir de la informaciéon anterior. Al igual que en el simulador de lazo
abierto, se tiene la posibilidad de establecer tanto el tiempo inicial de la simulacion
como las condiciones iniciales. La matriz de realimentacion quedard determinada
por la trayectoria.

() = trpoime () — K ( X(t) = Xeetpoint ) (4.2)

Tiempo discreto

Como se explico en la seccion [1] el control serd realizado con un microprocesador,
esto implica que las acciones de control no podran ser modificadas en forma continua,
cada cierto periodo se indicard un nuevo valor de velocidad angular para cada motor.
Del mismo modo, no se tiene conocimiento del estado en todo instante sino que se
tienen datos cada un cierto intervalo de tiempo (no necesariamente igual al perfodo
con el cual se actia sobre los motores). Estas consideraciones hacen necesaria una
modificacién en el sistema que hasta ahora habia sido considerado como continuo,
es necesario convertir el sistema de tiempo continuo desarrollado a un sistema de
tiempo discreto. Dicha modificacion se logra sustituyendo los bloques integradores y
derivadores que formaban parte del sistema por integradores y derivadores discretos
con un periodo de muestreo que también puede ser impuesto desde la interfaz grafica.
La simulacion se realiza mediante el método descrete que ofrece matlab. El paso de la
simulacion es variable y el valor médximo que toma dicho paso es 10ms. En la figura
se puede observar la misma trayectoria para tres tiempos de muestreo diferentes.
En dicha trayectoria se muestra la subida del cuadricoptero desde la altura inicial
z = Om hasta z = 3m.

Se observa claramente un deterioro de la performance en la subida al aumentar
el periodo de muestreo y de accién sobre los motores, es decir que el periodo de
muestreo tiene una cota superior. Es importante incluir esta variable a la hora de
realizar diversas simulaciones ya que el sistema real debe realizar una gran cantidad
de operaciones y si bien su capacidad es considerable no es infinita. Esto puede pro-
ducir que se tenga acotado inferiormente el periodo de muestreo.

Restricciones fisicas

Se agregd una restriccion sobre la velocidad angular de los motores ya que ésta
no puede tener cualquier valor; para esto se agregaron los bloques de saturacion a

2Por tipo de trayectoria nos referimos a circulos, rectas o hovering, mientras que por trayectoria
nos referimos a un tipo de trayectoria y los valores objetivo de las variables de estado

3Evidentemente existen restricciones a la hora de elegir las variables de estado, a modo de ejemplo
no seremos capaces de controlar una trayectoria en linea recta si las velocidades angulares no
son nulas
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(a) Ts=50ms (b) Ts=500ms (c) Ts=1s

Figura 4.4.: Trayectoria de ascenso del cuadricoptero desde z =0a 2z =3

la entrada del subsistema que representa la dinamica del cuadricoptero.

No se consideraron restricciones adicionales sobre las velocidades ni sobre las acele-
raciones del sistema ya que las mismas no fueron caracterizadas. Asimismo, tampoco
se imponen restricciones en los valores de setpoint del sistema. Estas caracteristicas
son una debilidad del simulador; sin embargo, para realizar simulaciones a bajas
velocidades, es adecuado.

Ruido y no idealidades

Se desea incluir la posibilidad de agregar ruido a los estados medidos y perturba-
ciones en las velocidades angulares de los motores. Las medidas que se obtienen de
los sensores no son exactas, por dicho motivo la posibilidad de agregar ruido es muy
interesante de modo de testear la robustez del controlador implementado. A cada
variable de estado se le puede agregar un ruido de la forma:

0(t) = na cos(wyt) + £(u, 0) (4.3)

La amplitud y la frecuencia de la componente sinusoidal del ruido y el valor medio y
la desviacion estandar del ruido gaussiano pueden establecerse independientemente
para cada variable.

Asimismo, la velocidad angular de los motores no es exactamente la que se espera
de acuerdo a la caracterizacién de los motores realizada (ver capitulo @, por el
contrario, se producen variaciones en la velocidad angular de los mismos dada una
velocidad angular objetivo. Se agrega la posiblidad de agregar a la velocidad angular
de los motores un ruido gaussiano.

Modificacién para trayectorias circulares

Como se explica en el capitulo [13] para tratar las trayectorias circulares en el
plano horizontal es necesario introducir un cambio de variables en el sistema. Este
cambio de variables consiste en expresar la posicién del cuadricoptero en el sistema
S, solidiario a él y considerando como origen el centro de la trayectoria circular,
en lugar de expresar la posicién en el sistema cartesiano inercial. Esta modificacion
implica realizar un cambio en el modelo para trabajar con dichas trayectorias, sim-
plemente se agrega una matriz de rotacién para trabajar con la poscién expresada
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Figura 4.5.: Interfaz del simulador de lazo cerrado

en el sistema solidario al cuadricoptero.

4.2. Simulaciones

En esta seccion procederemos a realizar algunas simulaciones a fin de verificar que
los resultados arrojados se corresponden con lo esperado a priori.

Caida libre con velocidad inicial nula

Se simula una caida libre con condiciones iniciales nulas excepto la altura que se
fija a 100m. El tiempo de simulaciéon considerado es de tres segundos. En la figura
se observa la trayectoria obtenida. En este caso, se grafica uno de cada veinte
puntos obtenidos. Se corresponde con lo que se espera a priori: puntos equiespaciados
en el tiempo se encuentran cada vez mas apartados a medida que transcurre el
tiempo. En la figura[f.6b|se representa la altura en funcién del tiempo. La altura final
es zy = 55,855m. La altura en una caida libre puede calcularse como z(t) = —%%—Zo.
En este caso se obtiene z(3) = 55,855m.

Caida libre con velocidad inicial

Se realiza la misma simulacién que en la secciéon anterior excepto que se inicia el
vuelo con Vy = Ims~ 1 + 3ms~k. Los resultados de la simulacién pueden encon-
trarse expresados graficamente en la figura 4.7 La coordenada de la posicién segin
i aumenta con el tiempo con pendiente igual a la velocidad inicial. La altura cumple

que z(t) = —% + 3ms~ 't + Z,. Por lo tanto la misma aumenta hasta un tiempo

tmaz/%(t) = 0. Lo cual implica que t,,4, = 3ms—1 0,31s. Por otra parte tiempo

para el cual se da el maximo en la simulacién es ¢4z, = 0,306s. Considerando
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Figura 4.6.: Caida libre con velocidad inicial nula
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Figura 4.7.: Caida libre con velocidad inicial no nula

que las simulaciones se realizan con un paso variable que puede ser de hasta 0,01s,
se considera un resultado aceptable. El siguiente valor para el tiempo simulado es
0,316s, por lo tanto es razonable que dicho valor se presente en t,,4,,,. La altura
maxima tedrica vale z,44,., = 100,459m, la altura maxima obtenida a través de la
simulacién es igua]ﬂ A partir de este punto tenemos una caida libre como la que ya
estudiamos en el caso anterior. Las alturas finales, tanto en la simulacion como en
la teoria son 64,885m.

Condicién de Hovering

Se aplica una fuerza constante en los cuatro motores tal que la resultante es igual
al peso. Las condiciones iniciales son todas nulas, excepto Z; = 10m. Se logra el
equilibrio mecanico. Todas las variables permanecen constantes. Se simula durante
diez segundos.

4Considerando tres cifras después de la coma

41



4. Simulaciones del modelo fisico

Escalén en los cuatro motores

Con condiciones iniciales nulas, en condiciéon de hovering se aumenta la velocidad
angular de los motores en 100rads™! en t = 5s. Se simula durante diez segundos.
En la figura se presentan graficamente los resultados obtenidos en la simulacion.
La altura méaxima alcanzada por el cuadricéptero en la simulacién es de 93,61m
mientras que en la teoria dicha altura es de 93,78m. La diferencia entre el valor
simulado y el esperado es atribuible a las aproximaciones realizadas.
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(a) Altura en funcién del tiempo (b) Trayectoria

Figura 4.8.: Escaléon en los cuatro motores

Cambio en el Pitch y el Roll

Con COIldlClOIleS 1n1c1ales nulas excepto la altura fijada en z = 10, se realiza un
giro segun zq y segun jq En el primer caso se aumenta la velocidad del motor 2
en tres radianes por segundo y se disminuye la velocidad del motor 4 en la misma
cantidad. Para la segunda simulacion se aumenta en tres radianes por segundo la
velocidad del motor 3 y se disminuye en la misma cantidad la velocidad del motor
1. Los resultados obtenidos se muestran en la figura

En estos dos casos también se obtiene un resultado acorde a lo esperado. En
ambos casos el angulo aumenta de forma cuadratica en la zona donde el angulo es
inferior a los dos grados, en esta zona puede despreciarse el momento realizado por
el peso, por lo tanto se tiene una aceleraciéon angular constante, lo cual explica el
comportamiento del angulo. Para angulos superiores, el torque del peso comienza a
ser considerable respecto del torque producido por los motores y se observa que el
angulo crece con menor pendiente.

Giro segun el eje k

En las mismas condiciones que la simulacién anterior, en el tiempo ¢t = 5s se
aumenta repentinamente la velocidad angular de los motores que rotan en sentido
horario con un valor tal que la fuerza de cada uno de esos motores aumenta en 1/V.
Para los motores que rotan en sentido anti-horario se disminuye la velocidad angular
de forma que la fuerza de cada uno de ellos disminuye 1/N. Estas velocidades son
349,88rads—' y 278,09rads™! respectlvamente La fuerza neta permanece constante
y el momento segun los versores i, y j, es nulo. Sin embargo aparece un torque
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Figura 4.9.: Aumento en los angulos de Pitch y Roll

positivo segin el versor k.

En la figura se presenta la altura en funcién del tiempo. La misma deberia
permanecer constante, sin embargo se observa una pequena diferencia en la altura
de 2,3cm. Esta diferencia es atribuida a la aproximacién realizada al calcular las
velocidades con las cuales deben girar los motores. Por otra parte en la figura
se observa como el dngulo aumenta hasta el valor de 84,43rad. El torque neto vale
Q) = 0,29Nm. Por lo tanto en 5 segundos se debe rotar un angulo de 6y = 84,16rad.
Nuevamente se percibe una pequena diferencia entre el valor tedrico y el simulado,
pero dicho error es aceptable.
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Figura 4.10.: Giro segun el /;q

Hasta aqui hemos testeado el simulador en situaciones conocidas. Nos concentra-
mos en analizar la caida libre y las cuatro acciones de control basicas que se pueden
realizar descriptas en [ De acuerdo a las pruebas realizadas puede afirmarse que
su funcionamiento es el adecuado ya que en ninguna prueba se obtuvieron errores
considerables. Sin embargo, es fundamental aclarar que hasta aqui no es posible
afirmar que el modelado del sistema sea adecuado, lo inico que puede concluirse es
que el simulador representa fielmente las ecuaciones que han sido deducidas hasta el
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4. Simulaciones del modelo fisico

momento. Un error en las ecuaciones no se reflejara hasta el momento de testear el
cuadricoptero. El trabajo realizado a la hora del modelado y la comparacién con di-
versas bibliografias ([3] y [4] entre otras) nos permite a esta altura estar convencidos
de que dichas ecuaciones son adecuadas para modelar el sistema.
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CAPITULO 5
INCENIERIA INVERSA

El cuadricéptero adquirido resuelve la comunicacion entre los controladores de los
motores (ESCs) y el microprocesador mediante el protocolo iZc.

Para el presente proyecto resulta de vital importancia conocer dicho protocolo,
ya que se utilizard otro microprocesador que debera comandar a esos mismos ESCs,
supliendo el trabajo del anterior. Es entonces imprescindible conocer al detalle el
funcionamiento de este protocolo, para luego poder reproducirlo.

Dado que no se cuenta con la minima colaboracion de los fabricantes y la infor-
macién es completamente privativa, es necesario realizar un proceso de ingenieria
inversa para poder analizar, decodificar, entender y reproducir el protocolo existen-
te. Dicho proceso de ingenieria inversa se realiza utilizando el hardware existente
del cuadricéptero comercial adquirido y un analizador 16gicd!] que es capaz de leer e
interpretar las lineas del bus i2¢ sin intervenir en las mismas.

Antes de presentar los resultados obte-
nidos en el proceso, se realiza una breve
introduccién al protocolo i2¢c. En la figura
[.1] se presenta la definicién de los ejes a
utilizar, lo cual serd de utilidad mas ade-
lante.

Figura 5.1.: Definicion de ejes

!ChronoVu - www.chronovu.com - Adquirido en www.ebay.com debido a las dificultades encon-
tradas al intentar implementar uno.
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5. Ingenieria inversa

5.1. Introduccién al protocolo i’c

El bus #?c es un bus de comunicaciones serie. Su nombre viene de Inter-Integrated
Circuit (Circuitos Inter-Integrados).
Utiliza dos lineas para transmitir la informacion: una para los datos y otra para la
senal de reloj. Ademas serd necesaria una tercera linea de tierra, como referencia.
En la imagen se muestra un diagrama de un circuito equivalente simplificado
de la conexién i2c entre 2 dispositivos.

&

&
12C Device #1 | ! 12C Device #2
; Rp Rp ;

SDA in - : 3 L I : — SDAIn
SDA out —-—J ; Ccl i h—a—SDA out
1 Rs, T i Rs, T
SCL in = : SCL 4 - SCLin
SCL out - Cp=— == Cp P—-F SCL out

T GND :
G @

Figura 5.2.: Conexién i2c.

donde:
= Vcc: Voltaje de entrada, tipicamente varia entre 1.2 V y 5.5 V
= GND: Tierra comun
= SDA: Linea serial de datos
= SCL: Linea serial de reloj
= Rp : Resistencia de " Pull-up”
= Rs : Resistencia serie
= Cp : Capacitancia del cable
= Cc : Capacitancia de canal cruzado

Las lineas SDA y SCL son de drenador abierto, lo que significa que tanto el
maestro como los esclavos solamente pueden conducir a nivel bajo estas lineas, o
dejarlas abiertas. Si ningiin dispositivo i2c est4 conduciendo hacia abajo la linea, la
resistencia de pull-up R, se encarga de llevar la linea a V..

El reloj siempre es generado por el maestro. El bus de datos debe mantenerse
estable mientras el reloj estd en nivel alto (“1” légico) y se le permite cambiar de
nivel mientras el reloj estd en nivel bajo (“0” 16gico). Se toma como dato véalido el
valor del bus de datos cuando el reloj esta en “17.

Cada dispositivo tiene asignada una direccién que lo identifica. Tipicamente para
establecer una comunicacion el maestro envia una secuencia de comienzo de cone-
xién, seguida de la direccion del esclavo con el cual desea comunicarse. Seguidamente

2Imagen tomada de www.i2c-bus.org
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el maestro envia un bit que determina si la accién que desea realizar es escritura
o lectura, a lo que el esclavo correspondiente responde con un bit de acknowledge
(Ack). Luego el maestro envia la direccién de memoria interna del esclavo donde
debe ser almacenada la informacion enviada, y por ultimo envia los datos. Para
finalizar la conexién, el maestro envia una secuencia de fin de conexién.

5.2. Pruebas en régimen

= Materiales
e Cuadricoptero: transmisor, receptor, CPU y ESCs
o Analizador lgico (“sniffer”): Chrono Vu
o PC

s Procedimiento

e La forma de operar es enviar comandos conocidos con el control remoto
y analizar el flujo de datos en las lineas del bus.

e En particular se analizara el funcionamiento en régimen, durante el arran-
que y durante el frenado.

La comunicacién entre la CPU y los ESCs es mediante el protocolo i%c, y es
precisamente alli donde interviene el analizador légico, “olfateando” todo lo que

pasa por el bus. En la figura se muestra un diagrama de bloques del proceso
descripto, y en la figura [5.3b| su implementacion.

2
_~+Protocolo ic

, N GND,,
‘ESCS —~+os CPU

*, Y\

SNIFFER

(a) Diagrama de interconexién (b) Proceso de “sniffeado”

Figura 5.3.: Proceso de lectura del bus.

Al realizar este proceso se puede observar que se repiten, cada 2ms, bloques
similares al mostrado en la figura

De acuerdo a la observaciéon de dichos bloques, teniendo en cuenta la secuencia de
comunicacion tipica entre maestro y esclavos mencionada anteriormente, se deduce
que hay 4 esclavos correspondientes a los 4 ESC’s de los 4 motores, cuyas direcciones
en hexadecimal son D0, D2, D4 y D6. La direccién de la memoria interna de los
esclavos donde se almacenan los datos que envia el maestro es, en todos los casos
A2. Ademsés el maestro envia un tercer conjunto de datos que refiere, de alguna
manera, a la velocidad con la que debe girar cada motor. Este conjunto de érdenes,
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Figura 5.4.: Bloque de transmisién i%c

agrupadas por bloques como el que se muestra en la figura [5.4] se repite periédica-
mente, indicando la velocidad con la que debe girar cada motor.

Para comprender las pruebas realizadas es importante dejar en claro algunos as-
pectos previos. En la figura [5.5 se muestra el transmisor utilizado para enviar co-
mandos al cuadricéptero, un Walkera WK-2801 y se indican los nombres de los

mandos mas importantes del mismo.

Palanca de mando Palanca de mando
De Rudder & Elev i
o ~ De Throttle & Ailer

Figura 5.5.: Transmisor

Al mover el mando de la iz-
quierda (Elev/Rudder) en la di-
reccién vertical (Elev) se logra que
el cuadricoptero se eleve vertical-
mente, dando igual potencia a to-
dos los motores, mientras que al mo-
verlo en la direccién horizontal, el
cuadricéptero presenta un movimien-
to de rotacién seguin su eje verti-
cal.

Al mover el mando de la derecha
(Throttle/Aile) en la direccién ho-
rizontal (Aile) y vertical (Throttle),
se logran movimientos de rotacién

seguin los ejes horizontales x e y del cuadricéptero. Las definiciones de los ejes se

pueden ver en la figura 5.1}

Se analizan las siguientes situaciones:
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5.2. Pruebas en régimen

Id Elev Rudder Aile Throttle | Movimiento

0 atras medio medio medio idle

1 medio medio medio medio vertical hacia arriba con
aceleracion constante

2 adelante medio medio medio vertical hacia arriba con
aceleracion constante

3 medio | izquierda | medio medio giro segun eje z

4 medio derecha medio medio giro segun eje —z

) medio medio izquierda medio giro segun eje —x

6 medio medio derecha medio giro segun eje x

7 medio medio medio atras giro segun eje —y

8 medio medio medio adelante | giro segun eje y

Tabla 5.1.: Pruebas realizadas

Se realiza un analisis de los resultados obtenidos para cada motor, graficando el
contenido del byte de datos que se le transmite a cada motor. Se obtienen represen-
taciones como la mostrada en la figura [5.6l En dicha figura puede observarse que
los 4 motores reciben un byte con el valor promedio en 50, el cual corresponde a la
minima potencia entregada a los motores para encenderlos.
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Figura 5.6.: Prueba N° 0
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Haciendo un anadlisis similar con el resto de las pruebas detalladas en la tabla 5.1
se construye la tabla donde se muestran los valores enviados a cada motor en
promedio en todas las pruebas.
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5. Ingenieria inversa

Valor promedio

Prueba | DO | D2 | D4 | D6 Movimiento
0 50 | 50 | 50 | 50 Idle
1 80 | 140 | 180 | 140 a, = cte #0
2 180 | 220 | 250 | 240 a, = cte # 0
3 160 | 70 | 60 | 250 | giro segun eje z
4 50 | 200 | 200 | 100 | giro segin eje —z
D 250 | 160 | 140 | 50 | giro segun eje —x
6 50 | 160 | 150 | 250 | giro segun eje x
7 90 | 50 | 250 | 160 | giro segun eje —y
8 110 | 250 | 50 | 100 | giro segun eje y

Tabla 5.2.: Resumen de los resultados obtenidos

En la tabla [5.3 se muestran los registros a los que se mandaron datos para cada
direccion.

DO | D2 | D4 | D6
‘Registro A2 | A2 | A2 | A2

Tabla 5.3.: Resumen de las direcciones obtenidas

De las anteriores 2 tablas se pueden sacar algunas conclusiones que se analizaran
en la seccién (.5

5.3. Prueba de arranque

En esta seccién se analiza la secuencia de arranque del cuadricéptero. Se parte con
la palanca de elevacién al minimo y se procede a moverla para arrancar los motores.

Mientras la palanca de elevaciéon se mantiene al minimo, se le envia el valor 0 a
los cuatro motores. Al mover la palanca, luego de un tiempo muerto donde las lineas
quedan inactivas, se les empieza a enviar el valor correspondiente a cada motor,
como se puede ver en la figura [5.7]

d@aEdaqoi@zradeiza

é/ Envio de ceros
n 0 a

el valo
correspondiente

e ——————————

Tiempo muerto

Figura 5.7.: Arranque

Observando més detenidamente los comandos enviados se pueden obtener algunas
conclusiones importantes. En la gran mayoria de los casos se envian los comandos
en el orden D2 — D4 — D6 — D0 y se guardan en el registro 0xA2 del esclavo.
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5.4. Prueba de frenado

Pero se pueden observar dos importantes diferencias en el ultimo comando que se
manda a cada motor antes de arrancar, es decir, el ultimo comando en la tanda de
ceros mostrada en la figura 5.7

BReaq0Rx rmfol@
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(b) Ultima tanda de ceros

Figura 5.8.: Envio de ceros

= El orden en el que se envian datos a los motores no es mismo que el
anterior. En este caso el orden es: D0 — D2 — D4 — DG6.

= El registro en el que se escriben los datos es 0xAO0

En la figura se muestra una tanda regular de ceros y en la figura se
muestra la tltima tanda de ceros mencionada.

Dichas diferencias se pueden observar claramente al graficar todos los datos ob-
tenidos, como se muestra en la figura [5.9 Se grafica para cada motor el valor que
le llega (figura y el registro donde el valor es escrito (figura . Al analizar
los resultados graficamente resulta evidente el cambio en el registro al terminar de
mandar los ceros. En la figura [5.9al se puede observar que el iltimo cero que se
manda a los motores, se manda alrededor de la muestra 150. Analizando la figura
es clarisimo que alrededor de la muestra 150, el registro al que se envian los
comandos cambia al valor 160 (0xA0), tal como se habia observado anteriormente.

5.4. Prueba de frenado

Se procede del mismo modo que en la prueba anterior (seccién , analizando
los comandos enviados a los motores a la hora de apagarlos. Se realiza una prueba
analoga a la anterior partiendo de los motores funcionando y bajando al minimo la
palanca de elevacién, causando que estos se detengan.

Una vez que se lleva la palanca de elevacion al minimo, los motores se apagan

y se permanece enviando ceros a los motores en el orden D2 — D4 — D6 —
DO0. Se pueden obtener algunas conclusiones importantes de la tltima tanda de
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5. Ingenieria inversa
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Figura 5.9.: Arranque

valores distintos de cero enviados (comandos que provocan el frenado de los motores),
mostrada en la figura [5.10;

= El orden en el que se envian datos es D0 — D2 — D4 — D6

= El registro en el que se escriben los datos es 0xA1l
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Figura 5.10.: Frenado

Se presenta también un andlisis grafico en la figura En este caso, a diferencia
del de la seccién 5.3} no es posible divisar con claridad el registro 0xA1 (161) en la
figura ya que se escriben comandos a una cantidad importante de registros
diferentes.

Avalados por la prueba realizada en la seccion que se verd luego, se puede
afirmar que la apariciéon de otros registros (por ejemplo los nimeros 81, 145, etc)
son causados por el propio proceso de intervencion en los buses de comunicaciéon
y no son el comando transmitido a los motores. Analicemos por ejemplo el valor
81. Es claro que el resultado de dividir el valor 162 (correspondiente al conocido
registro 0xA2) entre 2 es 81, por lo cual parece probable que haya sido generado
por un error del analizador 16gico, ya que un corrimiento hacia la derecha de un bit
en una palabra binaria es equivalente a realizar una divisién entre 2. Es probable
entonces que el sniffer haya incluido un bit en 0 antes de la verdadera palabra y haya
descartado el ultimo bit, causando una aparente divisién entre 2. Mas graficamente:

162 = 10100010 — 010100018= 81

En verde se muestra el bit agregado y en rojo el eliminado.
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5.5. Conclusiones
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Figura 5.11.: Frenado

5.5. Conclusiones

» La comunicacién entre el amo y los esclavos por medio del protocolo i%c se
lleva a cabo mediante un formato del tipo:

Direccion esclavo - Lugar de memoria donde guardar dato - dato
= Dicho formato se repite para todos los esclavos
» Cada esclavo recibe una actualizacién de estado (un dato nuevo) cada 2ms
» La velocidad minima de funcionamiento se logra enviando el valor 50
» La velocidad méxima de funcionamiento se logra enviando el valor 250

= Cuando el mando de Elevacion del control se encuentra al minimo, se les envia
el valor 0 a los cuatro motores periédicamente con el formato mencionado.

= La direccion de memoria interna de todos los esclavos donde se guardan los da-
tos recibidos por el maestro es siempre 0xA2 (6 162), a excepcién del arranque
y el frenado.

= El dltimo comando enviado antes de arrancar se guarda en el registro 0xAQ,
comando que se interpreta como una orden de arranque.

= El dltimo comando enviado antes de frenar se guarda en el registro OxAl,
comando que se interpreta como una orden de frenado.

= El orden normal en el que se envian los comandos es D2 — D4 — D6 — DO,
menos en los casos descriptos en los 2 puntos anteriores donde el orden es
D0 — D2 — D4 — D6. Se comprobd, experimentalmente, que no es necesario
alterar el orden en el que se envian los comandos para lograr arrancar y frenar
los motores.

= La correspondencia entre las direcciones y los motores se muestra en la figura
El motor con direccién 0xDO es el de adelante, el motor con direccién
0xD4 es el de atras y mirandolo de frente el de la izquierda se corresponde con
0xDO0, y el de la derecha con 0xD6
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5. Ingenieria inversa

» Las direcciones 0xD0, 0xD2, 0xD4 y 0xD6 (de 8 bits) en realidad no refieren
tnicamente a direccionamiento, sino que incluyen ademsds el bit de lectura/es-
critura, por lo cual cada esclavo tendra una tnica direccién de 7 bits. Notar
que las direcciones 0xD0 a 0xD6 al pasarlas a binario todas terminan en 0, lo
cual implica que se tratan de comandos de escritura. Al omitir el ultimo bit se
obtienen las direcciones (sin incluir el bit de lectura/escritura) como se puede
ver a continuacion:

0xD0(11010000) — 0x68(1101000) (5.1)
0xD2(11010010) — 0x69(1101001) (5.2)
0xD4(11010100) — 0x6A(1101010) (5.3)
0xD6(11010110) — 0x6B(1101011) (5.4)

Las direcciones de los motores son entonces: 0x68, 0x69, 0x6A, 0x6B.

= En las pruebas 0, 1, 2, 5, 6 y 7 se observa que la suma del valor promedio
enviado al motor DO mas el enviado a la direccion D2 es similar a la suma de
los valores entregados a los motores con direccion D4 y D6, lo cual implica un
equilibrio en los pares realizados en ambos sentidos.

DO z D4

Figura 5.12.: correspondencias

5.6. Verificaciones

Se presentan diversas verificaciones realizadas para corroborar la veracidad de
las conclusiones extraidas. Ademas de la corroboraciéon experimental utilizando el
puerto i2¢ de la Beagleboard y logrando hacer funcionar los motores, previamente
se realizaron 2 verificaciones adicionales:

» i2cdetect: comando enviado desde la BeagleBoard por el puerto i2¢c-2.

= MSP430F5438: microcontrolador que se programa como esclavo con una de
las direcciones de un ESC.

i2cdetect

Utilizando la librerfa i2c Tools| con la Beagleboard es posible enviar el coman-
do i2cdetect, el cual “pregunta” a todos los esclavos presentes en el bus por su
direccion. El resultado en terminal es el siguiente

3http://www.lm-sensors.org/wiki/i2cToolsDocumentation
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5.6. Verificaciones

root@beagleboard: “# i2cdetect -r 2

WARNING! This program can confuse your I2C bus, cause data loss and worse!
I will probe file /dev/i2c-2 using read byte commands.

I will probe address range 0x03-0x77.

Continue? [Y/n] y

0 1 2 3 45 6 7 8 9 a b c d e f

OO. _—— e, e e e e e e e e —— ——
10 ¢ e e e e e e e e
20 ¢ e e e e
30 [JJ NSO U
40 f e e e e e e e e e e e

50. _—— e e e e e e e e e e e — —— —— ——

60: -— —— —— —— —— —— —— —- 68 69 6a 6b —- —- —- —-
70: == == —= —= = —— —— —-

Puede verse claramente que las direcciones de los esclavos obtenidas por la funcién
mencionada son: 0x68, 0x69, 0x6A, 0x6B.

MSP430F 5438

El MSP430F5438 (ver figura [5.13) po-
see un puerto i’c habilitado para su
utilizacion. Se configurara como escla-
vo con la direccion 0x68 y se guar-
dan en una variable los comandos reci-
bidos en el bus. De este modo se lo-
gra independizarse de los problemas que
pueda introducir el sniffer y se obtie-
ne exactamente el comando transmiti-
do al esclavo presente en dicha direc-
cion.

Figura 5.13.: MSP430F5438

Luego, analizando la variable donde se
guardan los comandos, es posible obtener informacién mas concluyente. En la figura
[5.14] se muestran los resultados obtenidos al adquirir datos en un arranque, mientras
que en la figura|5.15se muestran los resultados obtenidos al adquirir datos al frenar.

Estas tdltimas dos figuras son las corroboraciones mas concluyentes que se ob-
tuvieron. Ratifica y deja bien en claro lo antes dicho sobre los registros: para el
arranque se escribe en la direcciéon 0xAOQ del esclavo y para el frenado se
escribe en la direccion 0xAl.

A su vez sirve de confirmacién para los errores del sniffeado detectados en la
seccion 5.4
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CAPITULO 6

CARACTERIZACION DE LOS
MOTORES Y LAS HELICES

6.1. Objetivo

El objetivo es el de caracterizar los motores del cuadricéptero Turbo Ace X720.
Se busca:

= Analizar el comportamiento de los cuatro motores individualmente

Determinar la relacién entre velocidad angular y fuerza

Determinar la relacién entre comando I2C' y la velocidad angular.

Determinar la relacién entre velocidad angular y torque.

Determinar la respuesta al escalén

Los algoritmos de control se encargan de definir la velocidad angular de los moto-
res en cada instante, por dicho motivo es fundamental conocer la relacion que existe
entre esta ultima y la fuerza y el torque que se produce. La principal ventaja de
esta eleccion es que el lazo de control implementado es independiente de la tecno-
logfa utilizada en el control de los motores (I°C, PWM,etc) y por ende permite la
reutilizacion del mismo. Dado que actualmente el control de los motores se establece
mediante un comando /?C' es fundamental comprender la relaciéon que existe entre
este comando y la velocidad angular.

6.2. Materiales

s Cuadricéptero Turbo Ace X720
= LED IR TSALG6200
= Detector IR TSOP38256
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6. Caracterizacion de los motores y las hélices

» Resistencia de 2012

s Generador de onda Tektronix CFG250

s Fuente de alimentacion de 5Vpe

= Osciloscopio digital GwINSTEC GDS2062

» Balanza Presiser LK-15P presicion media 111

= Beagleboard XM rev C

» Analizador 16gico ChronoVu

» Buffer Octal 74HC245

6.3.

6.3.1.

Procedimiento

Consideraciones previas

El detector IR TSOP38256 es sensible a radiaciones infrarrojas moduladas a una
frecuencia de 56 KHz. Si se lo expone a una onda cuadrada de dicha frecuencia la sa-
lida del mismo es un “0” légico. Si no recibe dicha radiacién la salida es un “1” 1égico.

El dispositivo de medida de velocidad
angular se trata de un cuerpo en for-
ma de “U”, de un lado se tiene el LED
infrarrojo y del otro el detector, tal co-
mo se puede ver en la figura La
idea del dispositivo de medida es sen-
cilla. Se trata de hacer “pasar” la ra-
diacién infrarroja emitida por el LED
a través de la hélice en funcionamien-
to de uno de los motores. Esta radia-
cion es recogida del otro lado por el
receptor IR. De este modo tendremos
a la salida del detector, pulsos de fre-
cuencia correspondientes a la veloci-
dad con la que la hélice obstruye el
camino entre el sensor y el LED. La

Figura 6.1.: Dispositivo en forma de U

velocidad angular sera entonces la mitad de dicha frecuencia.

Alimentacion

Dispositivo en
formade "U"

/
IR

Receptaor
IR — Osciloscopio /

Frecuencimetro

Figura 6.2.: Diagrama

60

de interconexién

Como explicamos anteriormente el LED debe ser
conmutado con una frecuencia de 56kHz por lo
tanto se lo alimentara con un generador de senales
funcionando como generador de onda cuadrada a
dicha frecuencia. Para lograr un correcto funciona-
miento del LED se requiere una corriente superior
a los 100mA. La amplitud de la onda cuadrada se
regulara a 5V y se trabajard con una resistencia



6.3. Procedimiento

de 202 en serie. La salida del receptor IR se co-
necta directamente al osciloscopio digital, el cual es capaz de medir frecuencias. El
diagrama de interconexién puede apreciarse en la figura [6.2]

6.3.2. Relacién entre comando /?C, velocidad angular y
empuje

Obetivos particulares
Este experimento servira para relevar:

» Diferencias en el comportamiento de los motores
= Relacién entre velocidad angular y fuerza

» Relacién entre comando I2C' y la velocidad angular.

Modelos de ajuste

Si no se envia ningin comando I2C' los motores no giran. Es evidente que si los
motores no giran las hélices no realizan ningin empuje. Por lo tanto los modelos
deben “pasar” por el origen.

» Para la relacién entre velocidad angular y fuerza, en base a [2], se proponen
los siguientes modelos de ajuste:

e Modelo cuadrético T' = aw? + bw
e Modelo cibico T = alw?® + blw? + ¢/
» Para la relacién entre velocidad angular y comando I?C' se proponen los si-
guientes modelos de ajuste:
e Modelo cuadratico r = aw? + bw

e Modelo ciibico z = alw? + blw? + cw

Desarrollo del experimento

El procedimiento consiste en enviar distintos comandos I2C' al cuadricéptero y
registrar las diferentes lecturas de masa en la balanza para determinar el empuje de
los motores y en registrar las diferentes medidas de frecuencia en el osciloscopio para
determinar la velocidad angular de los cuatro motores. El setup experimental puede
observarse en la figura [6.3] Se solidariza el cuadricéptero a una base de madera.
Sobre esta 1ltima se anade peso suficiente para asegurar que el cuadricéptero no se
eleve, se agregaron 3Kg de sobrepeso.

Al estar el sistema en equilibrio mecanico se cumple que:

> Fu=0 (6.1)

En este caso las fuerzas presentes son el peso del sistema (M;q9) la normal de
la balanza sobre el sistema (N = N; + Ns) y el empuje de los motores (Tiptar =
Ty + Ty + T3 + Ty). Por lo tanto:

Tiotal — Miotarg + N =0 (6-2)
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6. Caracterizacion de los motores y las hélices

il T Por lo tanto el empuje de los motores puede

en formade U

calcularse como:
T;fotal - Mtotalg - N (63)

La lectura de la balanza no es otra cosa
que %. Una vez ubicado el cuadricéptero con
el sobrepeso sobre la balanza se tara la ba-
lanza. Por lo tanto la lectura que indica la
balanza(M,eqiq0) luego de realizada esta ac-

Balanza

Figura 6.3.: Primer set-up
experimental

cion es:
N — Mo ald
Mmedida = tof (64)
g
Por lo tanto el empuje de los cuatro motores puede calcularse como:
7jtotal = _Mmedidag (65)

Asumiendo que los cuatro motores se comportan en forma similar se tiene que:

M, medidad
4

La medida de frecuencia se realiza con el dispositivo IR descripto en la seccién
anterior. La frecuencia medida ( fi,eqida) corresponde al inverso del tiempo que trans-
curre entre el pasaje de una hoja de la hélice y la otra. El periodo de la rotaciéon
de la hélice es el doble y por ende la frecuencia de la rotacion es la mitad de la
frecuencia medida. Por lo tanto se tiene que:

T=— (6.6)

W= 27Tf = ’/Tfmedida (67)

Se mide la velocidad angular de los cuatro motores y se trabaja con el promedio.
En la seccién se vera porqué es adecuado considerar el promedio.

6.3.3. Relacion entre velocidad angular y torque
Objetivos especificos
El objetivo de este experimento es obtener la relacién entre velocidad angular y
torque.
Modelos de ajuste

Nuevamente el modelo se fuerza para obtener un torque nulo a velocidad angular
nula. De acuerdo al andlisis realizado en |3| se propone un modelo cuadratico:

Q = aw? + bw
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Desarrollo del experimento

Se ubica el cuadricoptero sobre la balanza. Se retiran tres de las cuatro hélices del
cuadricoptero. La cuarta hélice se rota de forma que su eje principal se encuentre pa-
ralelo al plano de la balanza. Se ubica el detector IR de forma de poder medir la velo-
cidad angular de la hélice. El setup de medida puede verse en la figura[6.4} De acuerdo
a lo estudiado la hélice presenta un torque (@) negativo respecto de su eje central si el
motor rota en sentido anti-horario. Nos proponemos calcular el torque total respecto
de dicho eje. Las fuerzas presentes en el sistema son: el peso, la fuerza de empuje, la
resultante de las normales (N = N1+N2) y las fuerzas de friccién en el plano del pla-
to de la balanza. Estas iltimas y el empuje no realizan ningtn torque en la direccién
de interés. Recordamos que el torque de una fuerza respecto de un eje se calcula co-
mo:

T=7FxF (6.8)

Donde F es la fuerza considerada
y 7 es vector distancia entre el eje
y el punto de aplicacién de la fuer-
za.

Definimos el largo L = 29,3cm co-
mo la distancia entre el eje de la hélice
y el centro de masa del cuadricéptero.

Figura 6.4.: Segundo set-up experimental El peso se aplica en el centro de masa

y se asume por simetria que la resul-
tante de las normales se aplica sobre la recta que pasa por el centro de masa del
cuadricoptero y es perpendicular a la balanza.

De esta forma se tiene que el torque total vale:

T = _Q + LMtotalg — LN = _Q + L(Mtomlg — N) (69)

Como se explico anteriormente luego de tarar la balanza la masa medida por la
misma corresponde a M,,cqida = %. De esta forma se puede escribir el torque
total como:

T = —Q — LMmedidag (610)

Aligual que en el experimento anterior el sistema se encuentra en equilibrio mecanico
y por lo tanto:
=0 (6.11)

De esta forma queda claro que el torque que nos interesa caracterizar puede cal-
cularse como:

Q = _LMmedidag (612)

6.3.4. Respuesta al Escalén

Se caracterizara al motor en lo que respecta a su respuesta al escalén. Se vera cuan-
to demora un motor en pasar de la velocidad angular en régimen correspondiente
al valor de comando I*C' 50 a la velocidad angular en régimen correspondiente al
valor de comando I?C' 150. El osciloscopio no resulta adecuado para observar las
diferencias de velocidad angular obtenidas. Se procede a conectar la salida del sensor
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6. Caracterizacion de los motores y las hélices

IR a un buffer octal y la salida de este tltimo al analizador légicdﬂ. El analizador
logico registra la salida del sensor IR durante 5 segundos a una tasa de muestreo de
2kHz. Se obtendran las diferencias de tiempos entre flancos de subida sucesivos(ty).
Cada flanco de subida corresponde a una hoja de la hélice siendo detectada por el
sensor IR. La velocidad angular de la hélice puede calcularse como:

6.4. Resultados y analisis

6.4.1. Comparacion entre motores

En la tabla se presentan los resultados obtenidos experimentalmente de acuer-
do al procedimiento descrito.

Frecuencia (Hz)

| I*C | Peso medido (g) | Motor DO | Motor D2 | Motor D4 | Motor D6

0 0 0 0 0 0
20 -165 34.2 34.3 35.5 34.3
70 -360 49.2 49.5 49 48.4
90 -290 63.7 62.7 63.3 63.5
110 -865 76.7 74.4 75.5 73.4
130 -1120 87.3 86.3 86.2 84.7
150 -1395 97.5 95.4 96.2 94.2
170 -2030 104.7 104.2 106.2 105.5
200 -2535 115.5 113.4 119.9 117.3

Tabla 6.1.: Comando I?C enviado, peso medido y frecuencia medida para los cuatro
motores

En la figura se presentan las velocidades angulares de los cuatro motores
contra el comando I2C', mientras que en la figura se muestra la diferencia entre
la velocidad angular de cada motor y el promedio de las mismas para cada comando
I2C enviado. En la figura[6.5a]se observa que el comportamiento de los motores es en
todos los casos similar. Para velocidades angulares bajas los motores se comportan
en forma idéntica y lineal, y comienzan a distanciarse al aumentar la velocidad.

En la figura puede observarse que la maxima diferencia entre las velocida-
des angulares de dos motores es de aproximadamente 6,5rad/s. Dicha diferencia
se obtiene para un valor de comando I2C igual a 200. Si observamos la velocidad
angular a dicho valor de comando I?C en la tabla se observa que el menor valor
corresponde a 113,4rad/s. El error relativo que se obtiene es inferior al 6 %

Se puede afirmar que:

I Esto fue necesario ya que la tensién de la salida del IR disminufa drasticamente al conectarlo
directamente al analizador 1égico a valores que este tltimo no es capaz de identificar como “1”
l6gicos.
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Comando Pc vs velocidad angular Comando i°c vs Error relative en la velocidad angular
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(a) Velocidad angular de los cuatro motores  (b) Error en la velocidad angular de los cuatro mo-
tores

Figura 6.5.: Curva I?C vs. velocidad angular para los 4 motores

= Es valido promediar las velocidades angulares de los 4 motores y trabajar con
esos promedios como un motor tipico. Ademas de este modo se reducen los
posibles errores que se pueden haber causado a la hora de realizar las medidas.

= Por lo tanto la fuerza medida (de los 4 motores juntos) corresponde con el
cuadruple de la fuerza ejercida por cada uno de ellos

6.4.2. Obtencion de la curva fuerza contra velocidad
angular

Se trabaja con la medida de peso presentada en la tabla y con el promedio de
las medidas de la frecuencia de dicha tablaf] En la figura[6.6a]se observan los puntos
obtenidos experimentalmente y las curvas obtenidas con los modelos de ajuste pro-
puestos. En dicha figura se observa que ambos modelos aproximan adecuadamente
los puntos obtenidos experimentalmente.

Para el modelo cuadratico se obtiene:

s Pardmetros:
a = 4,6016 x 107°Ns?,
b= —1,0380 x 1073Ns

= Error promedio:
e=—3,9951 x 107%N,
e =—0,4072 x 107 g

s Desviacion estandar :
o =2,3871 x 1072N,
o =2,4333¢g

Para el modelo cibico se obtiene:

2De acuerdo a las justificaciones realizadas en la seccién
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6. Caracterizacion de los motores y las hélices

s Parametros:
a’ = 3,0619 x 1079Ns3,
br = 4,1319 x 107> Ns?,
e/ —3,9160 x 1074Ns

s Error:
e=—1,4331 x 107N,
e = —0,1461¢g

s Desviacion estandar:
o =2,3377 x 1072N,
o = 2,3830g¢

El céalculo del error promedio y la desviacion estandar no presenta diferencias
significativas para uno y otro modelo, por lo tanto se opta por trabajar con el mo-
delo mas sencillo, es decir el cuadratico. Asimismo el error obtenido es despreciable
respecto de la resolucion de la balanza y la desviacion estandar es del 6rden de la
presicién de la misma, por lo que se consluye que la caracterizacion es satisfcatoria.
Se tiene entonces que:

T = 4,6016 x 105w? — 1,0380 x 103w (6.14)

Conwen rad/syT en N.

Comando ic vs. velocidad angular

9 ‘ ‘ ' ' ' 300
| * Medias experimentales * Medias experimentales
1 Curva modelo cuadratico as0l Curva modelo cuadratico
—— Curva modelo cubico — Gurva modelo clbico
6 Ve J
- yd 200
Z st £
[=]
ﬁ 4 -g 150
: .
2 :
© 100
2 -
1t
50
0
7o 50 100 150 200 250 300 350 400 450 % 50 o0 150 200 250 aoo g0 400 450
Velocidad angular (rad/s) Velocidad angular {rad/s)
(a) Curva experimental de Fuerza-Velocidad angular (b) Curva I%’C en funcién de la velocidad angular
Figura 6.6.

6.4.3. Obtencién de la curva I?C contra velocidad angular

A partir de los resultados presentados en la tabla y la ecuacion se inten-
ta obtener la relacién entre comando I?C y velocidad angular. En la figura
se muestran los datos obtenidos experimentalmente y las curvas predichas por los
modelos de ajuste considerados. A simple vista en la figura puede observarse que el
modelo ctibico aproxima mejor que el modelo cuadratico. Los resultados obtenidos
para los modelos de ajuste propuesto vienen a confirmar dicha observacién.

Para el modelo cuadratico se obtiene:
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s Pardmetros:
a = 6,1226 x 107452,
b=0,3270 x 10~*s

» Error promedio: e = 5,08 x 107!
= Desviaciéon estandar :0 = 4,42
Para el modelo ciibico se obtiene:

= Parametros:
al = 2,2118 x 10793,
bl = —7,1258 x 107452,
c/ =0,5106s

» Error promedio: 2,04 x 1073

» Desviacién estandar: o = 4,01 x 107!

El error promedio obtenido con el modelo cibico y la desviacién estandar son
menores que en el modelo cuadratico. Ademads se observa claramente que la curva
del modelo cubico ajusta mejor los puntos. Esta es evidencia suficiente para elegir
dicho modelo. Tendremos entonces que:

r=22118 x 107 %3 — 7,1258 x 10~ %w? + 0,5106w (6.15)

Con w en rad/s.

6.4.4. Obtencion de la curva velocidad angular contra

torque

*  Medias experimentales
Curva medelo cuadrajtico

En la tabla [6.7b| se presentan las medidas obte-
nidas de velocidad angular y masa medida por la _ /
balanza de acuerdo al procedimiento detallado en 3
633 g -

Recordamos que para la caracterizacién de la "~ o
respuesta velocidad angular - torque se propuso un

modelo cuadratico. Los resultados obtenidos fue- .
[} 50 100 150 200 250 300 350
ron: Velocidad angular (rad/s)

(a) Curva torque contra velocidad angu-

» Parametros: lar
a=3,4734 x 10°5Nms?,
b= —1,3205 x 10~*Nms

| I°C'| Frec. (Hz) | peso (g) |

0 0 0
» Error promedio: 50 354 -10
p=1,7824 x 1075Nm 55 39.6 13
= Desviacién estandar: 60 43.3 -16
o = 9,2686 x 10~1N'm 65 47.1 -19
70 50.7 -24
Si se asume que el error al realizar la medida en | 75 54.8 -28
el largo del brazo del cuadricoptero es despreciable, | 80 58.3 -32
se pueden convertir los errores obtenidos en Nm a| 85 62.1 -37
gramos. 90 65.7 -42

(b) Comando I2?C, frecuencia y peso

Figura 6.7.
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= 1 =0,6265 x 10~3g
= 0 =3,2580 x 10~1g

Tanto el error como la desviacién estandar son inferiores en al menos un 6rden
que la resolucién de la balanza. En la figura pueden observarse las medidas
experimentales obtenidas y la curva que corresponde al modelo elegido para realizar
el ajuste, el resultado es satisfactorio.
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CAPITULO 7

CALIBRA(;I()N DEL
ACELEROMETRO

7.1. Objetivos

Realizar una serie de pruebas con el fin de caracterizar y calibrar el acelerémetro
de tres ejes de la unidad de medida inercial (IMU).

7.2. Materiales

Mongoose 9DoF IMU de Ckdevices

Prisma de madera

Escuadra con angulo de 45°

Mesa nivelable con tapa movil ajustable a distintos angulos

Nivel

7.3. Marco Teoérico

Existen diversas no idealidades que afectan la lectura de los valores de acelera-
cion registrados por el acelerémetro. Las no idealidades a considerar basados en lo
desarrollado por [5] son:

Ruido inherente

Relacion entre aceleraciéon real y lectura del acelerémetro no lineal.

No ortogonalidad de los ejes

Drift aleatorio

Variacién de las medidas con la temperatura
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Ruido Inherente

Existe un ruido inherente del cual no nos preocuparemos en demasia ya que el
mismo se modela como un proceso estocastico de distribucién normal y media nula,
como veremos luego. Por lo tanto, en esta etapa de calibraciéon donde se tomaran
cientas de muestras y se promediaran se puede trabajar sin considerar este ruido.

Relacién no lineal

En la hoja de datos del acelerémetro ADXL345 de la Mongoose 9DOF IMU se
declara que en cualquiera de los tres ejes el error debido a una respuesta no lineal
es, en el peor caso, == 0.5% del valor de fondo de escala, por lo tanto se decide
considerar para el acelerémetro una respuesta lineal.

No ortogonalidad de los ejes

Debido a defectos de construccién los ejes de sensibilidad del dispositivo pueden
no ser ortogonales. Evidentemente si no se considera este aspecto se tendra un
error que puede ser importante en las medidas de aceleracion. Se modela esta no
idealidad considerando la siguiente relacion entre la aceleracién medida en cada eje
de sensibilidad del acelerémetro y la aceleracién medida en un sistema solidario a la
plataforma:

1 —Q, Qg
a
a? =TPa", TP =| o 1 — Oy (7.1)
—Qlpy Qg 1

Donde:

= «;; es la rotacion del i-ésimo eje de sensibilidad del acelerémetro sobre el j-
ésimo eje del sistema de la plataforma. Dichas rotaciones se ven representadas
en la figura (7.1

= a% es el vector de aceleracién medido por el acelerémetro.
= aP es el vector de aceleracién medido en el sistema solidario a la plataforma.

Enla ﬁgurase pueden observar dichos angulos expresados graficamente. Estos
son constantes ya que su origen es puramente de construccién y se puede asumir
que las orientaciones se mantendran lo suficiente como para que no sea necesario
realizar re-calibraciones constantemente.

Asumiendo un modelo lineal, la relacién entre la aceleracién y la medida realizada
se puede expresar matricialmente de la siguiente forma:

a’ = K,a"+b, (7.2)

donde a“ es la aceleracién medida, K, es una matriz diagonal que representa el
factor de escala para convertir del valor digital a una aceleracion correspondiente.
b, no es otra cosa que un término independiente para corregir la posicion del cero.
Estos dos parametros poseen algunas de las fuentes de error que resulta mas dificil

'Figura extraida de [5]
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Figura 7.1.: Rotaciones entre los ejes de la plataforma y del acelerémetro

de corregir. Resulta que dichos parametros varian con la temperatura, por lo tanto
el resultado obtenido durante la calibracién (temperatura ambiente) puede diferir
de los valores obtenidos una vez instalado el acelerémetro dentro del cuadricoptero
(temperaturas superiores a los 30°C'). A partir de la hoja de datos del fabricante se
decide modelar el offset mediante una relacién lineal con la temperatura. En una
primera aproximacion no se considera este tltimo factor.

Modelo del acelerémetro

A partir del analis realizado se decide considerar el siguiente modelo de aceleréme-
tro:

a? = K,(TP)'aP + b, (7.3)

7.4. Procedimiento

7.4.1. Caracterizacion de las no idealidades variables

Previo a la calibracién de los parametros estaticos parece interesante estudiar una
serie de algunos minutos a una tasa de muestreo de 100Hz. Estos datos seran ttiles
para la determinacion de dos no idealidades:

s Ruido inherente
» Drift aleatorio

Ademas se realizard una medida variando la temperatura ambiente a fin de de-
terminar la magnitud del Drift térmico.

7.4.2. Determinacion de parametros estaticos

Como se desprende de la seccion anterior, para poder calibrar el acelerémetro se
deben determinar 12 parametros. Por dicho motivo, se precisan obtener al menos
12 ecuaciones diferentes. Tipicamente se trabaja con el doble o triple de ecuaciones
que de parametros a determinar. Para mejorar los resultados se trabajard con 27
medidas donde cada una de ellas aporta 3 ecuaciones (una por cada eje), logrando un

73
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total de 81 ecuaciones, y se procedera a determinar los parametros que minimizan el
error cuadratico medio entre los valores efectivamente medidos y los valores tedricos.

Preparacién

Para realizar una buena calibracién es muy importante contar con una figura
geométrica en forma de paralelepipedo que pueda solidarizarse a la IMU. De esta
forma nos aseguramos que no se introducen errores a la hora de orientar un eje
en una direccion particular. Del mismo modo, es ideal disponer de una superficie
perpendicular a la vertical y otra paralela, de modo que para rotar 90 grados la
IMU, basta con rotar el paralelepipedo ese mismo éngulo, es decir, apoyar otra de
las caras del mismo.

El prisma que se utilizé fue el cubo de
lapacho que puede verse en la figura
Los angulos del mismo son préacticamente
rectos difiriendo a lo sumo en medio gra-

do.

Se construyo una plataforma de made-
ra en forma de mesa con la tapa superior
movil, de modo que permite el giro sobre
uno de sus lados (eje de giro). Se mues-
tra en la figura [7.3] A su vez, es posible
ajustar el dispositivo, de forma de asegu-
rar que dicho eje se encuentre en posicion
horizontal, por medio de 3 patas de altura Figura 7.2.: Cubo de lapacho
regulable situadas en la parte inferior de
la mesa. Para realizar las 27 medidas se ira modificando el dngulo de la tapa mdvil
de la plataforma y serd medido con un semicirculo solidarizado a dicha tapa y un
péndulo. En cada posicién de la plataforma se tomaran medidas colocando el cubo
en 3 posiciones distintas.

Medidas a realizar

En reposo el acelerémetro medira una fuerza igual a ¢ en la direccién vertical y
en el sentido radial saliente de la Tierra. En cada uno de los ejes de sensibilidad
del acelerémetro se medira la proyeccién ortogonal de dicho vector gravedad sobre
cada eje. De esta forma, con distintas orientaciones se obtiene una descomposicion
distinta.

7.4.3. Variacion de la medida con la temperatura

Para obtener una serie de datos adecuada se debe variar la temperatura en un
rango que incluya la temperatura interna del cuadricoptero en funcionamiento y la
temperatura ambiente durante la calibracién. Asimismo la variaciéon de la tempe-
ratura no puede ser excesivamente rapida. Se procede a calentar la IMU con un
secador, una vez alcanzados los 48°C' se deja enfriar. Se utilizaran los datos en la
zona en la cual la temperatura disminuye.
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Figura 7.3.: Mesa - Plano inclinado regulable

7.5. Resultados y analisis

7.5.1. Medida estatica durante una hora

En la figura[7.4 pueden observarse los datos crudos obtenidos de las aceleraciones
registradas en los tres ejes de la IMU durante un periodo de 3 minutos 45 segundos.
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Figura 7.4.: Aceleraciones registradas por la IMU orientada con el eje z verticalmente
y en reposo

En la figura se observa lo que se espera a priori de acuerdo a la posicion del
acelerometro, dos medidas cercanas al cero y una medida de valor positivo. Esta
ultima corresponde a la medida de la aceleracién vertical en el sistema de caida
libre. De la observacion de esta serie de datos, avalados por caracteristicas de la
tecnologia del acelerémetro, podemos afirmar que el ruido observado es asociable
a un ruido blanco de media nula y que no existe deriva en las medidas realizadas,
como era de esperarse. A partir de dichas constataciones se puede asegurar que es
adecuado trabajar con el promedio de las muestras obtenidas en una posicién.
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7.5.2. Medidas estaticas para el acelerémetro

Como se aclard en la seccién anterior se trabajara con el promedio de las acele-
raciones medidas en una serie de datos. Cada serie de datos es de 20 segundos de
duracién. Ademads de variar el dngulo () de la mesa, se rotara el prisma de forma
de realizar una medida con cada eje perpendicular al plano de la mesa. Asimismo
utilizando una escuadra se lograran rotaciones de 45° respecto del eje perpendicular
a la tapa (¢). Los resultados obtenidos se presentan en la tabla [7.1] Se utiliza la
siguiente notacion para las orientaciones utilizadas:

[}

s QOrientacion “x

[}

e Eje “x” perpendicular a la tapa de la mesa y hacia abajo.
e Giro de la tapa de la mesa segin el eje “z”.

(1))

= Orientacion “y

e Eje “y” perpendicular a la tapa de la mesa y hacia arriba.

[13))

e Giro de la tapa de la mesa segun el eje “z”.

U,

» QOrientacién “x

(1%

e Eje “z” perpendicular a la tapa de la mesa y hacia arriba.

113 2

e Giro de la tapa de la mesa segun el eje “-y

El tercer eje se deduce sabiendo que la base es directa. La aceleracién medida es un
nimero sin unidades.

Posicién Aceleraciones
6(°) #(°) Medida Teérica Medida Teérica Medida Teérica
(ms—2) (ms=2) (ms—2)

0 0 247.3172; 29.81; 0; | 14.3760; 0; 9.81; | 12.1923; 0; 0
0.1591; 0 264.0399; 0 0.2008; 9.81
-49.4095 -44.6882 207.5115

10 0 -242.5470; -9.6610; 15.3408; 0; 62.8272; 1.7035;
50.0072; 1.7035; 259.7820; 9.661; 0.0766; 0; 9.661
-48.7807 0 -91.4934 -1.7035 203.3657

10 45 -242.7077; -9.661; 50.9558; 1.2045; 48.5749; 1.2045;
36.7365; 1.2045; 259.5086; 9.661; -35.4617; -1.2045;
-14.3685 1.2045 -77.8004 -1.2045 203.0832 -9.661

20 0 7229.2972; 0: [ 15.8545; 0: 108.2951; 3.3552;
95.2188; 9.2184; 249.5544; 9.2184; 0.0158; 0;
-48.4324 3.3552 -133.6116 3.3552 191.7640 9.2184

20 45 -229.6051; -9.2184; 82.0560; 2.3725; 79.4781; 2.3725;
68.0701; 2.3725; 248.6061; 9.2184; -67.283T7; -2.3725;
15.6173 2.3725 -109.4629 -2.3725 191.4327 9.2184

30 0 7209.4179; T8.4957; | 16.3148; 0; 147.6114; 2.905;
134.6230; 4.905; 0 229.4927; 8.4957; -0.0215; 0;
-47.5677 -173.9674 -4.905 173.6084 8.4957

30 45 -209.7781; -8.4957; 111.5630; 3.4684; 109.1504; 3.4684;
97.1743; 3.4684; 228.5963; 8.4957; -96.7951; -3.4684;
43.9208 3.4684 -134.9143 -3.4684 173.0896 8.4957

45 0 -166.6483; -6.9367; 17.0755; 0; 202.2578; 6.9367;
191.3168; 6.9367; 186.6639; 6.9367; -0.1806; H
-46.3487 0 -226.5195 6.9367 130.7166 6.9367

45 45 -167.2223; 6.9367; 150.2017; 4.905; 147.2068; 4.905;
136.3814; 4.905; 185.5153; 6.9367; -135.3122; -4.905;
79.8707 4.905; -172.5526 -4.905 130.4525 6.9367

Tabla 7.1.: Aceleraciones medidas y aceleraciones tedricas en los tres ejes de la pla-
taforma

Para la calibracién se consideran solamente 24 de las 27 medidas realizadas. Esto
es util ya que quedan 3 medidas, que no seran tenidas en cuenta en la calibracion,
para realizar una validacién de la calibracion obtenida.

El problema de calibracién consiste en encontrar el vector de parametros ( que
mejor ajusta las medidas obtenidas a los valores tedricos de aceleracion. El vector ¢
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se compone de los elementos de la diagonal de la matriz K,, de los elementos de b,
y de los a; de la matriz T?. Es decir:

C = [Kaw: Kay; Kaz; Doz Day; Dazs Oy Oy Qs Qg Oy Oty (7.4)

Como criterio de ajuste se decide minimizar la suma de los cuadrados de la dife-
rencia entre la aceleracién tedrica y la aceleracion medida. Dicho problema se puede
expresar matematicamente como:

M
¢ min{ZHaf—Té’Ka_l (51?—ba)\|} (7.5)
i=1

donde M es la cantidad de medidas realizadas, a? los valores de aceleracién tedri-
cos en cada eje de la plataforma segun la posicién y orientacién de la IMU y af los
valores obtenidos de la IMU. Para resolver dicho problema se utiliza el algoritmo
Isqnonlin de MatLab que es capaz de encontrar los minimos locales de la funcion [7.5
a partir de una semilla.

El rango de aceleraciones manejado en la prueba es de £16¢. Segun la hoja de da-
tos del acelerémetro, se tiene una ganancia de 3,9mg/LSB. El valor de la semilla de
los términos que corresponden a la ganancia debe ser entonces gx3,9+0*3 = 26,1376
para los tres ejes. La IMU expresa las aceleraciones obtenidas en complemento A2,
por lo que una aceleraciéon de 0 equivale a una lectura de 0, por lo tanto el valor
de la semilla de los términos que corresponden al offset debe ser 0. Finalmente, los
angulos se suponen pequenos, por lo tanto una semilla valida parece ser:

1 1 1

0= | X30x107 gx30x 107 g x 30 x 103

:0;0;0;0;0;0;0;0;0| (7.6)

Los parametros que minimizan la suma de los errores al cuadrado son los siguien-
tes:

0 = [26,7572; 27,0,0599; 25,9838; 16,9374; —0,2446; —47,7863; 0,0005; 0,0025; 0,0149; 0,0023; 0,0000; —0,0077]  (7.7)

Luego de realizada la minimizacién se calcula la media del error cometido y la
desviacién estandar del error.

= —2,0779 x 10" ms2

o = 0,0465ms 2

La media del error cometido es completamente despreciable, por lo tanto pode-
mos afirmar que el 95% de las medidas de aceleracién realizadas tendréan un error
inferior 20 = 0,0930ms 2.

Para verificar la calibracion realizada se utilizan las medidas siguientes:

= =0 ¢=0 orientacién x
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7. Calibracion del acelerometro

= =20 ¢=0 orientacién y

m =10 ¢ =45 orientacién z

Se presenta para las tres medidas la aceleracién tedrica, la medida convertida con
los pardmetros obtenidos y el error en la tabla[7.2]

Medida Aceleracion Medida | Aceleracion Error(ms—?)
(ms™?) tedrica(m—2)

1 -9.8762; -0.1323; - | -9.8100; -0.0662; -0.1323; -
0.0622 0.0000;0.0000 0.0622

2 -0.0534; 9.2382;- | 0.0000;9.2184;3.3552| -0.0534; 0.0198; -
3.3743 0.0191

3 1.2072;- 1.2045;-1.2045;- 0.0027; -0.1012
1.3057;9.6649 9.661 0.0039

Tabla 7.2.: Medidas de verificacién

En la verificacion se obtienen valores aceptables aunque en la mayoria de los
casos los errores superan la desviacion estandar calculada anteriormente. El error
cometido en la calibracién del acelerometro produce inevitablemente un drift en
la velocidad y en la posicién de la medida del sistema. Este drift sera corregido
agregando informacién proveniente de otros sensores, en un filtro de Kalman.

7.5.3. Variacion con la temperatura

La temperatura de funcionamiento normal de los sensores es mucho mayor a la
temperatura ambiente, debido a la potencia disipada por efecto Joule. Gracias al
sensor de temperatura presente en la IMU es posible caracterizar la temperatura de
funcionamiento normal de la IMU, que ronda los 35°C. Dado que la calibracién fue
realizada a una temperatura sensiblemente inferior, y para lograr robustez frente a
eventuales cambios de temperatura, se realiza una compensacién por temperatura
de la lectura otorgada por el acelerémetro.

Para ello se calientan los sensores hasta una temperatura aproximada de 48°C,
se lo deja enfriar hasta los 35°C' y se analiza la variacién de las medidas con la
temperatura. Al realizar dicho experimento se obtienen los resultados mostrados en

la figura
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Figura 7.5.: Variacién de la medida del acelerémetro con la temperatura

En la misma grafica se muestran las medidas obtenidas de los sensores y la tempe-
ratura en funcién del tiempo. Los ejes rojos corresponden a la aceleracién mientras
que los ejes en negro corresponden a la temperatura.

De la hoja de datos del acelerometro se puede extraer la siguiente informacion:

0 g Offset vs. Temperature for X-, Y-Axes: +0,45%

0 g Offset vs. Temperature for Z-Axis: +1,257

la cual indica que la variacién con la temperatura de la medida otorgada en z
es 3 veces superior que la variacién en los otros dos ejes y se puede caracterizar
fundamentalmente con un offset que depende de la temperatura. Por ello se propone
una compensacion por temperatura utilizando un offset solamente para el eje z, de
la forma:

b="b,+ a(t —t,)

Recordando la ecuacién se puede actualizar el modelo del acelerémetro al si-
guiente modelo:
0
a? = K,(TP)'aP + b, + 0 (7.8)
at —t,)

donde t es la temperatura instantanea y ty la temperatura para la cual el aceleréme-
tro fue calibrado (aproximadamente 27°C').

Los resultados obtenidos luego de la compensacién por temperatura se muestran

en la figura
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7. Calibracion del acelerometro
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Figura 7.6.: Resultado de la compensacion por temperatura

En la prueba mostrada en dicha figura se coloca al acelerémetro en forma hori-
zontal, por lo que deberfa arrojar una lectura cercana a 9,81. En las medidas sin
compensacion se puede observar el caracter lineal de la dependencia con la tempe-
ratura. A su vez puede decirse que el error introducido por la temperatura en las
medidas es corregido en buena forma por el modelo propuesto, ya que se obtienen
valores de aceleracién cercanos a los esperados en todo el rango de temperaturas
estudiados.
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CAPITULO 8
CALIBRACION DEL CGIROSCOPO

8.1. Objetivos

» Realizar una serie de pruebas con el fin de calibrar el giréscopo de tres ejes de

la IMU.
= Estudiar, proponer y validar un modelo para dicha calibracion.

» Estimar las fuentes de error del mismo (ruido y bias).

8.2. Materiales
= Mongoose 9Dof IMU de Ckdevices
= Beagleboard XM
= Adaptador Wi-Fi
= Tocadiscos
= Cronémetro
= Cubo perfecto de madera
= 2 escuadras de 45°
= 2 escuadras de 30°

= Madera de 4 cm de ancho con lados paralelos

8.3. Marco teodrico

Para la calibracién del giréscopo se utiliza el mismo modelo que se utilizo para el
acelerémetro en la seccién [7

wa = K, (T?)"'wP? + b, (8.1)
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8. Calibracion del giréscopo

con K, matriz diagonal que representa el factor de escala para convertir del valor
digital a la velocidad angular correspondiente, b,, un término independiente para
corregir la medida de velocidad angular nula y 7P una matriz que corrige la no
ortogonalidad de los ejes:

I —ay, gy
TP = | ag. 1 — Ol
gy Oy 1

8.4. Procedimiento

8.4.1. Caracterizaciéon de las no idealidades variables

Para obtener més informacion sobre el ruido inherente y el drift aleatorio se toman
datos durante una hora a una frecuencia de 100 Hz con el dispositivo quieto.

8.4.2. Determinacion de parametros estaticos

Para poder realizar la calibracion pertinente es ’ EGP ‘ EGS ‘ AG ‘
necesario determinar 12 parametros: las ganancias < . 0
y bias de los 3 ejes y los 6 angulos de la matriz < Z 30
TP. Para determinar dichos pardametros es conve- < Z 45
niente obtener el doble o triple de medidas que de y x 0
parametros. Las medidas a realizar son las siguien- y X 30
tes: y X 45

Con un total de 9 configuraciones diferentes, z y 0
donde cada una de ellas aporta 3 medidas (una z y 30
por cada eje), se utilizardn un total de 27 medidas z y 45

para determinar los 12 parametros involucrados. ) L
Tabla 8.1.: Configuraciones utili-

zadas para calibrar el
girdéscopo.

Las medidas consisten bésica-
mente en rotar la IMU a la veloci-
dad del tocadiscos en las posicio-
nes listadas en la tabla[8.1], donde
EGP es el eje de giro principal,
EGS es el eje de giro secundario,
y AG es el angulo de giro.

Con el cubo de madera se re-
suelven las rotaciones de 90 gra-
dos para alinear los tres ejes prin-

Figura 8.1.: Escuadras cipales de la IMU con el eje de
giro del tocadiscos. Los giros en
el eje secundario se realizan utili-

zando las escuadras y la madera de 4 cm de ancho y lados paralelos, como se muestra
en la figura 8.1} Apoyando el cubo sobre la escuadra se logran los dngulos de 30° y
45° deseados en las direcciones de giro secundarias.

Preparacién
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8.5. Resultados y analisis

Si bien la velocidad de giro estandard del tocadiscos es 33.3 rpm, resulta conve-
niente medir la velocidad del tocadiscos para corroborarla. Se mide la velocidad con
el dispositivo IR y se verifica el buen funcionamiento del tocadiscos.

Un esquema completo de la configuracién utilizada para la calibracién del girésopo
se puede ver en la figura [8.2

Figura 8.2.: Tocadiscos

8.5. Resultados y analisis

8.5.1. Medidas para la determinacion de los parametros
estaticos del girdéscopo

Se pone el tocadiscos a girar y mediante la conexiéon Wi-Fi se indica a la Beagle-
Board XM que empiece y termine de logear los datos. Se trabaja con el promedio
de las velocidades angulares obtenidas en series de datos de 20 segundos controla-
dos por cronometro. La velocidad del tocadiscos permanece constante en todas las
pruebas y lo que se varia es el angulo del plano donde se apoya el cubo, haciendo

uso de las escuadras (figura [8.1)).

La IMU arroja datos enteros en complemento a dos. La hoja de datos del fabri-
cante asegura que la relacién entre bits y grados/segundo es: 14,375 LSB/(°/s).
Como se desea trabajar con velocidades angulares en rad/s se tiene que la ganancia
sera ~ 823,6.

Al igual que con la calibracién del acelerémetro (capitulo m), se utiliza la funcion
Isqnonlin de Matlab para ajustar las medidas obtenidas contra los valores tedricos
para cada configuracién. De acuerdo a lo anterior, se supone una semilla para las
ganancias en los 3 ejes es el vector G = [823,6; 823,6; 823,6]. A su vez se supone
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8. Calibracion del giréscopo

que cada offset de cada eje sera cercano a 0 y que los angulos debidos a la no-
ortogonalidad de los ejes es despreciable, se llega a que una buena semilla para la
funcion [sqnonlin es la siguiente:

¢o = [823,6,823,6,823,6,0,0,0,0,0,0,0,0,0]

Los parametros que minimizan la suma de los errores al cuadrado son los siguientes:

0 = [796,6646; 808,2419; 803,4482; —25,3819; —15,7210; —1,8871; 0,0093; 0,0659; 0,0093; 0,0128; —0,0250; 0,0552]
(8.2)

Es interesante destacar que el vector 0 hallado es similar a la semilla propuesta, por
lo que podemos afirmar que el minimo local encontrado por la funcién lsqnonlin es
el deseado.

Una buena medida de los resultados obtenidos se puede obtener al analizar el
promedio de los errores cometidos (i) y la desviacién estandar (o):

= 0,01877 (rad/s) (8.3)

o =0,0231 (rad/s) (8.4)

El error promedio corresponde a una velocidad angular de 1,07°/s y 20 correspon-
de a una velocidad angular de 2,64°/s. Estos valores son suficientemente pequenos
en comparacion con las velocidades angulares tipicas a las cuales se encontrard so-
metido el cuadricoptero y por ende puede considerarse que la calibracion ralizada es
aceptable.

8.5.2. Variacién con la temperatura

Como fue explicado en el capitulo |7} la temperatura de trabajo de la IMU es signi-
ficativamente mayor que la temperatura para la cual fueron calibrados los sensores.
Para aplicar una compensacién por temperatura a la medida del giréscopo, se utiliza
un método idéntico al utilizado para el acelerémetro: se varia la temperatura desde
una temperatura aproximada de 48°C' hasta 35°C' y se releva la curva de velocidad
angular medida contra temperatura.

Al modelo utilizado para el acelerémetro se le agrega un término de offset indepen-
diente de la temperatura, que se introduce para tomar en cuenta que la calibracion
en el tocadiscos puede no haber eliminado completamente el offset.

Recordando la ecuacién [8.1] el nuevo modelo para la velocidad angular es el si-
guiente:

wa = K, (T?)"'wP + by, + by (t — to) + b}

simplemente definiendo by = b,, + by;:

V\;a = Kw(Tf)_IWp + b() + bl(t — to)
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8.5. Resultados y analisis
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CAPITULO 9

CALIBRAQI()N DEL
MAGNETOMETRO

9.1. Objetivos

El objetivo de estas pruebas es comprender y caracterizar el magnetémetro de 3
ejes Honeywell HMC5583, incorporado para asistir en la determinaciéon de la orien-
tacion absoluta del cuadricéptero.

9.2. Procedimiento

El modelo adoptado para relacionar las medidas de campo magnético sin calibrar
con las medidas calibradas es idéntico al utilizado a la hora de calibrar el aceleréme-
tro y el giréscopo. Se trata de realizar una transformacién lineal de las medidas
obtenidas para transformarlas en los valores de campo magnético. Se propone un
modelo de la forma:

CP = K,,(C™ — by,)

Las principales distorsiones que sufre un magnetémetro son debidas a los efectos
de hard iron y soft iron. El primero es debido a la presencia de imanes permanentes,
mientras que el segundo se debe a la distorsion producida por elementos metalicos
como por ejemplo tornillos o conectores. Idealmente el campo magnético terrestre
medido en diferentes direcciones es constante, por lo tanto la representacion de di-
chas medidas es una esfera centrada en el origen. Sin embargo, el resultado de los
efectos mencionados es que la representacién sea una elipsoide (debido al efecto de
soft iron) centrada en un punto diferente al origen (debido al efecto de hard iron).
Por esta razén la calibracién del sensor, a diferencia de la realizada para el ace-
lerémetro y el giréscopo, debe ser dentro del cuadricéptero con todos los sistemas
operando en condiciones normalef] a fin de poder compensar dicho efecto.

El metodo de calibracién propuesto en [6] consiste en tomar una serie de medidas
de campo magnético terrestre en la mayor cantidad de orientaciones posibles. Para

ncluso con los motores encendidos. Se quitaron las hélices.
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9. Calibracion del Magnetometro
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Figura 9.1.: Medias de campo magnético Terrestre

asegurar la calidad de los datos es recomendable tomar medidas distribuidas unifor-
memente en todas las direcciones. Se utilizé un algoritmo desarrollado por [7] para
realizar la calibracion, dicho algoritmo no es otra cosa que la implementacién de la
minimizacién presente en el método propuesto por [6]. El resultado que se obtiene
es la matriz y el vector que hacen que las medidas tomadas aproximen una esfera
de centro el origen y radio unitario.

9.3. Resultados y Analisis

Los parametros obtenidos son los siguientes:

4,08 x 1073 2,54 x 1075 5,36 x 10~*
s K, =| 04,04 x 1073 — 1,13 x 10~
004,77 x 1073
—63,16
= b, = | —209,61
—38,62

En la figura se observan graficadas las medidas de campo magnético con el
sensor descalibrado en los ejes solidarios a la plataforma. Como era de esperarse,
debido a los efectos nombrados anteriormente, con el sensor descalibrado no se ob-
tiene una esfera. En la figura tenemos las medidas de campo magnético con
el sensor calibrado. La magnitud que medimos luego del proceso de calibracion se
encuentra normalizada. Dado que utilizaremos dicho sensor para determinar una
orientacion, nos interesan simplemente las relaciones entre las componentes medidas
en cada eje del sensor, por lo tanto trabajar con las medidas normalizadas arroja el
mismo resultado que trabajar con las medidas de campo magnético expresadas en
Teslas o Gauss.

Para verificar que la calibracién es exitosa se debe analizar con mayor detalle las
caracteristicas de la “esfera” obtenida. Con los datos convertidos se procede a realizar
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9.3. Resultados y Analisis

una minimizacién gracias a los minimos cuadrados para obtener las coordenadas del
centro de la esfera y su radio.
Los resultados que se obtienen son:

» Centro de la esfera: (—3,65 x 1073; —9,40 x 1073; 1,67 x 1073)
= Radio de la esfera: 0,996
» Desviacién estdndar de la medida del radio:oc = 1,54 x 1072

A partir de dichos resultados se puede concluir que el resultado de la calibracién
es exitoso, ya que la representacion de las medidas es practicamente una esfera de
radio 1 centrada en el origen.
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CAPITULO 10
GPS

10.1. Objetivos

En este capitulo se analiza la performance del GPS Canmore GT-730F. Se intenta
reconstruir un poligono, y se analiza el error al estimar la posicién de un punto fijo.

10.2. Materiales Club de Golf
— < - < =< —=< -
= GPS Canmore GT-730F. Av. Julio M. Sosa
— > == > == > —= > -
= Laptop. 3 5 1
= Tripode (de fotografia). T T T rTm T T
» Cinta métrica, pintura y cuerda. | |
| |
X -—--——-X - —— =X
10.3. Procedimiento 6 5 4

Estacionamiento FING

En esta seccion se caracteriza el
error del GPS fundamentalmente
en latitud y longitud. Adicionalmente se realiza un analisis del error del GPS en
altura.

El experimento que se disenié consiste en marcar un rectangulo sobre el suelo,
utilizando 6 puntos, con la disposicién de la figura[10.1} Todas lineas punteadas son
de 6m de largo. Resulta en un rectangulo de 6m por 12m.

Los pasos a seguir son los siguientes:

Figura 10.1.: Poligono

1. Construir el rectdangulo sobre un superficie plana.
= Se utilizd pintura para marcar los vértices del triangulo.

» Para trazar uno de los lados de 12 metros (puntos 1,2 y 3), se fij6 una
cuerda de 12 metros (con el punto medio marcado) a un punto, y se
la extendid (sin estirarla). El principio (1) y el final (3) de la cuerda son
vértices del poligono, y el punto medio (2) es otro de los puntos de interés.
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10. GPS

» Para construir rectas perpendiculares se utilizo una cuerda de 6m, y otra
de 8.5rrﬂ Uno de los extremos de la cuerda de 6 metros se fij6 al 1, y uno
de los extremos de la cuerda de 8.5m se fij6 a 2. El punto donde ambas
se intersectan corresponde a 4. Un procedimiento similar se siguié para
determinar la ubicacién de 5 y 6.

2. Medir, con un metro, las distancias entre todos los puntos.

3. Utilizar minimos cuadrados para minimizar el error entre las distancias espe-
radas, y las experimentales. Esto puede llevar a trabajar con un poligono que
no sea un rectangulo, pero el error sera menor que el que resultaria de usar
los valores tedricos.

4. Fijar la altura y la orientacion del GPS, y tomar medidas en cada uno de los
puntos [1,2,3,4,5,6].

5. Tomar un punto como origen, y comparar la figura que resulta de los datos
provenientes del GPS con las medidas tomadas con el metro.

En la figura se observa el
tripode que sostiene al GPS. Se
busca tener el GPS a una altura
fija, y separado del piso. Al nivel
del piso los rebotes degradan se-
riamente la performance del GPS.
La cuerda que marca el lado del
poligono, junto con las patas del
tripode, se utilizaron para fijar la (a) (b)
orientaciéon del GPS durante el Figura 10.2.: GPS'y Atril
experimento.

10.3.1. Adquisicién de datos

Para tomar datos se conectd el GPS, que envia informacion mediante USB-serie, al
puerto USB de una computadora. En la computadora se utilizd GPSDEL un software
open-source que hace de daemon, y se encarga de transformar los datos del GPS a
una estructura facil de manejar en C.

El GPS emite sentencias NMEA a través de un puerto USB serie, a 38400bps.
Trabaja con sentencias:

s GPGGA - Global Positioning System Fiz Data: Informacion sobre la fecha,
posicién y datos relevantes sobre el fiz.

s GPGSV - Satellites in view: Informacién sobre la cantidad de satélites detec-
tados, y la calidad de la senal proveniente de cada uno.

= GPGSA - DOP and active satellites: Informacién sobre DOP] y satélites ac-
tivos.

18,5 ~ V62 + 62 = 8,4852...
?http://catb.org/gpsd/
3 Dilution of precision - Ver
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10.3. Procedimiento

» GPRMC - Recommended minimum specific GPS/Transit data: Sentencia mini-
ma recomendada, trae suficiente informacion como para poder trabajar con el

GPS.

s GPVTG - Track Made Good and Ground Speed: Informacion sobre la direcciéon
y la velocidad (no sobre la posicién absoluta).

10.3.2. Verificacion del poligono

Una vez construido el poligono, es de D12 [ D13 [ D14 | D15 | D16
interés medir todas las diagonales (con la 603 | 1205 | 606 | 855 | 1345
cinta métrica) por dos motivos: D23 | D24 | D25 | D26 | D34

603 | 853 | 608 | 853 | 1344
» Verificar que no se cometieron erro- D35 | D36 | D45 | D46 | D56

res. 850 | 602 | 602 | 1202 | 603
» Hacer minimos cuadrados con las Tabla 10.1.: Diagonales del
medidas, de manera de obtener un poligono (cm).

poligono, que no tiene porqué ser (y
en general no serd) un rectangulo, sino algo similar a un rectangulo, mas ajus-
tado a la realidad.

Las medidas tomadas se resumen en la
tabla [10.1, donde D12 representa la medi- |
da de la recta que une el punto 1 con el

A
S S ]

punto 2, en cm. 5 w(crm) o
, 400l 1y 4965 40.50
El poligono resultante se observa en la . |2t 55072 -3.75
. . a00f--4s{ 31 1151.95 -40.62 |- i
figura [10.3, El error relativo, es decir, el |& pas 643.42
cociente entre las medidas de cada recta **| |7 7|e: 1193.01 s57.66 | ]

resultante de aplicar MC, y lo esperado en L i S

: : 3
el poligono tedrico, de 6m de lado, es: gl
» 9,51 % en el peor caso. Figura 10.3.: Poligono luego de MC.

s 4,65% en promedio.

Se puede trabajar con el poligono irregular que fue efectivamente construido en el
resto del experimento, pero la interpretacién de los resultados se torna poco intuitiva.
Considerando que el error es inferior al 10 % en el peor caso, se opta por continuar el
experimento considerando que el poligono es un rectangulo de lados 12 y 6 metros.

10.3.3. Punto fijo - 2 minutos

Se tomaron datos durante aproximadamente 2 minutos (~ 120 muestras) en cada
uno de los vértices del poligono, con el objetivo de observar la estabilidad de la
informacion proveniente del GPS.
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10. GPS

En las figuras [10.5] y [10.6] se
muestra el error en los datos del
GPS respecto al valor promedio.
Si este careciera de error relativo,
todas las muestras coincidirian
con el promedio, y estarian ubica-
das en el punto [0,0]. En dichas
figuras la circunferencia negra es
de 2.5m de radio. En la leyenda
se muestra qué porcentaje de las
muestras se encuentran fuera del
circulo. Se Repite el experimento (a) Orientacion #3 (b) Orientacién #1 y #4.
tomando datos durante 10 minu- Figura 10.4.: Orientaciones del GPS
tos por punto obteniendo resultados similares. Se orienté el GPS de 3 maneras
distintas, siempre alineando el tripode con uno de los lados de 12m del rectangulo:

1. USB hacia la calle, LED hacia el estacionamiento, como en la figura
2. USB hacia la rambla, LED hacia el IIE (no hay figura)
3. Como en la figura

4. Nuevamente, USB hacia la calle, LED hacia el estacionamiento, como en la

figura [10.4b|

2 minutes en cada punto 2 minutes en cada punto

- 59.8%
-2L1% 2
- 0.0%

Northing relativo (m)
Morthing relativa {m)
-

Easting relative {m) Easting relative {m)
(a) Orientacién: 1 (Misma que 4) (b) Orientacién: 2.

2 minutes &n cada punto 2 minutes en cada punto

N el B EF:3-1

——PtLE-0.0% : :

b | PRtEo0om |l [ NUPO SO
— PL4-270% | :

b LB - B 1% boebereninnnaneiinanhen ...... e

—PLE-0.0% : :

Northing relativo (m)
Northing relativo {m)

& 4 2 0 2 4 B
Easting relativo {m) Easting relativo {m)
(c) Orientacién: 3. (d) Orientacién: 4

Figura 10.5.: Punto fijo - 2 minutos
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10.3. Procedimiento

Punto fijo: Analisis - satélites disponibles

La teoria dice que con 4 satélites
deberia alcanzar para obtener un fix
3D, es decir, estimar la posicién sobre —
la esfera terrestre, y la distancia (al- L neome |
tura) a la misma. Se recomienda tener || |——reeeonl o 0 L
no menos de 6 satélites. Durante el ex- '
perimento de la figura [10.5¢, hubo un
periodo de tiempo en el cual el GPS
perdié la senal, y el nimero de satéli- : _ : _
tes disponibles, que usualmente es 9 o 0 SO R 0ol N VRS U
10, pasé a ser 4. Los datos correspon- : : _ :
dientes se muestran en la figura [10.6 ok . B S R . s . SRS SR
El trazo naranja, con un error de has- e i st
ta 23 metros, corresponde a instantes
donde la cantidad de satélites era en- Figura 10.6.: Visibilidad: 4 satélites.
tre 4 y 5. Luego de volver a 9 o 10
satélites, los datos tienen errores ra-
zonables.

2 minutos en cada punto

—— Pt 6-0.0%

Northing relative (m)

En la figura[I0.5¢ se observa el mismo log que en[10.6] pero luego de haber quitado
las muestras correspondientes al periodo donde se deteriord la senal. No se pudo
encontrar una explicacion para la mala calidad de las muestras correspondientes al
punto 5 en la figura [10.5d La cantidad de satélites disponibles se mantuvo estable
en 9 o 10 durante la adquisicion de los datos.

Punto fijo: Analisis - Orientacion

Para evaluar si existe una correlacion entre la orientacién y las medidas del GPS,
se hizo el siguiente experimento:

1. Tomar datos durante 10 minutos con el GPS arriba del tripode, dos patas
alineadas con una recta fija.

2. Rotar el tripode 120 grados en sentido horario, de manera que otro lado del
triangulo que forman las patas del tripode quede alineado con la recta. Tomar
datos durante 10 minutos.

3. Rotar y tomar datos nuevamente.

Los resultados del experimento se observan en la figura.

Orientacién - Conclusiones

No se encontré una correlacién entre la orientacion del GPS y el error en las
medidas. El experimento se realizé con cielo abierto, con una buena geometria, en
términos de distribucion de satélites. Tal vez en situaciones de visibilidad limitada
se podria observar una correlacién, ya que si la direccién en la que la antena reci-
be mejor coincide con el lugar donde hay pocos satélites, entonces la cantidad de
informacién serfa menor/peor que en otras orientaciones.
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Easting relative (m)

10. GPS

—+—q-

1200

L |24

Northing relativo {m)
Altura relativa (m)

I i L i L i L i
1} 200 400 600 &00 1} 200 400 600 &00
Tiempe (=) Tiempe (=) Tiempe (2)

Figura 10.7.: Datos rotando el GPS sobre un punto fijo.

Tener visibilidad limitada por obstaculos, o tener una mala geometria deteriora
la performance del GPS. En este trabajo no se considerard la situacion en la cual
se tiene una performance deficiente, o bien se utilizara el GPS a cielo abierto, o se
trabajard bajo techo (sin GPS).

10.3.4. Poligono

En la figura la linea en roja representa el poligono resultante de unir el
promedio en cada vértice de las muestras tomadas durante un experimento de 10
minutos. En la figura [10.8b|se dicho poligono, proyectado sobre una foto satelita]ﬂ

10 minutes en cada punto

Northing {mi)

(a) Poligono formado por los promedios(b) Proyeccién del poligono sobre una
de 10 minutos. foto satelital.

Figura 10.8.: Poligono

En las siguientes figuras se observan los poligonos formados por los promedios de
varias secuencias de 2 minutos por punto.

10.3.5. Poligono - Analisis

Dado que no se cuenta con una referencia absoluta, como podria serlo un GPS
de alto nivel, no es posible hablar de error absoluto. De cualquier forma, con la
informacion disponible es posible obtener un estimador del error tipico en una dis-
tancia de X metros, donde X pertenece al conjunto de las medidas de las rectas
en juego: {6;8.5;12;13.45} metros. Se comparan las distancias entre los vértices

4El mapa y las fotos se obtuvieron de:
http://sig.montevideo.gub.uy/mapas/mapa-principal
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10.3. Procedimiento

2 minutos en cada punto 2 minutos en cada punto

Morthing {m)
MNerthing {m)

Easting (m) Easting (m)

(a) Orientacién: 4. (b) Orientacién: 2.

2 minutos en cada punto

2 minutos en cada punts

Northing {m)
S

Morthing {m)

Easting (m) Easting {m)
(c) Orientacién: 3. (d) Orientacién: 4
Figura 10.9.: Poligono - 2 minutos por punto

del poligono experimental, con las distancias entre las coordenadas resultantes de
la aplicacién de minimos cuadrados a las medidas efectuadas con el metro (ver la

seccién [10.3.2)).

El error relativo para cada recta resulta:

E = || - Pj| - Dy (10.1)
Donde:

= Pesla dupla {x,y}, coordenadas experimentales del i-ésimo vértice del poligono.

» D;; es la distancia entre el i-ésimo y el j-ésimo vértice, resultado de la aplicacién

de MC en la seccién [10.3.2

Para cada set de estimaciones de la posicion de los vértices del poh’gon(ﬂ se
utilizé la férmula [10.1] separando los datos segiin el largo esperado de la rectdl
Resulta un set de valores del “error al estimar la distancia entre dos puntos que
deberian estar a X metros”, para cada valor de X.

Los resultados se resumen en la tabla [[0.2

5Un set de valores P}, P}, P}, P}, P} P}
6Valores posibles: {6;8.5;12;13.45}
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10. GPS

Largo Teo. (cm) | p (cm) | o (cm) % # Muestras
600 372.15 | 169.39 | 118% 35
848 493.6 | 165.79 97 % 20
1200 429.67 | 212.81 1% 10
1341 614.73 | 166.71 70 % 10
Tabla 10.2.

En la tabla se observa, como es de esperarse, que el error relativo disminuye
al intentar estimar distancias mayores. Asumiendo que el error en la estimacion de
la posicion de cada punto A, B es similar, entonces para cometer un error de P % en
la estimacién de una distancia X (medida con el metro) entre A y B, el GPS debe
equivocarse en I—I&)X % en la estimacion de la posicion de A y B.

Resulta que el error en la estimacion de la distancia entre dos puntos es apro-
ximadamente 4.5m. Esto es coherente con los resultados sobre la estimacién de un
punto fijo. Si las medidas para la posicién de un punto fijo en general caen dentro
de un circulo de 2.5m de radio, entonces, el error en el peor caso en la distancia es
de Hm.

Nuevamente, no se cuenta con informacion sobre la posicién real, pero parece ra-
zonable asumir que la ubicacién real es cercana al promedio de los datos provenientes
del GPS. Evidencia a favor de esto se observa en la figura [10.8b] En la seccién [10.§]

se profundiza en este aspecto.

10.4. Caminata por el borde del poligono

Para simular una situaciéon mas parecida a la que se tendra con el GPS montado
sobre el cuadricoptero, se colocd el tripode con el GPS en un mochila, y se procedié a
recorrer el poligono con la mochila puesta.

Los errores en la medida de un punto fijo hacen pensar que seria posible que la
trayectoria determinada por el GPS luego de este experimento fuese similar a un
rectangulo.

En las figuras siguientes se observan los datos tomados durante 3 caminatas si-
guiendo el contorno del poligono, siguiendo la secuencia 1-2-3-6-5-4-1] Se em-
pezo a loguear datos en el punto 1, y se terminé nuevamente en el punto 1.

Northing {m)
Morthing {m)

i ; i i ; i ; i ; i ; i
a 2 4 B 8 10 12 14 0 2 4 B 8 10 12
Easting (m) Easting (m)

(a) Caminata #1 (b) Caminata #2

Figura 10.10.: Caminatas por el borde del poligono

"Notar que no se recorre en el mismo orden en el que se numeran los puntos del rectdngulo

98



10.4.1. Caminata - Analisis

Las graficas de las caminatas son muy
desalentadoras. Se observa un error mayor
al esperado a partir de los experimentos
de punto fijo. Recorrer el poligono no es
comparable a tomar muestras, quieto, en
cada vértice.

En algunos de los experimentos la posi-
cion parece tender a estabilizarse una vez
que se llega al destino final, el punto 1.
Ahf se continué logueando datos por unos
20 segundos. En la figura la posi-
cion final parece tener un drift que se aleja
de la posicion inicial, en lugar de acercar-

MNarthing {m)

10.5. Error en altura

Caminata #3 5

Easting (m)

Figura 10.11.: Caminata #3

se. No se encontré una justificacién para este comportamiento.

10.5. Error en altura

Para determinar el error la informacion sobre la altura que provee el GPS, se
disend un experimento, que consiste en tomar medidas en una perpendicular a la
esfera terrestre, a 4 alturas diferentes: Om, 1m, 2m y 3m respecto al suelo.

Altitud estimation error

——m |
m
——=2m

am

Fielative Elevation {m)

Time is)

Satelites available

1071 ....... D s R PP

B0

——om |’
I i i
——=2m

am

Satelite count
IS

i
a 10 20 30 40 50
Time {s)

Figura 10.12.: Medida de la altura a distintas

alturas.

Se mantuvo el GPS quieto en
cada uno de los niveles, y se to-
maron muestras durante aproxi-
madamente 60 segundos. El obje-
tivo de esta etapa era verificar si
era viable el experimento.

Se coloco una escalera en el me-
dio del estacionamiento de atras
de la Facultad de Ingenieria, se
até un piolin con marcas cada 1
metro, y una plomada en la punta
para mantenerlo tenso y vertical.

En la figura se observan
los resultados del experimento. Es
de esperarse que el error sea ma-
yor al estar apoyado sobre el sue-
lo, ya que los rebotes (multipath)
pueden deteriorar el sistema. El
error a 1m de altura es mayor al
que se obtuvo con el GPS en el

suelo, una posible explicacién para esto seria que el GPS estaba muy cerca de la
escalera metalica, lo cual podria introducir una cantidad significativa de rebotes.

Los resultados de este experimento llevan a pensar que el GPS da informacién
estable si se encuentra a al menos 2m del suelo. Esto no parece ser un problema, ya

que el cuadricoptero volara a alturas superiores.
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10. GPS

10.6. Tiempo de warmup

El tiempo que demora el GPS en adquirir un fix depende de si estaba apagado, o
si estaba previamente en funcionamiento.

= Frio: Aproximadamente 40 segundos.

» Caliente: Entre 3 y 5 segundos.

Esto implicaria que al prender el cuadricoptero, habria que esperar unos 40 se-
gundos para obtener senal del GPS, y que si por algtin motivo se pierde la conexién
con el GPS, habra que esperar entre 3 y 5 segundo antes de contar con datos ttiles
nuevamente.

10.7. Tasa de muestreo

El GPS bajo funcionamiento normal trabaja a aproximadamente 1Hz. Se ob-
servo un patrén de 3 muestras a 1Hz, luego una 4ta muestra pegada a la iltima de
las 3, luego nuevamente a 1Hz.

Se observd que estando quieto, a veces repite informacion, y la etiqueta como
“valida”. Se observé este comportamiento durante los experimentos de punto fijo,
llegando a pasar 30 segundos registrando exactamente la misma informacion.

Se compararon los datos crudos provenientes del GPS con los que devuelve el
GPSD, y se concluyé que el GPSD no es responsable de la repeticién de datos, es
decir, no es un problema de software, sino que el GPS es quien envia datos repetidos.

Al loguear trayectorias de movimiento permanente, como un recorrido en bicicleta
de 15 minutos, no se observaron datos repetidos durante mas de 4 segundos. No
parece razonable que el calculo de la posicién dé exactamente lo mismo durante
varias medidas sucesivas, probablemente se trate de un problema interno del GPS.

10.8. Posicion Absoluta

Se realizaron varios experimentos para
analizar si la ubicacién que daba el GPS se
correspondia con la realidad, ya que algu-
nos GPSs a veces dan un error constante
de varios metros, y de ser el caso, se podria
considerar este offset.

Sobre un mapa de Montevideo se grafi-
caron trayectorias conocidas, con el obje-
tivo de verificar que los datos provenientes
del GPS eran “razonables”.

No se observé un corrimiento de los da-
tos evidente y constante, por lo que se asu-
me el GPS no introduce un offset.

En la figura se observa una trayectoria realizada en bicicleta, con el GPS
colocado sobre el tripode, asomando de una mochila. El recorrido fue hacia el sur-
oeste, sobre el cordon nor-oeste. Se observa que la posicion dada por el GPS marca
un camino similar al realizado, pero a veces llega a cruzar al cordén opuesto (esto
no sucedié durante el experimento).

Easingim) ot

Figura 10.13.: Recorrido en bicicleta.

100



10.9. Conclusiones

10.9. Conclusiones

Los siguientes items serviran de guia para la utilizacién del GPS como instrumento
de navegacion:

s Error en las medidas: Las medidas del GPS tienen un error tipico menor a
2.5m para un punto fijo, situacién irreal, ya que el cuadricoptero necesita al
GPS para poder quedarse quieto. Para las caminatas el error es de alrededor
de 5m, siempre que se disponga de una buena geometria y de alrededor de 9-10
satélites a la vista. Es de esperarse que la performance se reduzca al utilizar
el GPS montado sobre el cuadricoptero, donde estara sujeto a interferencia
electromagnética de los motores, vibraciones, etc.

» Error y velocidad: Cabe destacar que se observé una mejora en la perfor-
mance del GPS cuando el sistema se mueve a velocidades mayores a 1m/s,
pero por una cuestiéon de tiempo no se hicieron pruebas para estudiar este
comportamiento.

» Visibilidad: Es importante asegurar buena visibilidad, la performance del
GPS se reduce dréasticamente si pierde satélites.

= Resolucion: El GPS no es adecuado para tareas de navegacién con restriccio-
nes menores a 10 metros, pero si para distancias de varias decenas de metros.

» Tasa de muestreo: El GPS normalmente muestrea a 1Hz. Cabe destacar que
debe ignorarse informacién repetida (muestras sucesivas que sea idénticas).

= Error en altura: El GPS no es adecuado para determinar la elevacién durante
el aterrizaje/despegue, ya que a menos de 2m del piso, la estimacién de la
elevacién es muy mala. Serd necesario otro sensor (sensor de presion, IR, etc)
para asistir durante el despegue/aterrizaje.

» Tiempo de fix: En frio demora alrededor de 40 segundos, en caliente entre
3y b segundos.
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CAPITULO 11
BAROMETRO

Como instrumento para determinar la altura del cuadricéptero se pensaba utilizar
un GPS, pero la frecuencia de muestreo del GPS y el error en los datos provenientes
del mismo lo hacen insuficiente. Se opta por incorporar un barémetro que por si solo
también lo hacen insuficiente, dichos sensores padecen de otros problemas. El uso
conjunto de ambos sensores permite obtener una buena estimacion de la altura.

El sensor adquirido es un barémetro digital BOSCH BMPO085. Permite medir
presién absoluta y, conociendo la presion y la temperatura a nivel del mar, permite
calcular la altura absoluta.

Tiene varios modos de funcionamiento, habiendo un compromiso entre el consumo,
la tasa de actualizacion y la resolucién.

11.1. Objetivos

El objetivo de estas pruebas es determinar como ha de usarse el barémetro BOSCH
BMPO085. Se analizan las siguientes situaciones:

= Reposo: Se analizan periodos de distinta duracién, para cumplir con distintos
objetivos:

e Decenas de minutos: Caracterizar el drift y el tiempo de warm-up.

e Decenas de segundos: Caracterizacion del ruido de las medidas.

= Altura relativa: 3 experimentos variando el rango a analizar: Puntos que distan
decenas de centimetros entre si, 1m entre si, y aproximadamente 5m entre si.
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11. Barometro

11.2. Materiales

Laptop.

Tanza.

Cinta métrica.

Cubo de lapacho.

IMU “Mongoose” de CKDevices (cuenta con un BMP085).

11.3. Consideraciones previas

El sensor de presién devuelve la presion absoluta. Si se conoce la presién y la
temperatura a nivel del mar, es posible calcular la elevacion. A nivel de la troposfera,
la capa mas baja de la atmoésfera, se puede calcular la altura a partir de la presion
atmosférica mediante la siguiente férmulal8]:

P=po- (1— fo ) (11.1)

Donde:

= p0: Presion atmosférica estandar a nivel del mar - 101325 Pa.

L : Gradiente de temperaturd|- 0.0065 K/m

TO: Temperatura estandar a nivel del mar - 288.15 K

g : Constante de gravitacién terrestre - 9.80665 m/s2
M : Masa molar del aire seco - 0.0289644 kg/mol

R : Constante universal de los gases - 8.31447 J/(mol-K)

11.4. Procedimiento

= Drift y warm-up: En los datos tomados durante varios minutos, se observa
lo que pareceria ser un drift en las medidas obtenidas del barémetro. Se toman
muestras durante 1 hora, con el barémetro quieto, comenzando con el circuito

en frid%

» Caracterizacion del ruido: Es de interés caracterizar el ruido en los datos
provenientes del barémetro. Si se trata de un proceso estacionario y de ruido
blanco entonces se puede reducir el error promediando. Se analizan datos to-
mados durante diversos periodos de tiempo: 5 minutos, 2 minutos, 20 segundos
y 15 segundos. Sobre estos datos se calcula la autocorrelacion de las muestras,
y se compara el ruido con los valores dados por la hoja de datos. La hoja de
datos especifica ruido RMS tipico para los distintos modos de funcionamiento.

!Tasa de incremento de la temperatura con la altura (es negativa).
2Habiendo estado apagado durante, por lo menos, los 30 minutos previos a la prueba.
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11.5. Analisis y resultados

|marca ref,
Ilm

(a) Toma de datos. (b) Vacio de la esca-(c) Esquema experimento usando
lera. distancias de 1m.

Figura 11.1.
= Medidas de altura absoluta: Para analizar la performance del barémetro
como instrumento para determinar la elevacién absoluta, se toman puntos de
altura conocida, y se comparan las lecturas contra los datos conocidos.

» Distancias de varios metros: Se despliega una cinta métrica en el vacio del
centro de una escalera de 4 tramos. La cinta extendida cubre aproximadamente
25 metros. Se comparan las medidas dadas por el barémetro con las que se
obtienen de la cinta.

Se utiliza una cinta de agrimensor, graduada cada 10 centimetros, para medir
la distancia de un piso a otro. Luego se toman 1 minuto de datos en cada
piso, recorriendo la escalera de un extremo a otro. Se repite este experimento
3 veces (se sube, se baja y se vuelve a subir) y luego se realiza un experimento
similar, pero recorriendo la escalera de manera casi continua (Pausa por piso
menor a 2 segundos).

= Distancias de un metro: Se realizan marcas cada un metro, en seis puntos
distintos de una tanza. Se ata el cubo de lapacho en un extremo de la tanza,
con la Mongoose atornillada a él. Se lo deja descender desde la escalera del
IMER[E[ Se suelta tanza hasta que el cubo se apoya contra el piso, de forma
que la primer marca en la cuerda se encuentre junto a quien esta realizando
las medidas. Se hace una pequena marca sobre la baranda, en el punto que
coincide con la primer marca de la cuerda. Se mide la presién durante un
minuto. Luego se sube el cubo hasta que la marca en la baranda coincida
con la segunda marca de la cuerda (Ah = 1m), etc. Al comienzo y al final del
experimento se mide la presién a nivel del suelo, para tomar en cuenta cambios
meteorolégicos.

= Distancias de decenas de centimetros: Se ubica el cubo de lapacho siempre
en la misma orientacién sobre cada uno de los estantes de una estanteria, se
mide distancia al piso y se toman datos de la presion durante 5 segundos.

11.5. Analisis y resultados

11.5.1. Drift y warm-up

Para observar si hay un drift y/o tiempo de warm-up significativo, se procede a
tomar muestras durante 1 hora, habiendo estado el dispositivo desenchufado durante

3Instituto de Matemética y Estadistica Rafael Laguardia
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11. Barometro

por lo menos media hora (el circuito arranca en frio).
Se repite este experimento varias veces. En las figuras y [11.2a] se observan
los resultados caracteristicos.

05 1 1.5 2 25 3 35 4 45

—Datos crudos fTemperatural% 8
7 Promedio en 20 muestras| i j ’

05 1

—— Datos crudos
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(a) Muestras durante una hora, experimento #1. (b) Muestras durante una hora, experimento #4.
Figura 11.2.

Se observa que existe un tiempo de warm-up bastante extenso, pero con un rango
pequeno. La temperatura tarda entre 15 y 45 minutos en estabilizarse, y en el proceso
varia menos de 2°C. Las muestras del barémetro no parecen estar directamente
correlacionadas con la temperatura.

El barometro no parece ser adecuado para medir la elevacién absoluta. En los
datos de las figuras y se observan variaciones de hasta 3 metros en la
estimacion de la altura en un periodo de 1 hora. Sin embargo, el error en el corto
plazo es significativamente menor que en el largo plazo, parece viable el uso del
barémetro como estimador de la altura en el corto plazo. Analizaremos este aspecto
en secciones posteriores.

11.5.2. Caracterizacion del ruido

En los logs de la seccion [11.5.1], se observa que:
= El comportamiento del ruido en intervalos extensos no es estacionario.

= La mayoria de los saltos en la medida de la altura son de aproximadamente
25cm. Esto no es coherente con las especificaciones, ya que dan una resolucién
de 1Pa, que corresponden a una variacion en altura de aproximadamente 8cm.

Estacionareidad

Analizando el ruido en intervalos mas pequenos, donde el proceso se puede consi-
derar estacionario, el comportamiento del ruido es muy similar al del ruido blanco.

En la figura se observa la autocorrelacién de la muestras tomadas con el
barémetro en intervalos de tiempo de 5 minutos, 2 minutos, 20 segundos y 15 se-
gundos.

Cabe destacar que el ruido se puede considerar estacionario si se usan intervalos
de tiempo menores a 15 segundos.
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Funcion de de las muestras Funcion de de las muestras iz Funcion de autocorrelacion (ACF) de las muestras (Normalizada)

— Autocorrelacion de la muestra — Autocorrelacion de la muestra 5 min - ACF
—Intervalo de confianza del 95%| — Intervalo de confianza del 95% 09| . 5 min - 95%
——2min - ACF
-~ -2 min - 95%
——20 seg - ACF|
07 ---20 seg - 95%
—— 15 seg - ACF|
- - -15 seg - 95%)

o
®
o
@

°

@

o
>
o
>

o
=
°
by

o
o
Autocorrelacion de la muestra
°
by

Autocorrelacion de la muestra
Autocorrelacion de la muestra

o
o

0 5 10 15 20 “0 5 10 15 20
Lag Lag

(a) 5 minutos (b) 15 segundos (c¢) Funciones de autocorrela-
cién para medidas tomadas
durante 5 minutos,2 minu-
tos 20 segundos y 15 segun-
dos

Figura 11.3.: Autocorrelacion de las muestras del barémetro.

Modos de funcionamiento

El baréometro puede dar mas resolucion y Ruido RMS (m)
menos ruido, a cambio de un incremento en | Modo | up Sensor | specs
el tiempo entre datos nuevos, y en el consu- 0 0.52 ] 0.52 0.50

0.37 | 0.45 0.40
0.25 | 0.37 0.30
0.63 | 0.35 0.25

mo de energia. Esto lo logra promediando da-
tos internamente. En la tabla se compa-
ra el ruido RMS en los distintos modos, con
lo que se lograria usandolo en el modo bésico
(sin promediar internamente) y promediando
en el microprocesador.

La resolucion mas atractiva parece ser la nuimero 2, en la cual se promedian 4
datos.

W N —

Tabla 11.1.

Resoluciéon del instrumento

En la figura se observa un histograma de las diferencias entre muestras
sucesivas de los datos del barémetro. Se observa que la mayor parte de los datos
presentan saltos de 25cm. Se esperaba una discretizacién en niveles de aproxima-
damente 8cm, correspondientes a variaciones de presién de 1Pa (la resolucién del
instrumento). Aunque es dificil de observar, hay muestras en todos los bins.

11.5.3. Altura absoluta

Las figuras [11.2a] y [11.2b] se corresponden a datos tomados a la misma altura,
pero en dias distintos. Cabe destacar que la diferencia entre ambas curvas es de
aproximadamente 25 metros. Se descarta la posibilidad de utilizar el barémetro
para determinar la altura absoluta, ya que estando el barémetro a una altura fija,
la elevaciéon varia mucho de un dia a otro, lo cual refleja una fuerte dependencia con
factores externos, probablemente climaticos, que no interesa considerar.

11.5.4. Distancias de varios metros

En las siguientes figuras se observan los resultados del experimento. Las lineas
verticales (en negro) representan el comienzo y el fin de la toma de datos en cada
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piso. No se hace una medida de la altura absoluta, se miden las distancias entre piso
y piso (con la cinta métrica), y se usa como origen de coordenadas la altura dada
por el promedio de algunas muestras al comienzo del experimento, ya sea en el piso
de més arriba, o en el piso de méds abajo (bajadas y subidas respectivamente). La
coordenada Y de los segmentos en rojo representan la distancia entre el origen y el
piso actual. Dicha distancia se mide con la cinta métrica.

subida1 bajada1
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Promedio de 20 muestras
40F | —— Cinta metrica

45 ] Ll L
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(a) Subida #1. (b) Bajada #1.

Figura 11.4.: Subida/Bajada #1, 2 minutos de datos por piso.

En la figura se observa que para cuando se termina de recorrer la escalera,
el error acumulado llega a los 3 metros. En la se observan resultados mejores
que en la figura[T1.4a] Se repite la subida, y se obtienen resultados similares a los de
la figura . Cabe destacar que la performance durante la bajada rapida (figura
es muy similar a la que se obtuvo tomando muestras durante 1 minuto.

En la figura se observa la evolucién del error acumulado para dos subidag]
una bajada y una bajada rapida.

El error en la determinacion de la distancia entre un piso y el siguiente se observa
en la figura [I1.6D] Dicho error es relativo a la altura de cada piso, que es de apro-
ximadamente 4.3m. Analizando los niimeros con cuidado, se llega a que el error es
siempre menor al 10 %.

De las ﬁgurasy se desprende que utilizando promedios de 20 muestraﬂ,
se obtiene un error de aproximadamente 0.5m. El comportamiento del barémetro es
aceptable, y se corresponde con las especificaciones de la hoja de datos.

11.5.5. Distancias de un metro

Las figuras y presentan las medidas obtenidas al realizar las medidas
estaticas a alturas que difieren en 1 metro. La figura muestra las medidas

4No se incluye una grafica de la segunda subida, ya que es similar, en cuanto al error, a la de la
primera bajada.

5Esta es la cantidad de muestras que se promediaron para determinar la altura cada vez en cada
piso en el experimento “rapido”.
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obtenidas durante el proceso de subir y bajar el barémetro. En las tres figuras se
observan los datos obtenidos y la media movil considerando 20 muestras.

Bajada rapido

Histograma de diff(presion)

—— Datos crudos

* Cinta metrica

Promedio de 20 muestras

70001 1

o
o
T
=

w
a
T

(%)
o
T

Altura respecto al nivel del mar (m)
n
o

n
o
T

6000 a

50001 1

40001 3y

Muestras por bin

w
=]
S
S
T
i

20001

1000

‘
-10 10 20

L.
0

800
# de muestra

200 400 600

1000 1200 1400 1600

(a) Bajada sin detenerse en cada piso.

Error acumulado respecto a la cinta metrica

-30 -20 30

Bins

(b) Histograma de las diferencias, experimento

#4.

Figura 11.5.

Error en la altura de un piso a otro respecto a la cinta metrica

——Subida 1
" Sibidaz —— Subida 1
- o ||
. ©|| —Bajada rapida — ajada
E : e Eo7 —— Bajada rapida
8 8
s 2 506
£ 13
s s
£ Eos
w 1.5] ©
g ; 0.4
g g
g gos
s s
5 Fo2
0.5]
— 0.1
0 1 2 4 5 6 1 2 5 6

3
# de piso

(a) Error acumulado.

3 4
#de piso

(b) Error en la estimacién de la dis-
tancia del piso anterior al actual.

Figura 11.6.: Evolucién del error en distancias de varios metros.
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11. Barometro

En la tabla se muestran los valores de altura obtenidos en las distintas po-
siciones en las dos series de datos. La altura absoluta no es correcta, ya que no se
usé la presion real a nivel del mar en la ecuacion [11.1]

Altura medida con La altura absoluta registrada por el barome-
el barémetro (m) tro cambia considerablemente de una serie a
Posicion | Serie 1 | Serie 2 la otra. En la figura las medidas estdn,
1 44.66 46.52 en promedio, un metro mas arriba que en la
2 45 87 4819 [I1.7al Los puntos que se consideraron fueron
3 46.82 4915 los mismos y las medidas fueron realizadas
4 4804 49.66 un dia de tormenta. La presién atmosférica es
5 4915 50.05 muy cambiante en esos dias. Eso puede expli-
6 50.66 5191 car dicha diferencia. Otra explicacién puede
ser el drift observado en secciones previas.
Tabla 11.2. En la figura se muestra la evolucién de
los errores relativos y acumulado.
Del anélisis de cada serie de manera independiente: |, erorscumissoresocioan cvoa graiase
ﬁwz%
= Serie 1: f 1
e Error promedio: 0,20m : 00
e Desviacién estandar: 0,20m Q:j / N
= Serie 2: 1/

e Error promedio: —0,07m

Puntos

(a) Error acumulado.

e Desviacion estandar: 0,49m

Si se trabaja con las dos series de datos, se obtienen:

» Error promedio: 0,07m

= Desviacién estandar: 0,38m

Pese a tener pocas muestras, a partir de los datos(
anteriores se puede suponer que el 95.5% de las veces

Error entre puntos

25 3 35 4 4.5 5
Puntos)

b) Error en la distancia entre pi-
SOS.

se tendran errores inferiores a 0,76m en diferencias de

un metro. El error se mantiene por debajo de 1m al Figura 11.8.

usar pocas muestras (4, 8, 10, etc) para cada punto.

Este error depende del drift del barémetro, y se pue-

de reducir incorporando, de manera periédica, informacién externa (GPS) sobre la

altura absoluta.
En la figura se observa la variacién en la altura absoluta. Si bien cada tramo

comienza y termina a una altura que cae dentro del error esperado, hay tramos del

principio y del final del experimento (barémetro apoyado en el suelo) entre los que

se observa una diferencia en altura de 1.5m. Esto no cae dentro del error esperado.

El problema se ve luego de transcurridos varios minutos, tiempo mucho mayor al

sugerido en la seccién . Puede ser causado por el drift y/o por cambios en las

condiciones atmosféricas.
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Figura 11.9.: Medidas de altura subiendo y bajando.

11.5.6. Distancias de decenas de centimetros

5 segundos por estante

Se toman datos durante 5 segundos en casa escalén. Repitiendo el analisis realizado
en secciones anteriores, se obtiene:

= Error promedio: 2.0 cm

» Desviacién estandar: 24.4 cm p (cm) | o (cm)
N 15.1 25.9
N 4.4 58.9
N+ | 10.7 49.0
3m en aproximadamente 7 segundos
Tabla 11.3.

Como prueba extra, se recorre 4 veces la estanteria sin detenerse cada estante,
completando el trayecto de bajar y volver a subir en aproximadamente 7 segundos.
Se calcula la distancia recorrida al bajar, la distancia recorrida al subir, y la total,
y se compara dichas distancias contra los valores medidos con la cinta métrica. Los
resultados se muestran en la tabla[I1.3] Solamente se hicieron 4 experimentos, por lo
que los datos estadisticos son solamente para dar una idea de la performance frente
a movimientos bruscos.

Cabe destacar que el error se mantiene por debajo de los 1.2m en el peor caso. La
figura [11.10[ muestra graficamente los resultados del experimento.
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Figura 11.10.: 3m metros en aproximadamente 7 segundos.

6. Conclusiones

Tiempo de warm-up: El circuito tiene un tiempo de warm-up de aproxima-
damente 45 minutos, durante el cual la temperatura sube aproximadamente
1.5°C. De las especificaciones de los sensores se deduce que una variaciéon de
temperatura tan pequena no deberia afectar la performance. De cualquier for-
ma es de interés analizar experimentalmente el efecto de la variaciéon de la
temperatura sobre las lecturas del resto de los sensores de la IMU.

Drift y Altura absoluta: El drift y la sensibilidad a factores externos (cli-
ma, etc) hacen que el barémetro no sea adecuado para determinar la altura
absoluta. No es posible obtener una mejor estimacién de la altura tomando
promedios durante periodos de tiempo mayores, ya que el drift introduciria
errores en dicho estimador. Se observa un drift de hasta 0.5m en 1 minuto.

Altura relativa: Estando en reposo, en periodos de tiempo menores a 1 mi-
nuto es posible conocer variaciones de altura con una error menor a 0.5m.

Rol del barémetro: Se concluye que el barémetro sirve para determinar
variaciones de altura, suavizando la trayectoria, mientras se espera una altura
absoluta proveniente del GPS. El barémetro y el GPS se complementan. El
barémetro ha de utilizarse con los siguientes parametros:

e Error promedio: 0.5m

e Desviacién estandar: 0.25m

Modo: 0, promediando 4 muestras en la IMU.

Se observa un drift de hasta 0.5m por minuto. Se debe utilizar el GPS
para corregirlo.



CAPITULO 12
FILTRO DE KALMAN

Se desea implementar un algoritmo de estimacion de estados que, corriendo en
tiempo real, mantenga una estimacion del estado mejor que la que se obtendria
utilizando solamente las medidas de los sensores, agregando robustez a las medidas
obtenidas, y logrando estimar variables de estado que no se miden directamente de
los sensores.

El filtro de Kalman es un algoritmo que usa una serie de medidas ruidosas obser-
vadas a lo largo del tiempo y produce una estimacion de alguna variable desconocida
que resulta ser mas precisa que la observacién llana de la medidas. Opera recursi-
vamente sobre el flujo de la entrada ruidosa y arroja la estimacién estadisticamente
optima del estado.

Consiste béasicamente en 2 etapas:

s Prediccién
» Actualizacién

En la figura se muestra un diagrama de flujo de la operacion de un filtro de
Kalman. Se parte de una estimacién a priori del estado, la cual es utilizada como
semilla para las posteriores iteraciones del filtro. En la etapa de prediccion, el filtro
produce una estimacion del estado de las variables, junto con sus incertidumbres.
Se hallan las variables Pyr_1 y Zxx—1, correspondientes a la prediccion de la matriz
de covarianza estimada y la prediccion del estado estimado, respectivamente. La
covarianza, en la teoria de la probabilidad, es una medida de cuan juntas cambian 2
variables aleatorias. Si presentan un comportamiento similar tendréan una covarian-
za elevada y positiva, si el comportamiento es opuesto la covarianza serd negativa
y elevada en valor absoluto. Si las variables aleatorias no presentan relacién, la co-
varianza sera 0. Es una magnitud que no es sencilla de interpretar pero cobra vital
importancia a la hora de entender el comportamiento del filtro y resulta ser la he-
rramienta mas clara para regular la influencia de la prediccion y de la correccion,
como se vera mas adelante.

Una vez que llega la siguiente medida de los sensores, necesariamente contaminada

con ruido, las estimaciones son actualizadas en la etapa de actualizacion, median-
te la utilizacion de un promedio ponderado, dandole mayor peso a las estimaciones
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Conocimiento a Prediccic
priori del estado el
™
|

-
Actualizacion s
k<k+l
Salida estimada B
del estado

Figura 12.1.: Diagrama de flujo del filtro de Kalman

con menor incertidumbre en cada paso, obteniendo la estimacién del estado para el
instante k: Py y Ty

Por otro lado, las mayores restricciones que impone el filtro de Kalman son que
el sistema dindmico subyacente debe ser lineal y que los ruidos presentes deben ser
blancos y Gaussianos.

El sistema dinamico que queremos estimar, como se puede ver en el capitulo
es claramente no lineal, por lo que se debe buscar alguna alternativa al filtro
de Kalman cldsico. Al revisar la literatura existente, basados en [9] y [10], se decide
implementar un filtro de Kalman extendido para la estimacién del vector de estados.

12.1. Filtro de Kalman Extendido (EKF)

El filtro de Kalman ezstendido (EKF) es la versién no lineal del filtro de Kalman.
Linealiza en torno a una estimaciéon de la media y la covarianza. En caso de conocer
con exactitud el modelo de transicion de estados, el EKF se considera el estandar
en la estimacion no lineal aplicada a sistemas de navegacion.

12.1.1. Modelo matematico

El sistema dinamico sigue el modelo:

Xp = f(Xp—1, Wp—1) + 7y

zj, = h(xx) +

donde 7’ y 1y son los ruidos de proceso y observacion respectivamente. Se asu-
me que son gaussianos y de media nula. Sus matrices de covarianza son Q. y Ry
respectivamente.

La funcion f es utilizada para hallar el estado predicho a partir del estado previo,
y de forma andaloga la funcion h se utiliza para hallar la medida predicha a partir
del estado. Dicho de otro modo, la funciéon f guarda informacion sobre la evolucién
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del estado, mientras que la funcién h representa la transformacién entre el vector
de estados y la observacion ideal (sin ruido). Dada la no linealidad del sistema, las
funciones f y h no pueden ser aplicadas directamente a la covarianza. En su lugar
se computa su Jacobiano, una matriz de derivadas parciales. Es importante des-
tacar que el filtro de Kalman Extendido no tiene propiedades de optimalidad y su
precision dependerd en gran medida de la precisién de la linealizacién. Dado que
se realiza una linealizacién dinamica, no hay manera de conocer su performance de
antemano (por mayor detalles referirse a [I1]).

Para la prediccion del estado se utilizan las ecuaciones del modelo fisico del cua-
dricoptero presentadas en el capitulo

Las ecuaciones que gobiernan el comportamiento del filtro de Kalman Extendido
son:

s Prediccidn:

e Estimacion de la prediccion del estado
Xglk—1 = f(Xk—l\k—1,Uk—1)
e Estimacion de la prediccién de la covarianza

Pur_1 = Fk—lpk—l\k—ng_l + Qi1

» Actualizacién

e Residuo de medida
Vi = Z — h(f(kuc—ﬂ

Residuo de covarianza

S = HkPk|k—1H; + Ry,

Ganancia de Kalman
K = PkuHHZS;l

Estimacién actualizada del estado

Xijk = Xijk—1 + Kpys

Estimacién actualizada de la covarianza.

Pur = (I — KpHy)Ppj—

Las matrices de transicion de estados y observacion son los siguientes jacobianos:

of
A
0x Xp—1]k—1,Uk—1
oh
H, = 2~
’ 0x Xig|k—1
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12. Filtro de Kalman

12.1.2. Esquema general del estimador de estados

Los datos (en algunos casos redundantes) obtenidos de los diferentes sensores son
combinados usando un filtro de Kalman Extendido para determinar el vector de
estados, detallado en

X = {mayvzuw’(p»euquavqyavq,zawq:quy?qu} (121)

De la caracterizaciéon de los motores, capitulo [6] se obtienen las ecuaciones que
rigen la fuerza y el torque de drag de cada motor, funciones que dependen solamente
de su velocidad de giro. Por lo tanto, basta con controlar la velocidad de giro de los
motores para poder determinar todas las entradas al sistema. Se considerara enton-
ces como entrada al sistema las velocidades angulares wq, wq, w3, wy de los 4 motores.

El esquema general del integracion de los sensores se puede ver en la figura [12.2]
el cual se pasa a describir a continuacion.

V
,f

Aceleré-
metro E
Gi rés' Barg- Velocidades angulares [pumn
co po metro

Figura 12.2.: Esquema general de integracion de sensores

VLA LLL LY

[y

Como la velocidad con la que llegan las muestras frescas del GPS no es la misma
que la velocidad de actualizacién de las muestras de la IMU, se utilizan 2 filtros
de Kalman distintos, dependiendo si hay muestra nueva del GPS. Los 2 filtros de
Kalman son en realidad muy similares. Cuando se tiene un dato fresco del GPS
(Kalmangps), se utiliza como realimentacién para la estimacién de la posicién (z,
Yy z), y cuando no se tiene dato nuevo de GPS (Kalmanyyy), la estimacion de la
posicion se realiza utilizando solamente la etapa de prediccion.

Kalmanyy iy se encarga de estimar los 12 estados del vector X considerando sola-
mente las medidas obtenidas del sensor inercial (IMU): acelerémetros, giréscopos,
magnetémetro, barometro y termémetro. Para la estimacion de los angulos se utiliza
una combinacion entre las medidas obtenidas del acelerémetro y del magnetémetro,
para la estimacién de las velocidades angulares se utiliza directamente la medida
arrojada por el giréscopo y para las velocidades lineales se trabaja con las medidas
arrojadas por el acelerometro. A su vez, al estar considerado el modelo fisico den-
tro del filtro, se utilizan las estimaciones de todas las variables para determinar las

U, Uy,

predicciones del resto. Para la estimacion de la posicién en “x” y en “y” no se tiene
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ninguna medida de correccién, por lo que quedara determinado tnicamente por la
prediccién del modelo fisico, lo cual resulta en una acumulacién significativa de error.

Kalmangpg se encarga de la integracion de los datos recogidos por el GPS, logran-
do una correccién en las posiciones y velocidades lineales gracias a la realimentacion
de la posicion entregada por el GPS. En este caso se resuelve el problema de acu-
mulacion de error del filtro inercial.

La separacién en 2 filtros distintos otorga una interesante flexibilidad. Es posible
utilizar una estimacion del estado estando a puertas cerradas, sin la necesidad de
senal de GPS, a costas de una peor estimacion de las posiciones y velocidades lineales
en “x” e “y”. Ademads, como ya se menciond, la frecuencia de muestreo del GPS es
mucho mas baja que la del resto de los sensores, por lo cual se hace imprescindible la
utilizacion de un filtro meramente inercial. Los datos de la IMU llegan cada 10ms,
mientras que los del GPS cada 1s, entonces mientras no se tiene un dato nuevo de
GPS, se utiliza la estimacién inercial de las posiciones y cuando llega un dato nuevo
de GPS es utilizado como correccion, dandole mucho més peso que a la estimaciéon

inercial, para evitar el drift mencionado.

Orientacién

En estado estatico, los angulos de pitch y roll pueden ser determinados proyec-
tando el vector medido de aceleracién gravitacional por el acelerometro. A su vez,
los cambios entre el sensor magnético y el vector geomagnético medido, representan
al angulo yaw. Por lo tanto, el conjunto del acelerémetro y magnetémetro es capaz
de determinar la orientacién del cuadricéptero mediante las medidas del vector de
aceleracion gravitatoria y el vector geomagnético. Dado que el magnetémetro digi-
tal no introduce acumulacion de error, este sistema ha sido muy utilizado para la
determinacion estética de la posicién, como se puede ver en [12]. Una observacién
no menor es que en el pasaje de estado estatico al vuelo, lo antes dicho sobre los
angulos pitch y roll sigue siendo vélido ya que las aceleraciones que puedan aparecer
en vuelo resultan despreciables frente a la aceleracién de la gravedad.

Aceleracién

Para poder obtener la transformacién entre el vector de estados y la observacion

es necesario entender qué aceleracién medird el acelerémetro. Como se explica en [7]
dicho dispositivo referencia su medida a un sistema en caida libre, por lo que por
ejemplo al estar quieto se debera medir la aceleracién gravitatoria (g).
Como se puede ver en el esquema mostrado en la figura [12.2] el acelerometro es
utilizado para estimar las variables de estado vy., Vgy ¥ V42, correspondientes a las
velocidades lineales medidas en el sistema del cuadricéptero. No se debe confundir
la derivada de estas variables con la aceleracién medida por el acelerometro. Estas
corresponden a la velocidad expresada en el sistema del cuadricoptero, por lo tanto
para obtener la aceleracién se utiliza la férmula de la derivada de un vector en un
sistema movil. Esta derivada incluye términos que dependen de la velocidad angular
del sistema. Por otro lado se debe tener en cuenta que el sistema de referencia del
acelerometro es un sistema en caida libre, por ello es que se incluye el bloque “-g”
en el diagrama de la figura [12.2
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12. Filtro de Kalman

12.2. Resultados: Kalman inercial

12.2.1. Simulacion de vuelo
Hovering

La trayectoria de Hovering consiste en que el cuadricoptero permanezca suspen-
dido en el aire en el lugar. Para simular esta situacién se setea como entrada una
velocidad angular en los motores calculada para equilibrar la fuerza del peso de
cuadricoptero. Se presentan a continuacién algunos resultados de la implementacion
del filtro de Kalman como estimador del vector de estados.
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Figura 12.3.

En la figura se muestra la estimacién de las velocidades angulares, junto
con las medidas del giréscopo. Se puede ver claramente que la estimacion del estado
sigue a las medidas del giréscopo, suavizandolas y logrando robustez frente a ruidos
inherentes al sensor.

Por otro lado en la figura se muestra tanto la orientacién estimada por
el filtro de Kalman, como la deducida directamente a partir de las medidas de los
acelerémetros y magnetémetros de la IMU. Nuevamente se puede apreciar el buen
comportamiento del filtro, suavizando notoriamente las medidas otorgadas por los
sensores. Ademas resulta interesante analizar el transitorio de la estimacion del es-
tado, es decir, el tiempo que el filtro tarda en estimar al estado adecuadamente. En
este caso el estimador tarda aproximadamente 7 segundos en pasar de # = 0 hasta
@ = 170, lo cual sin duda es un tiempo totalmente inaceptable en vuelo. Este es
uno de los casos mas extremos ya que el angulo 6 es cercano a 180 grados. De todas
maneras es un problema facil de solucionar, se puede tomar algunas muestras de la
IMU y usarlas como semilla para el filtro, y/o agregar una etapa de calentamiento
del filtro antes de que el cuadricoptero levante vuelo. A su vez, ajustando las matri-
ces de covarianza Q y R, presentadas anteriormente, se puede lograr muy facilmente
que la estimacion se acerque mucho mas rapido a la medida del sensor.

Del resto de las variables de estado, x, y, 2, Ugz, Vgy ¥ g2, la Unica que tiene
realimentacién, considerando una estimacion de estado puramente inercial, es z. El
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12.2. Resultados: Kalman inercial

resto quedan determinadas tnicamente por el modelo fisico, en el cual se basa la
etapa de prediccion del filtro de Kalman. Dicho de otro modo, la etapa de actuali-
zacién/correccion del filtro no surte efecto sobre dichas variables de estado.

Posicion [m] Velocidad [m/s]

* * %
B e S N T TS
B L ] 25

Posicion [m]

Velocidades lineales [m/s]

+ Altura (
—_X
-y

—_—1Z

0.5
4t

5 10 15 20 25 5 10 15 20 25
Tiempo [s] Tiempo [s]

(a) Estimacién de la posicién (b) Estimacién de la velocidad lineal en el sis-
tema no inercial del cuadricoptero

Figura 12.4.

Como se puede ver en la figura [12.4], la estimacién de los estados que no tienen
realimentacién directa resulta claramente peor que el resto. De hecho, lo que ocurre
por ejemplo en las velocides lineales segin x e y, es que la observacién (dato obtenido
del sensor) es la derivada de la variable de estado, y por ello es que se observa el
cardcter creciente (en valor absoluto) en la estimacién del estado, causado por la
integracién en el tiempo del valor de aceleracion otorgado por la IMU. La posicion
segiin z, en cambio, tiene realimentacion directa del baréometro. En la figura
se muestra en negro los datos obtenidos de dicho sensor, y sobre ellos la estimacion
de la altura z.

Situaciéon imposible

Se simula una situacién donde todos los motores se setean a una velocidad wp,oper,
como en el caso anterior, pero en esta oportunidad el cuadricoptero se dispone con
un angulo de ¢ = 45°. Claramente es una situacion de vuelo imposible ya que con esa
velocidad en los motores el cuadricoptero no podria mantener el reposo y perderia
altura. Se puede analizar la estimacién de la orientacién obtenida por el filtro en la
figura [12.5] ; ‘ ‘ ‘ ‘

Lo que sucede en esta situacion .
es que la prediccién de altura dice G
que el cuadricoptero descendera, -5
pero el barémetro indica altura
constante. Kl desempeno del fil-
tro en este caso estard determi-
nado por la relacion entre el peso 20}
que se le de a la observacion y el ‘ ‘ ‘ ‘
que se le de a la prediccion. En ’ Tiempo [¢] ” ®

este caso el peso de la prediccién Figura 12.5.: Altura - ¢ = 45°

o

Altura [m]

Barometro
Kalman
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12. Filtro de Kalman

es lo suficientemente grande como para que el filtro estime un estado distinto al que
otorgan los sensores.

12.2.2. Vuelo real

Si bien las simulaciones resultan importantes para analizar el comportamiento del
filtro en diferentes situaciones, tienen limitaciones importantes al intentar simular
situaciones de vuelo reales, ya que las predicciones no seran correctas debido a la
influencia de fuerzas externas no consideradas en el modelo fisico (y por lo tanto,
tampoco en la prediccién), como estar apoyado sobre una mesa, etc. Por este motivo,
es de vital importancia analizar el comportamiento del filtro sobre una situacién real
de vuelo. Se presentan los resultados obtenidos con las siguientes condiciones:

» 0 =cte
" 6=0
« =0
i T o En la figura se mues-
oA L L B tra los resultados de la estima-

: 5 s R & 5 : cion de la orientacion del cua-
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‘| 0 “ J .‘ hi‘_ (tirlcoptero. Se observa clgramen—

i S i T R T e un aumento del ruido de

T 1 il EHHHL las medidas respecto a los ca-

riov 1 sos simulados, llegando a pi-
| cos de hasta 50 grados. De to-
das maneras se puede corrobo-

_ el . rar el buen funcionamiento del fil-
Figura 12.6.: Estimacién en vuelo real tro

R ";Jii‘.-»‘ T i il‘\
|

T ikl

12.3. Resultados Kalman inercial + GPS

Se realiza una simulacion de trayectoria de Hovering, introduciendo el filtro EKF
que integra los datos del GPS. Estos son simulados como si el cuadricoptero no se
moviera (que es lo que efectivamente ocurre), de modo que se entrega el valor 0 a
todas las posiciones

Como se puede ver en la figura [12.7] se actualiza la posicién en “x” e “y” cada
un segundo gracias al GPS, corrigiendo el drift observado en la figura A su
vez, las velocidades lineales se acotan notoriamente gracias a la influencia de la re-
alimentacion de la posicién en el filtro de Kalman.

Se obtienen resultados muy satisfactorios para la estimacién de estados, logrando
suavizar el ruido presente en los sensores, que es mayormente mecanico (y magnético
en el magnetémetro), sin retrasar la senal. A su vez la informacion de todos los
sensores es combinada para mejorar la estimaciéon de cada una de las variables de
estado, logrando resultados ampliamente mejores que lo que se lograrian utilizando
la informacién de cada sensor por separado.
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CAPITULO 13

LINEALIZACION Y PUNTOS DE
OPERACION

Independientemente del sistema bajo estudio, a la hora de elegir la técnica de con-
trol a utilizar se plantean diversas posibilidades. Parece razonable intentar resolver
el problema planteado utilizando las técnicas mas sencillas de las que se disponen,
al menos en una primera aproximacién. En caso de que dicha solucién no fuese sa-
tisfactoria se puede optar por una técnica con un mayor grado de complejidad.

Las técnicas de control més sencillas y con las que se tiene mayor experiencia se
basan en el estudio de sistemas lineales invariantes en el tiempo (SLIT). El MVE
obtenido en el capitulo |3|es no lineal, por lo que se propone resolver el problema del
control del cuadricoptero aproximando el sistema por un sistema lineal invariante
en el tiempo. En una primera instancia se centrard el analisis en determinar bajo
qué condiciones es posible aproximar el sistema por un SLIT.

13.1. Concepto general

Dado un sistema que se rige por la siguiente evolucién de su vector de estados:

#(t) = f(x(t), u(t)) (13.1)

Donde z(t) es el vector de estados del sistema y u(t) el vector de las entradas.
Suponiendo, en una primera instancia, que tanto x(t) como u(t) son de dimensién
uno y considerando ademads el punto de operacién definido por x*(t) y u*(t), un
desarrollo de Taylor de érden uno en torno al punto de operacion resulta en:

(1) = F((t) ult)) = Fa(0), (1)) + DLzt (o) — () + S [ () — )
(13.2)

Definiendo Z(t) = x(t) — 2*(t) y a(t) = u(t) — u*(t) se obtiene que:
(1) = 2 pemn(e) + 9 s (133
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13. Linealizacién y puntos de operacion

Este mismo concepto puede generalizarse al caso en el cual el vector de estados y
el vector de entradas tienen dimension n y m respectivamente.

X(t) = A®)X () + B#)U(1) (13.4)
Donde A(t) es una matriz de n x n'y B(t) es de n x m, tales que a;; = g—}?j X=Xy

I ofi | X=X*
ij = By, lu=U~ -

En el caso en que todos los coeficientes de las matrices A y B son constantes es
posible afirmar que el sistema es lineal e invariante en el tiempo.

13.2. Puntos de operacién

Se buscan trayectorias tales que la linealizacién del sistema en torno a ellas resulte
en un sistema lineal invariante en el tiempo.

Para lograr este cometido, se debe cumplir que todos los elementos de las ma-
trices y del anexo [D] sean constantes. Dichas matrices corresponden a la
linealizacion del MVE en torno a una trayectoria genérica. Se desprende del analisis
de dichas matrices que los puntos de operaciéon que cumplen esta condiciéon quedan
restrictos a un subconjunto tal que:

V= =0 =gy = gy = Vgo = Wge = Wy = Wgz =1 =G =y =y =0 (13.5)
Luego se verd que, realizando un cambio de variable como se explica en [13], se puede
ampliar el conjunto de trayectorias posibles, pudiendo agregar aquellas para las
cuales 0 # 0. Estas consideraciones llevan a concluir que el conjunto de trayectorias
permitidaﬂ es aquel en el cual tanto la velocidad del centro de masa, como la

velocidad angular son constantes en el tiempo. Las trayectorias que cumplen con
estas condiciones son tres:

= Hovering
s Vuelo en linea recta a velocidad constante

= Vuelo en circulo a velocidad constante

En los tres casos se tienen que cumplir las restricciones siguientes:

qT qx
b | =0 [ @y | =0 (13.6)
Uy (s

Cada una de las trayectorias posibles tiene ademas sus particularidades, a continua-
cién se determinan las restricciones especificas de cada una de ellas.

Ipor la restriccién de trabajar con un sistema lineal invariante en el tiempo.
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13.2. Puntos de operacion

13.2.1. Hovering

En el caso del reposo mecanico no solo deben cumplirse las condiciones estable-
cidas en sino que ademas las velocidades del centro de masa y las velocidades
angulares deben ser iguales a cero:

Vgar Wz
Ugy | =0 We | =0 (13.7)
v w

Dado que la velocidad y velocidad angular del sistema fueron definidas como ce-
ro, s6lo quedan por determinar 7 variables: los dangulos de Euler y las velocidades
angulares de los motores.

Al imponer las condiciones de[13.7] las ecuaciones y del MVE se cumplen
trivialmente. La restriccién establecida en [I3.6] consta de seis ecuaciones. Estas no
dependen de 6, obteniendo entonces un sistema de seis ecuaciones y seis incognitas
que debe ser resuelto a fin de determinar las condiciones que permiten el hovering.
Ninguna de las seis ecuaciones depende de la posicién lo cual, sumado a la indepen-
dencia de la condicién de hovering respecto de 6, permite confirmar un resultado
evidente: el hovering puede lograrse en cualquier punto del espacio con
cualquier angulo de Yaw

Del anélisis de las ecuaciones se obtiene que:

=0 =0 w; =wy=w3=ws= Whover (13.8)

13.2.2. Vuelo en linea recta a velocidad constante

Cabe recordar que el modelo desarrollado no incluye ninguna fuerza aerodinamica
a excepcion de aquellas que producen las fuerzas y los torques sobre las hélices.
Bajo esta suposicién las condiciones necesarias para lograr rectas y circulos difieren
sensiblemente de la realidad. Para lograr el vuelo en linea recta a velocidad constante
se tienen que cumplir las condiciones de [I3.6] al igual que en el caso anterior. La
particularidad del vuelo en linea recta es que la velocidad del centro de masa es una
constante distinta de cero.

Vg Wz
Vgy | = cte We | =0 (13.9)
Vyz Waz

Al imponer que &, = 0 la ecuacién se verifica trivialmente y las ecuaciones
y quedan idénticas al caso del sistema en reposo. Por lo tanto, al igual que para
el hovering, se tendra que:

=0 ; Yv=0 ; w =wy=w3=ws= Whover (13.10)

Hasta aqui no se ha considerado la ecuacion que relaciona las velocidades lineales
en el sistema inercial con las velocidades lineales expresadas en el sistema del cua-
dricoptero. Teniendo presente el resultado obtenido sobre ¢ y ¢ dichas ecuaciones
toman la forma:

T = vy, cosf — v, sind
Y = vg, sin 6 + v,, cost (13.11)
2 =1y

z
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13. Linealizacién y puntos de operacion

Se deduce entonces que el vuelo en linea recta queda determinado al fijar las res-
tantes 4 variables del sistema: vy, , vy, , Vg, ¥ 6. Estos pardmetros seran determinados
por el generador de trayectorias con el objetivo de realizar una recta en particular
con una orientacion determinada.

13.2.3. Vuelo en circulos

Con las ecuaciones desarrolladas hasta ahora no resulta posible realizar movi-
mientos con velocidades angulares distintas de cero sin que el sistema resultante sea
variante en el tiempo. Si se impone que la velocidad angular del sistema sea distinta
a cero se tiene que al menos una de las derivadas de los dngulos de Euler es distinta
de cero y por lo tanto se tendra al menos un angulo de Euler variante en el tiempo.
Para poder obtener un movimiento circular se realiza el cambio de variable en el
MVE en lo que respecta a las ecuaciones de la derivada de la posicién propuesto en

I3].

El cambio de variable en cuestion con-
k siste en expresar la posicién (exclusiva-
d mente para los movimientos circulares) en
la base del cuadricéptero. Suponiendo que
el cuadricoptero se encuentra realizando
un movimiento tal que su proyeccién so-
I bre el plano horizontal (z = 0) es circu-
I L= . lar, se puede describir la posicién en todo
momento tomando como origen el centro
de dicho circulo. Como se observa en la
figura la posicién en dicho plano se
puede expresar como —Rj'l. Donde R, es
el radio del circulo y fl es un vector de la
base que se obtiene al realizar la primera
rotacién de Euler definida en B.12] Multi-
plicando el vector —Rj; por la matriz cambio de basequHf definida en se
obtiene la posicién expresada en el sistema S,. Como j; es invariante frente a la
rotacién HZ, alcanza con multiplicar dicho vector por Hy obteniendo asi:

Figura 13.1.: Vuelo en ciculo

0
F,=—Hih = —R [ cost (13.12)
—sin

Al expresar la posicién con este cambio de variables se obtiene la independencia de
la misma respecto de dos de los tres anglos de Euler: ¢ y 6. En lo que respecta al
angulo ¢ la independencia de esta variable no aporta absolutamente nada ya que
para que el movimiento circular a velocidad constante sea posible dicho angulo debe
ser cero. La razon es que si el angulo fuese diferente a cero se tendria una componen-
te de la fuerza en la direccién tangencial al circulo, y por lo tanto una aceleracién
en dicha direccién.

2Esto es debido a que se elige que el vector 14 sea tangente a los circulos descriptos. El razonamien-
to es andlogo si se desea que el vector j, sea tangente al circulo, en este caso debe expresarse
la posicon del sistema como Riq
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13.2. Puntos de operacion

La independencia respecto de # en la posicion es un paso fundamental para lograr
el vuelo en circulos ya que las unicas ecuaciones del MVE que dependen de
esta variable son las que refieren a la derivada de la posicién. Por lo tanto, serd po-
sible desarrollar un nuevo MVE independiente del angulo de Yaw.

Interesa ahora derivar la posiciéon para terminar de completar el modelo del sis-
tema. Dado que la posicion se encuentra expresada en el sistema del cuadricéptero,
se tiene que:

Uq:%:Wjqu X T (13.13)
y por lo tanto:
Tq Vgy — Way Zq T Wa.Yq
Yo | = | Vg, — Wa.Tq + We, 2 (13.14)
Zq Vg, — W, Yq T Wq, Tq

Este modelo permite realizar el control basado en técnicas de control lineal para
trayectorias circulares en planos tales que z = cte.

Es fundamental aclarar que las ecuaciones derivadas hasta aqui seran utilizadas
exclusivamente para la linealizacién del sistema y no para el control. Para esto
ultimo se continuara utilizando el modelo de [3.53] El movimiento circular queda
determinado exclusivamente por dos pardmetros: la velocidad (V;) y la velocidad
angular (6’), estos seran considerados conocidos ya que es trabajo del generador de
rutas o del usuario determinar que movimiento se desea realizar. Se desea determinar
once parametros: siete de las doce variables de estado (No interesa fijar ni dngulo
de Yaw ni la posicién y ya fue determinado que ¢ = 0) y las cuatro velocidades
angulares de los motores. Se deben tener en cuenta las restricciones establecidas en
sobre las derivadas de las velocidades del centro de masa y de las velocidades
angulares. En lo que respecta a las derivadas de los angulos de Euler se debe cumplir
que ¢ = ¢ = 0, ademds 6 debe ser igual al valor impuesto. De ¢ = 0 se deduce
trivialmente que w,, = 0

Para cada instante se tendra un angulo de Yaw distinto, por lo tanto la velocidad
horizontal a cada instante tendra una direccion distinta, y su modulo sera constante.
Sin pérdida de generalidad podemos considerar la situacién evaluando 6 = 0

Vg, + Vg, SINY Vi
Vg, COSY — vy, siny | = | 0 (13.15)
Vg, SINY + v, cos Y 0

De la imposicién de dicha condicién surge:

Vg, = —tan*y v, (13.16)

qy

La solucién de dicha ecuacion es: v,, = 0, y por lo tanto v,, =0y v,, = V7.

La solucién trivial ¢» = 0 no es de interés para el vuelo en circulos ya que, si se
impone dicha condicién es imposible producir una fuerza en algtin sentido distinto
que segun la vertical, no pudiéndose realizar una fuerza centripeta necesaria para
lograr un movimiento circular.
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13. Linealizacién y puntos de operacion

Resta por determinar tres de las variables de estado (v, w,, y wg.) y las velocidades
angulares de los motores, para lo cual se utilizaran las siete ecuaciones restantes del
modelo fisico. El sistema no sera resuelto en forma analitica, sino en forma numérica
a la hora de planificar la trayectoria.

Hasta aqui se han definido tres tipos de trayectorias, desde las cuales es posible
definir y entender el comportamiento del cuadricoptero desde el “mundo” del con-
trol lineal, lo que significa un paso fundamental en camino de lograr controlar el
cuadricoptero. Las trayectorias definidas ofrecen una amplia gama de posibilidades,
ya que concatenando las mismas se pueden obtener practicamente cualquier movi-
miento, a excepcion de maniobras que involucren variaciones en mas de un angulo
de Euler a la vez. El subconjunto de trayectorias con el que se puede trabajar es
considerado ampliamente satisfactorio y por ende se da por concluido el analisis
sobre los puntos de operaciones y la linealizacion del sistema.
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CAPITULO 14
DISENO DEL CONTROLADOR

Dentro del “mundo” del control lineal, existen diversas técnicas que permiten
alcanzar el objetivo trazado de lograr que el cuadricéptero siga alguna de las tra-
yectorias especificadas en el capitulo [I3] Algunas de las técnicas mds utilizadas
se centran en el diseno de controladores PIDE] 0 LQRE|. Ambas técnicas presentan
ventajas y desventajas. En el trabajo realizado en [3] se propone el control de un
cuadricoptero utilizando un controlador PID. La gran mayoria de controladores en
aplicaciones industriales son de este tipo, la principal ventaja que presentan es que
se trata de un diseno que tiene una estructura simple y es adecuado para la gran
mayoria de procesadores ya que el costo computacional del mismo es practicamente
nulo. El concepto principal es que la sefial de entrada a la planta es una funcién del
error entre el estado deseado y el estado estimado.

de(t)
dt

u(t) = Kpe(t) + Ky /t e(T)dr + Ky (14.1)

donde e(t) = X, — X , siendo Xy el vector de estados deseado y X el estado esti-
mado.

En [3] se limitan las trayectorias a trayectorias de hovering. En ese supuesto, se
realizan algunas aproximaciones que permiten reducir el sistema fisico a las siguientes
ecuaciones

3 g+ (cos pcosp)

12; U

L = Fict (14.2)
v Iy

f o

zz

Donde Uy,U,,Us y Uy son combinaciones lineales de los cuadrados de las velo-
cidades angulares de cada motor. En este caso se puede tratar cada variable por
separado, ya que cada variable es afectada por una sola entrada, siendo relativa-
mente sencillo determinar las constantes K,, K; y K, en funcién de donde se desea
ubicar los polos del sistema realimentado. Con esta estrategia se pierde la posibilidad
de controlar las otras 8 variables de estado, limitandose entonces a un cuadricoptero

!Proporcional, integral y derivativo
2Linear quadratic regulator
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14. Diseno del controlador

que puede realizar exclusivamente movimientos en la direccién vertical y giros en
torno a su eje vertical.

Si se intenta controlar el sistema de interés en este trabajo utilizando esta técni-
ca, surge el problema de determinar al menos una matriz de realimentacién (si se
trabaja solamente con un controlador proporcional) de 12 x 4, es decir que se deben
determinar los 48 elementos de la matriz de forma de lograr que la respuesta del
sistema sea la deseada. Esta tarea no resulta sencilla, ya que es extremadamente
dificultoso comprender exactamente la influencia de cada parametro de la matriz de
realimentaciéon en la ubicacion de los polos en el sistema realimentado incluso para
asegurar algo elemental y necesario como la estabilidad del sistema.

Por dicho motivo se opta por explorar el camino propuesto por otros trabajos como
[14], donde la técnica elegida para realizar el control del cuadricéptero es LQR.

14.1. Conceptos generales sobre LQR

Sea el sistema realimentado de la figura , con X(t) € My el vector de
estados del sistema y U(t) € M,,x1 las entradas. r es el setpoint a partir del cual,
multiplicando por dos matrices adecuadas pueden obtenerse los valores deseados de
entrada U* y de las variables de estado X*. El objetivo planteado es el de obtener
una matriz de realimentacién K para el sistema utilizando la técnica de LQR.

N
J\ -
& z* + u
F (N K

r = Ax + B
+74 +\./ T (i u

Figura 14.1.: Sistema realimentado

El problema de encontrar un regulador 6ptimo de horizonte infinito se puede
plantear de la siguiente forma: Se trata de encontrar la matriz de transferencia C'(s)
que minimice la siguiente funcién de costo:

Jron = /0 T X'(H)OX (1) + U () RU()dt (14.3)

Donde @) y R son matrices simétricas definidas positivas de dimensiones n X n y
m X m respectivamente.

El primer término de la integral corresponde a la energia de los estados controla-
dos y el segundo a la energia de la senal de control. En funciéon de como se escogen
las matrices () y R, se obtienen resultados distintos. Por ejemplo si la norma de @)
es pequena la forma mas efectiva de reducir Jrgr es utilizar senales de control de
norma pequena a expensas de tener grandes variaciones en los estados controlados.
Si bien existen diversos métodos para determinar las matrices () y R, gran parte del
trabajo es iterativo y se realiza a ensayo y error.

132



14.2. Consideraciones particulares respecto del sistema a controlar

En la version de realimentacién de estados del problema LQR se asume que se
disponen de medidas de todas las variables del vector de estados. En este caso, el
controlador 6ptimo LQR es una matriz de ganancia K tal que:

U(t) — U(t) = —K(X(t) — X*(t)) (14.4)

Donde K € M,,«,. Para el caso bajo analisis se tiene que:

K=R'B'P (14.5)

Donde P es la solucién a la ecuacién algebraica de Riccati.

ATP+PA—PBR'B"P+Q =0 (14.6)

La propiedad escencial del controlador LQR es que la respuesta del sistema en lazo
cerrado es asintoticamente estable, es decir que la parte real de los valores propios
de la matriz A — BK es negativa, mientras se cumplan las siguientes condiciones:

s E] sistema es controlable

s F] sistema es observable

14.2. Consideraciones particulares respecto del
sistema a controlar

Como se explico en capitulos anteriores, se tiene una nueva estimacién del vector
de estados cada un cierto tiempo TEL lo cual nos permite realizar acciones de control
con esta misma tasa de muestreo.

Al tener un tiempo de respuesta rapido (en relacién a las constantes del sistema)
se podria resolver el problema utilizando la técnica de control LQR pensando en
un sistema continuo, por mas que el sistema sea discreto. Los algoritmos de de-
terminacién de la solucién a la ecuacién algebraica de Riccati méas sencillos que se
encontraron corresponden a la solucién de la formulacién discreta del problema plan-
teado en [I4.3] Por otra parte, dicha formulacién corresponde al caso en el cual se
trabaja con un horizonte infinito, es decir se busca alcanzar un determinado punto
de operacion y el setpoint no sera modificado. Estrictamente, esta no es la situacion
que se presenta dado que es de interés concatenar diversas trayectorias, por ende el
punto de operacion si debe ser modificado, sin embargo se puede suponer que cada
trayectoria se realizara por un tiempo ampliamente superior al tiempo del transito-
rio entre dos trayectorias. Por dicho motivo, aproximar el problema a un problema
de horizonte infinito es acertado ya que simplifica enormemente la formulacion del
problema.

14.2.1. Discretizacion del sistema

Como se explico en el capitulo [13]se trabaja con tres tipos de trayectorias: hove-
ring, vuelos en linea recta y circulos. En cada uno de estos casos se tiene un sistema

lineal de la forma _
X =AX 4+ BU (14.7)

3El periodo elegido en la implementacién final es de 10ms.
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14. Diseno del controlador

La forma que toma el sistema continuo al ser convertido a tiempo discreto es:
X1 = X +T'U (14.8)

donde:
Ts
b=l T = / e**dsB (14.9)
0

Estas relaciones surgen de discretizar el sistema considerando muestreadores de
érden cero. Por més detalles de este proceso puede consultarse [15].

El problema de encontrar un regulador 6ptimo también puede ser planteado en
un sistema discreto si reescribimos la ecuacién 4.3l

Jpror = »_ X{ QXy + UL RU; (14.10)
0

En el trabajo realizado en [I4] se propone un algoritmo iterativo para obtener
la matriz de realimentacién que minimiza Jprgr. Se compar6 este algoritmo con
la funcion lgrd de MatLab obteniéndose resultados similares con ambos. Por dicho
motivo se opté por reproducir exactamente el algéritmo de [14].

14.2.2. Agregado de integradores

El esquema de la figura funciona a la perfeccién en el caso en que la ca-
racterizacién del sistema sea perfecta. Los valores de setpoint fueron determinados
analiticamente en funcién de los parametros determinados, de forma que por ejem-
plo, para la trayectoria de hovering la velocidad angular de los motores es aquella
que produce una fuerza igual al peso del sistema. Errores en la caracterizacion del
sistema llevan a que el punto (o trayectoria) de equilibrio no sea alcanzable. Bajo la
hipétesis que el valor de w* para la trayectoria de hovering es inferior al realmente
necesario para mantener al sistema en reposo y que inicialmente X = X* la fuerza
de empuje no es suficiente para mantener al sistema en equilibrio, por lo tanto la
posicion vertical disminuye. La realimentacién proporcional produce un aumento en
la velocidad angular de los motores hasta que para cierto valor de altura la entrada
al sistema es aquella que produce el equilibrio. En este caso se obtiene un nuevo
punto de equilibrio distinto al deseado. En el ejemplo considerado se obtiene una
altura inferior a la deseada.

Realizando diversas pruebas se ha comprobado que segtn el nivel de bateria dispo-
nible un mismo comando I2C' corresponde a distintos valores de velocidad angular.
Para resolver este problema se plantea el camino de medir el voltaje en la bateria
durante el vuelo, sin embargo este camino no parece practico ya que se deberia ca-
racterizar la relacién entre velocidad angular y comando I2C' para todo el rango de
voltajes en que la bateria puede operar. Este camino no parece pertinente, quedando
incluso sujeto a la exactitud con la cual se realizan las medidas.

Surge entonces la necesidad de agregar al controlador cierta robustez frente a
errores de caracterizacién del sistema o frente a variaciones del mismo, por ejemplo
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14.3. Controlabilidad y observabilidad

la tensién de la baterfa o un cambio en la masa del sistemal] Esto dltimo es fun-
damental si se planea utilizar el cuadricoptero por ejemplo para transportar alguna
carga util.

Figura 14.2.: Diagrama de bloques final uilizado

El camino a explorar es el de agregar un bloque integrador. El esquema del con-
trolador es ahora el de la figura|14.2| Para explicar la utilidad del mismo, se contintia
razonando con el ejemplo de una trayectoria de hovering en la cual w* estd subes-
timado. En dichas condiciones se obtiene un nuevo punto de equilibro con altura
inferior a la deseada. Si se realimenta la integral de la diferencia de altura se tiene
una entrada que aumenta con el tiempo hasta que la diferencia de altura sea cero.
En este punto el término correspondiente a la integral de la diferencia de altura se
mantiene constante en un valor positivo y el término correspondiente a la realimen-
tacion proporcional es cero, compensando el error en el modelado.

El agregado de un bloque integrador se puede entender como una ampliacion del
vector de estados. La salida del bloque integrador verifica que X; = X. Donde X;
corresponde a los estados integrados. La dindamica del sistema puede ser escrita de

la siguiente forma:
X A0 X B
(2)-(ao)(5)-(0)r

En la ecuacién [14.11] lo que se obtiene es un nuevo sistema lineal de mayor di-
mensién. Lo que se busca es encontrar una matriz de realimentacién para el sistema

[[4.11] minimizando la funcién de costos definida en [14.101

14.3. Controlabilidad y observabilidad

Los conceptos de controlabilidad y observabilidad son fundamentales para asegu-
rar la estabilidad del sistema en lazo cerrado controlado con la técnica de LQR.

Sea el sistema lineal representado por la ecuacion [14.12;

X = AX + BU

Y =CX+ DU (14.12)

4Para realizar pruebas se disponen de baterfas de diverso tamafio (y peso), no parece practi-
co modificar constantemente la masa del sistema segun la bateria con la que se realiza una
determinada prueba.
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14. Diseno del controlador

donde A € M, xpn, B € Mysm, C € My, v D € My,
La matriz de controlabilidad S € M,,xnm se define como:
S=[B AB A*B .. A"'B] (14.13)

El sistema es controlable si y solo si el rango de S es n.
La matriz de observabilidad V' € M, «,, se define como:

CA
CA?

v=| (14.14)

C«Anfl

El sistema es observable si y solo si el rango de V es n.

El sistema bajo estudio es originalmente no lineal. En el capitulo [L3|se estudié en
torno a que trayectorias se puede aproximar el problema de controlar el cuadricopte-
ro por el problema de controlar un sistema lineal invariante en el tiempo. Si bien no
todas las trayectorias son posibles, el conjunto de trayectorias es infinito. Notar que
por ejemplo dos vuelos en linea recta a dos velocidades distintas son, en realidad,
dos trayectorias distintas. Evidentemente, es imposible evaluar las condiciones de
controlabilidad y observabilidad para todos los casos. Sin embargo, se puede evaluar
en algunas trayectorias y confiar en que para las trayectorias no testeadas el resul-
tado sea el mismo.

En una primer aproximacion se analizaron diversas trayectorias para el sistema
lineal sin los estados agregados correspondientes a la inclusiéon de integradores. Las
matrices de controlabilidad y observabilidad para todas las trayectorias testeadas
son de rango 12. Esto implica que los controladores que surgen de la técnica de con-
trol LQR son estables. Sin embargo es de interés, por los motivos presentados en la
seccién anterior, poder agregar al controlador una dependencia del pasado (integra-
dores), esto implica cuestionarse que estados integrados pueden ser incluidos en el
sistema manteniendo la condicién de controlabilidad. La condicién de observabilidad
se cumple trivialmente ya que siempre se tiene una estimaciéon de las integrales de
los estados.

Los tnicos estados que pueden integrarse sin perder la controlabilidad del sistema
son las tres posiciones (z,y,z) y el dngulo de Yaw (#). En resumen, el vector de
estados controlados es el siguiente:

T
X = ( r,Y, 2, ,l/}u 2 97 Vg UQy7 ququzawqya Wa» I, Y15 21,5 0[ ) (1415)
Observabilidad y controlabilidad pueden ser testeadas ejecutando en MatLab:

» rank(obsv(A,C));

» rank(ctrb(A,B));
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14.4. Matriz de realimentacion

Las funciones obsv y ctrb computan las matrices de observabilidad y controlabili-
dad respectivamente. Si el rango de las mismas es igual a n el sistema es observable
y controlable. En la documentacién de MatLab se aclara que la funcién obsv no
es siempre adecuada para realizar este test, se recomienda la funcién obsvf. Es-
ta funcién devuelve una descomposicién en estados observables e inobservables, la
transformacién necesaria para obtener dicha descomposicién y un vector k que con-
tiene la cantidad de estados observables identificados en cada iteracion. La suma
de dicho vector resulta en la cantidad de estados observables. Se debe ejecutar en
MatLab:
= [ABAR,BBAR,CBAR,T,k] = obsvf(A,B,C);

s sum(k);

14.4. Matriz de realimentacion

Como se explicd anteriormente, la matriz de realimentacién es obtenida numéri-
camente gracias al algoritmo presentado en [14]. Dicha matriz depende del sistema
lineal con el cual se representa cada trayectoria. Por lo tanto para cada trayectoria
se debe calcular una nueva matriz de realimentacién. Lo fundamental es entonces
determinar adecuadamente las matrices () y R presentadas en de forma de
obtener trayectorias adecuadas. Estas matrices fueron determinadas en forma itera-
tiva, modificando los parametros hasta obtener un comportamiento satisfactorio en
cuanto a tiempos de respuesta y robustez.

Se entiende que los pardametros fundamentales a controlar son los angulos de Euler,
si el control sobre estos no se hace en forma rapida la performance del sistema puede
verse afectada. Las condiciones de vuelo determinadas dependen de que los dngulos
de Pitch y de Roll se encuentren perfectamente ajustados. A modo de ejemplo
si estos angulos no son nulos se tiene un sistema que acelera indefinidamente en
alguna direccion. Por lo tanto parece importante darle un peso superior al control
de estas variables de estado respecto a las restantes. Las matrices de realimentacion
se construyen a partir de una matriz () diagonal, cuyos elementos son:

diag(Q) = {1,1,1,10%,10% 10% 1,1,1,1,1,1,1,1,1,1} (14.16)

0,1 0 0 0

0 01 0 O
E=| 0 0 o1 o (14.17)
0 0 0 01
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CAPITULO 15

SIMULACIONES REALIZADAS SOBRE
EL CONTROLADOR

El objetivo de la presente seccién es el de analizar el desempeno del controlador.
En primer lugar se realiza un estudio en lo que respecta a la respuesta al escalén
para las tres trayectorias definidas en el capitulo [13] luego se analiza el comporta-
miento del sistema frente a medidas con ruido simulado para finalmente estudiar
el desempeno del controlador frente a errores y no idealidades en el modelado del
sistema.

En lo que respecta al analisis de la respuesta del controlador ante la presencia de
ruido en las medidas se utilizara la funcién del simulador desarrollado que permite
agregar a cada estado un ruido que cumple con el siguiente modelo:

n; = A; cos(wt) + (s, 0;) (15.1)

Donde (1, 0;) es un ruido gaussiano de media p; y de desviacion estandar o;.

15.1. Respuesta al escalon

Esta seccién se centra en el analisis de las respuestas al escalén de los tres tipos
de trayectorias. En esta seccion no se consideran medidas con ruido, es decir que se
conoce el estado a la perfeccion.

15.1.1. Trayectoria de hovering
Desplazamientos en la direccion vertical
Se consideran condiciones iniciales nulas. Se fija como setpoint:
» Prueba 1: 2, =0m; y,=0m; z;=1m; 0=0?
» Prueba 2: 2, =0m; y,=0m; 2z,=10m; 6 =0

No se aprecian variaciones en ninguna de las variables de estado excepto en la
posicion vertical (z) y en la velocidad v,,. La respuesta al escalén para las pruebas
uno y dos se muestran en la figura [15.1]
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15. Simulaciones realizadas sobre el controlador
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Figura 15.1.: Respuesta al escalén en la altura

El tiempo de rise de ambas respuestas al escalon es considerado ampliamente sa-
tisfactorio. El sobretiro obtenido es superior a lo deseable, siendo aproximadamente
un 40 % del valor en régimen. El mismo puede reducirse otorgando un peso menor
en la matriz a los términos asociados al estado integrado de la altura. Esta
modificacién produce a la vez que el controlador se comporte considerablemente
peor frente a variaciones en el sistema. Esto sera analizado con mayor detalle en
la seccién [15.3] Existe un compromiso entre los fendmenos descriptos, la matriz de
realimentacién escogida busca contemplarlos a ambos determinando un valor consi-
derado como 6ptimo. Otra forma de reducir el sobretiro es acotar tanto el paso de
integracion como la integral en si. Este ajuste se realizard en la practica, quedando
por fuera de las simulaciones.

En la figura se observa la velocidad angular de uno de los motores para el
escalén de altura 10m. Se observa que en los instantes iniciales la velocidad angular
de uno de los motores alcanza un valor cercano al maximo (387rad/s), por lo tanto
no se puede asegurar el perfecto funcionamiento para escalones de mayor altura. Por
otra parte se observa en ambas pruebas que una vez alcanzado el valor objetivo se
mantiene perfectamente.
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Figura 15.2.: Velocidad angular del motor 1 durante un escalén de altura 10m
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15.1. Respuesta al escalon

Desplazamientos en la direccién horizontal

Partiendo de condiciones iniciales nulas excepto la altura donde se considera z =
3m, se fija el siguiente setpoint:

" 2, =5m; y,=0m; z,=3m; 60=0;

En la figura se observan las cardcteristicas mas importantes de la trayecto-
ria. Para lograr un desplazamiento en alguna direccién horizontal el cuadricéptero
debe realizar al menos un giro segin los dngulos de pitch o roll. Esto se observa
claramente en la figura [I15.3al Este giro produce una variacién en la altura. Para el
caso considerado, la maxima variacion es cercana a los 40cm, valor que se considera
aceptable. Para mayores escalones en la direccion horizontal se observan variaciones
de altura no deseables. Por otra parte en lo que respecta a la respuesta al escalon
en la direccién i; se tiene un tiempo de rise y un sobretiro muy similar que en el
caso del escalén vertical.

En resumen, el controlador disenado se comporta adecuadamente para la condi-
cién de hovering. Cabe recordar que la linealizacion realizada para dicha trayectoria
supone el reposo del sistema y los desplazamientos no se encuentran a priori contem-
plados en dicha trayectoria. El controlador disenado permite algunos desplazamien-
tos con un buen tiempo de respuesta. Para desplazamientos de mayores distancias
se debe trabajar con rectas o circulos.
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k= . L .
ey
Sl :
z 3tm 171s
2
1ps -t - - e - st
A S S ,Emf/nmlyalc! enrggimen_ __|
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(a) Ejes solidarios al cuadricéptero (b) Posicién segtin iy (¢) Altura en m

a lo largo del tiempo

Figura 15.3.: Escalén de 5m en la direccion horizontal

15.1.2. Vuelo en linea recta

Partiendo de condiciones nulas se impone un escalén de 5m/s segin Zq. Para
alcanzar un velocidad superior a la inicial en la direccién fq es necesario que el
cuadricoptero modifique su angulo de pitch. Esto produce que la fuerza neta en la
direccién vertical sea inicialmente inferior a la necesaria para mantener el equili-
brio, produciendo asi un descenso en la altura. Para que el resultado obtenido sea
aceptable dicha modificacion no puede ser significativa. Del mismo modo se busca
que el valor de velocidad en régimen se alcance en un tiempo razonable, asi como
se busca que el sistema sea capaz de seguir en posiciéon a la integral de la velocidad
de setpoint. En la figura [I5.5] se observa la altura del sistema, la velocidad en la
direccién Zq y la posicién del cuadricéptero segin ;.
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el controlador
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La respuesta del sistema es rdpida, alcanzando el 90 % del valor de régimen en
0,54s, asimismo como puede observarse en la posicién se sigue de forma muy
acertada. Para poder seguir la posicion es necesaria la presencia de un sobretiro
en la velocidad. Finalmente cabe observar que la maxima variacién en la altura es
cercana a los 40cm, valor que se considera aceptable.

15.1.3. Vuelo en circulos

Para verificar el correcto comportamiento del controlador en trayectorias circula-
res se realiza una simulacién partiendo del reposo, con x =y = 0m y z = 3m. Se
desea realizar un circulo a velocidad angular 0,2rad/s y con velocidad tangencial de
Im/s. Estas condiciones dan origen a un circulo de radio 5m ya que V' = wR. En la
figura puede observarse el resultado arrojado por la simulacién para la proyec-
cién en el plano horizontal de la posicién, mientras que en la figura [15.5d se observa
la altura del sistema. Los resultados arrojados por la simulacion son ampliamente
satisfactorios puesto que la trayectoria descripta es un circulo perfecto de radio 5m
una vez que se alcanza el régimen. En la figura se presenta la norma de la
proyeccion horizontal de la posicion. Se observa que el tiempo en que se alcanza el
valor de régimen es inferior a los 20 segundos, teniendo un error maximo de la norma
del orden del 5%. Adicionalmente en la figura se observa que la altura no se
modifica mas de 4cm.

Los resultados observados hasta el momento aseguran el buen comportamiento
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15.2. Robustez frente a la presencia de ruido de medicion

del sistema en situaciones ideales en las cuales se conoce el estado exactamente (no
hay ruido de medida ni errores) y donde el sistema se comporta exactamente de
acuerdo al modelo realizado.

15.2. Robustez frente a la presencia de ruido de
medicién

Hasta aqui se han evaluado las caracteristicas del controlador disenado en situa-
ciones en las cuales se conoce exactamente el vector de estados, evidentemente la
situacion de vuelo real no se corresponde con esta idealidad. Las medidas realizadas
tienen ruido intrinseco, muy superior a los considerados en las pruebas de calibracion
y caracterizacién de los sensores. El aumento de este ruido se debe principalmente
a las vibraciones mecanicas que introducen los motores.

Resulta fundamental conocer en forma aproximada el comportamiento de los rui-
dos de medida. Con dicho fin se realiz6 una prueba de vuelo en la cual el cua-
dricoptero estaba sujeto por arriba y por debajo quedando imposibilitado de realizar
movimientos. Se comandaron los motores a la velocidad de hovering. En la presente
seccion se presentan los parametros de la ecuacion que mejor ajustan el ruido.
Si bien se podria haber realizado dicho ajuste utilizando minimos cuadrados, al me-
nos para la parte del ruido no aleatorio, se optd por realizar dicho ajuste en forma
iterativa.

Dado que los dngulos de pitch y de roll se obtienen directamente con los ace-
lerémetros, los ruidos asociados a ambas medidas son idénticas. Por dicho motivo
consideraremos un solo ruido replicado en ambas variables. El simulador ofrece la
posibilidad de agregar ruido en todas las variables, sin embargo no se realizard un
analisis para cada una de las variables afectada por el ruido. Seran presentados los
resultados en lo que respecta a los angulos de Euler dada la importancia que tienen
los mismo en el global del sistema, se analizard ademas como afecta el ruido de
medida a una velocidad angular y a la altura.

Finalmente cabe aclarar que se espera que los ruidos obtenidos sean independien-
tes del tipo de trayectoria realizada. Se analiza la performance del controlador ante
medidas ruidosas exclusivamente para la trayectoria de hovering.

15.2.1. Hovering

De acuerdo al ruido presente en las medidas de los angulos de pitch y de roll
obtenidas de los sensores en situacion de vuelo, que es mayormente mecanico debido
a las perturbaciones de los motores, se escogen los siguientes parametros:

» Aoy = 0,05°
v w;, = 270,03rad/s

" Oroll = 67050
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15. Simulaciones realizadas sobre el controlador

" fhroll = 0,27°

En la figura pueden compararse los ruidos obtendidos en la “situacién de
vuelo” descripta anteriormente y el ruido en la simulacién. Asimismo, en la figura

puede observarse como, a pesar de la gran presencia de ruido, la variable de
estado de interés se mantiene controlada muy cercana al valor deseado. El valor

maximo y minimo de roll alcanzados son 6,48° y —6,41°.

En la figura se observan tres amplitudes de ruido bien marcadas. La primera
corresponde a las medidas con los motores apagados, la segunda a partir del segundo
20.5 donde los motores operan a velocidad minima (109 rev/s) y la tercera a partir
del segundo 34 donde la velocidad angular de los motores es igual a la velocidad de
hovering. El andlisis se centra exclusivamente en esta tercer etapa.

60 T T T T T T T 80

—— Roll medido
60 —Roll

= o =

Q Q

@ @
-20
_40
7600 1‘0 2‘0 3‘0 4‘0 5‘0 6‘0 7‘0 80 0 16 éO 3‘0 40 56 6‘0 70

t(s) t(s)
(a) Medida del angulo de Roll en “situaciéon de  (b) Ruido de Roll simulado y Roll efectivo

vuelo”

Figura 15.6.: Ruidos de Roll

El angulo de Yaw se determina ademas utilizando la lectura del magnetometro,
por dicho motivo se separa el andlisis de su ruido de los restantes angulos de Euler.
En este caso los parametros de ruido utilizados son:

Ayaw = 0,23°

Wyaw = 2m0,07rad/s

Oyaw = 20
" fyaw = 0

En la figura [15.7] puede observarse como, a pesar del ruido en la medida el con-
trolador se mantiene robusto apartandose del valor objetivo 0,96° en el peor de los
casos. El resultado en lo que respecta al control de la velocidad angular del sistema
es similar. En la figura pueden observarse las gréaficas de los ruidos medido y
simulado, ademas de la velocidad angular simulada. Se trabaja en este caso con la
velocidad angular w,, . Los pardmetros de ruido escogidos son:

= A, =0,03/s
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15.2. Robustez frente a la presencia de ruido de medicion
" Wy, = 270,03rad/s
= 0, =0,64°/s

.’LLWQI:O

—— Yaw medido
—Yaw

Al

Yaw ()
Yaw ()

Z;S 4‘0 4‘5 50 55 éO és 7‘0 ) 0 16 26 I;O 46 56 éO 70
t(s) t(s)

(a) Medida del dngulo de Yaw en “situacién de  (b) Ruido de Yaw simulado y Yaw efectivo

vuelo”
Figura 15.7.: Ruidos de Yaw
0.6 T T
® medido
0.4
Y
T
A ‘
\-;_x 02 1
~0.4
-0.6
-0.8 ; ; ; ; ; ; ; ! ; ; ; ; ; ;
10 20 30 40 50 60 70 80 0 10 20 30 40 50 60 70
t(s) t(s)
(a) Medida de wgq, en “situacién de vuelo” (b) Ruido de w,, simulado y w,, efectivo

Figura 15.8.: Ruidos de wy,

Los ruidos observados hasta el momento son preponderamente blancos. Por dicho
motivo es practicamente imposible observar la respuesta del control mas alla de
afirmar que efectivamente no nos alejamos sustancialmente de la posicién deseada.
En el caso del ruido en la altura la situacién es distinta ya que quien juega el papel
mas importante en el ruido es una oscilacién de baja frecuencia. Los pardametros
elegidos para representar dicho ruido son:

= A, =1m
» w, = 270,04rad/s
. 0. =0,34m

s 4, =0,94m
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15. Simulaciones realizadas sobre el controlador

——z medido
—z

Nu\ i
ANM
£ il I 1 Il H\
N4 ! |
2
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0 1‘0 2‘0 3‘0 4‘0 5‘0 6‘0 7‘0 80 _40 16 éO 3‘0 4‘0 56 6‘0 70
t(s) t(s)
(a) Medida de z en “situacién de vuelo” (b) Ruido de z simulado y z efectivo

Figura 15.9.: Ruidos de z

En la figura se aprecia claramente la accién del control ya que para medidas
que superan el valor deseado de setpoint el control actia en sentido contrario, sucede
lo mismo para las medidas que son inferiores al setpoint.

Los ruidos que se han menejado hasta aqui corresponden a las medidas directas
de los sensores. Al realizar la estimacion del estado con filtro de Kalman (ver capitu-
lo se obtendra un ruido sensiblemente inferior al obtenido directamente de los
sensores. Por lo tanto podemos asumir que el sistema se comportara aun mejor de
lo que se evalué en esta seccion.

En lo que respecta al ruido de la velocidad no se puede trabajar simplemente
con las medidas de los sensores ya que no se tiene ninguna medida directa de la
velocidad. Se podria integrar la medida de aceleracion obtenida de los acelerémetros
para obtener valores de velocidad, pero el error introducido en la integracién impli-
can una deriva en la velocidad inaceptable, por lo que no tiene sentido en pensar
esta magnitud con un ruido asociado, excepto que se trabaje con las estimaciéon del
vector de estados.

15.3. Robustez frente a variaciones en el modelo

En este punto se analiza el comportamiento del sistema realimentado frente a
algunas variaciones en el mismo. Al igual que en la seccién anterior se trabaja con
la trayectoria de hovering. Se estudian los dos casos que tienen mas importancia
practica: la variacion de la masa y el hecho de que los motores no son perfectamente
idénticos, causando que sus respuestas al mismo comando i2¢ no sea la misma.

Variacion de la masa

Con condiciones iniciales nulas excepto por la altura que se fija a 3m, se aumenta
la masa del sistema en el orden del 5% ( 100g). En la figura [15.10] se observa la
variacién de la altura por el agregado de masa.
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15.3. Robustez frente a variaciones en el modelo

Altura (m)

5 10 15 20 25 30
Tiempo (s)

Figura 15.10.: Variacion de la altura al agregar una masa adicional de 100g

Westing (m)

o 5 10 20 25 30 o 5 10 20 25 30 0 5 10 20 25 30

15 15 15
Tiempo (s) Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Angulo de roll en funcién del (b) Posicién segtin j (c) Altura en m
tiempo

Figura 15.11.: Diferencia de 15,2rad/s entre las velocidades angulares de los motores
2y 4.

La respuesta frente a la variacién de la masa es buena ya que en aproximadamente
de diez segundos se vuelve a obtener la altura inicial. Adicionalmente la variacién
de la altura es de un metro.

Diferencias entre las velocidades angulares de los motores

En las mismas condiciones que en la situacién anterior se impone que la velocidad
angular del motor 2 cumpla:

wy = wy + 15,2rad/s (15.2)

La diferencia de 15,2rad/s corresponde a la méxima diferencia observada entre las
velocidades angulares de los motores. A priori se espera que esta diferencia produzca
un giro positivo en el dngulo de Roll y un desplazamiento en la direccién —j;. Se
espera también un desplazamiento en la direccion vertical debido a que la fuerza
neta es mayor, ya que continuamos asumiendo que w; = W3 = Wy = Whover-

En la figura [15.11] se observa la variacién de estas tres variables en funcién del
tiempo. La inclusion del bloque integrador es fundamental para poder controlar el
sistema frente a esta variacion en las velocidades angulares de los motores. Sin dicho
bloque el sistema se estabiliza, pero en una posicién diferente de la deseada.
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15. Simulaciones realizadas sobre el controlador

En resumen el controlador disenado se presenta como satisfactorio ya que permite
seguir las trayectorias deseadas con buenos tiempos de respuesta. Por otra parte, su
respuesta frente a medidas extremadamente ruidosas (en la practica se trabaja con
estados mejor estimados) es muy buena, ya que mantiene al sistema en torno al valor
objetivo, aunque evidentemente presenta algunas variaciones debidas al error en la
medida, que son aceptables. Finalmente cabe senalar la robustez del mismo frente
a variaciones en el sistema como ser la masa y una diferencia entre las velocidades
angulares de los motores.

El sobretiro en la respuesta al escaléon parece superior al deseado y es un punto
que debe mejorarse en el futuro si se desea un control mas preciso del sistema. En
esta primer aproximacion al problema los sobretiros presentados son aceptables. La
mayor dificultad que se encontré al intentar reducir el sobretiro es que el sistema
presenta mayores variaciones frente a variaciones de masa o de las velocidades angu-
lares de los motores. Una posibilidad es la de imponer valores mayores en la diagonal
de la matriz R definida en [I4.17] Sin embargo esta solucién implica que el sistema
tenga tiempos de respuesta mas lentos.

La matriz de realimentacion obtenida mediante simulaciones no sera necesaria-
mente la que se utilizard en la practica, pueden existir otros factores no considerados
que lleven a modificar alguno de los parametros hasta aqui elegidos. Sin embargo el
trabajo sobre el simulador ofrece la posibilidad de tener un punto de partida mas
cercano a la solucién definitiva para el control autonomo del cuadricoptero.
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CAPITULO 16
PRUEBAS DEL CONTROLADOR

El controlador disenado se comporta adecuadamente en lo que respecta a las
simulaciones, sin embargo debido a que la caracterizacién del sistema puede contener
errores se procede a realizar algunas pruebas sobre los subsistemas que componen al
sistema global como paso intermedio antes de realizar una prueba de vuelo real. Estas
pruebas son de utilidad para verificar el correcto funcionamiento del controlador
disenado y/o para realizar los ajustes que sean necesarios en el mismo.

16.1. Control de subsistemas Roll y Pitch

Para lograr que el cuadricéptero se mantenga horizontal, es fundamental que el
control sobre los angulos de Pitch y de Roll se comporten de acuerdo a lo esperado.
A modo de ejemplo, es imposible lograr el equilibrio mecanico si dichos angulos di-
fieren de cero. Por dicha razén, previo a realizar pruebas sobre el sistema completo
es necesario asegurarnos que los subsistemas de Roll y Pitch funcionan correctamen-
te. De acuerdo al modelo fisico del sistema desarrollado en B ni el Roll ni el Pitch
son subsistemas independientes entre si, ademas ambos dependen de la velocidad
angular segun Eq. Sin embargo, dichos angulos toman valores cercanos a cero en
las trayectorias de interés, caso en el cual se puede realizar la aproximacion de que
ambos sistemas son independientes.

A continuacion se explicara solamente el funcionamiento para el angulo de Roll,
ya que para Pitch el procedimiento es completamente analogo.

A partir de esta consideracién se
procede a fijar al cuadricéptero sobre
dos guias como se muestra en la figu-
ra[16.1], de forma de eliminar todos los
grados de libertad del sistema excep-
to el angulo de Roll (¢) y la velocidad
angular correspondiente al eje de ro-
tacion de este angulo. Se realizan dos
pruebas: la primera consiste en que el
sistema alcance la posicion de equili-

Figura 16.1.: Dispositivo de prueba de Roll
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16. Pruebas del controlador

brio (¢p = 0), la segunda consiste en alejar al sistema del equilibrio y lograr que
vuelva al punto de equilibrio.

El controlador posee dos términos proporcionales: uno para el angulo ¥ y el otro
para la velocidad angular w,,. Ademds se considera un término integral asociado a
la integral de 1. El modelo de este subsistema es el siguiente:

U 0 10 ¥ 0 0 y
G | = _”Ifff 0 0 wee | +0 1 —1 <w2) (16.1)
Y1 1 0 0 Wy 0 0 4

/ . . . . .

donde by A?"L se calculan a partir de las caracterizaciones realizadas anteriormen-
xrx

te. La matriz Q difiere de la utilizada en las simulaciones ya que el error sistemético

implicaba tiempos de correccién del dngulo mayores a lo aceptable. Se utilizan las

matrices ) y R:

1000 0 0
o= o 1 0o | Rr= ( o > (16.2)
0 0 100 :

la matriz de realimentacién obtenida es la mostrada en la ecuacién [16.3

K:( 38,32 10,78 21,36 )

-38,32 —10,78 —21,36 (16.3)

En la figura se observa la
respuesta del angulo de Roll en la- S ‘ i v —]
zo cerrado, con el setpoint fijo en —— set point
1 = 0. Se observa que el médu-
lo del angulo es siempre inferior a
los 2° a excepcion del arranque y
algin pico aislado. Se puede de-
cir que presenta un error tipico of
de +1°. En este sentido se pue-
de afirmar que el control imple-
mentado es exitoso, ya que logra
el objetivo planteado. Puede ob-

servarse ademas que una vez que ,
el controlador comienza a actuar Figura 16.2.: Angulo de Roll en lazo cerrado

v (rad)

se produce un cambio en el angu-

lo alcanzando un valor cercano a los 5°. Este error es producido por la diferencia
del empuje de los motores frente a una misma orden. El control integral es el en-
cargado de corregir esta diferencia en aproximadamente 2,5 segundos, tiempo que
dependiendo de la aplicacién puede ser o no aceptable. Un dngulo de algunos grados
durante 2 segundos provocara un desplazamiento que puede llegar a ser inaceptable
dependiendo de la aplicacién. Como se sabe que es causado por una no idealidad
sobre el empuje de los motores ante igual comando, es posible evitar este desplaza-
miento inicial muy facilmente con tan solo inicializar al integrador en algin valor
apropiado (distinto de cero). De esta forma se logra un despegue més prolijo ya que
el angulo 1 permanecera todo el tiempo mas cerca de cero.
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16.2. Control del subsistema del Yaw

Ante este tipo de imperfecciones el control proporcional es el encargado de volver
a estabilizar al cuadricoptero, pero lo haréd en algiin otro punto de equilibrio que no
necesariamente es el deseado. Por otro lado es el control integral el encargado de
que el cuadricéptero alcance el equilibrio deseado, que sera probablemente distinto
al equilibrio hallado por el proporcional.

En la figura se puede ob-
servar la diferencia entre utili-
zar un controlador puramente pro-
porcional y un controlador pro-
porcional con una correccién in- o8 AN ]
tegral. El primero no logra co- I \«% W NV
rregir el error sistemadtico debi- ] : |
do a la diferencia en el empuje 1\f ) ]
de los motores alcanzando asi un o}
punto de equilibrio distinto del -3r
set point. El controlador con el e h h e a w
término integral si logra corre- Tiempo (s)
gir este error y el angulo v to-
ma valores en el entorno del set
point.

6 T T T

. —p

Pl

4+ / . u
V‘\ —— set point

3

2

1

0

v (rad)

Figura 16.3.: Angulo de Roll en lazo cerrado

Resulta fundamental entender como
es la respuesta del sistema realimenta-
do para apartamientos considerables res-
pecto del equilibrio. Dicha situacién pue-
de producirse por diversas razones, un
leve golpe de algin agente externo o
una simple turbulencia. En la figura|16.4
puede observarse la respuesta al escalén
0 \/ del sistema en lazo cerrado con angu-
vy lo inicial de aproximadamente 23° y set
e . point 0°. La respuesta del sistema es

muy buena, ya que se logra el valor de

Figura 16.4.: Respuesta al escalén de Roll ¢¢¢ point en aproximadamente un segun-
en lazo cerrado do y la misma presenta un sobretiro del

orden del 10 %, obteniendo un resultado

vy
—— set point

sumamente satisfactorio.

Con este analisis se concluye que la matriz de realimentacion obtenida es adecuada
para controlar el subsistema del angulo de Roll.

16.2. Control del subsistema del Yaw

De manera analoga al caso anterior, es importante verificar el buen funcionamien-
to del control sobre el giro en “z”, para lo cual se utiliza un dispositivo de prueba
que restringe los grados de libertad del cuadricoptero. En este caso se lo sujeta con
una cuerda desde arriba de los cuatro brazos de modo de realizar la fuerza lo mas
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16. Pruebas del controlador

pareja posible, como se muestra en la figura [16.5, El cuadricoptero queda sujetado
colgando horizontal y conserva el libre giro segiin “z” (6). Se setea una velocidad de
hovering inferior a la necesaria para levantar vuelo, de modo que el cuadricéptero
no se eleve y la cuerda quede siempre tensa. Si bien esta diferencia de velocidad
genera diferencias en el comportamiento del sistema, el comportamiento respecto de
la situaciéon de vuelo sera similar. En definitiva resulta una buena forma de verificar

globalmente el comportamiento del sistema realimentado.

El giro en 6 es generado por un
desequilibrio entre los pares ejer-
cidos por las hélices. Si el par
neto de todas las hélices resul-
ta por ejemplo positivo, el cua-
dricéptero realizarda un movimiento
hacia los negativos, equilibrando el
par, como se explica en el capitulo

il

Para la estimacion de 0 se utiliza Figura 16.5.: Dispositivo de prueba de 6

por un lado la integral de la velocidad

angular en el eje “z” y por otro la proyeccion del vector del campo magnético me-
dido sobre el plano horizontal, medidas que son combinadas en el filtro de Kalman.
El dato obtenido del magnetémetro no distingue entre giros de 360°, limitando el
valor al rango [—180° : 180°]. Es necesario entonces realizar un reajuste de la me-

dida deducida del campo magnético para lograr la continuidad en el angulo estimado.

Analogamente a la parte anterior se realizan 2 pruebas, la primera dejando que
el sistema alcance su posicion de equilibrio en 6 = 6,01, v 1a segunda apartandolo
del equilibrio y dejandolo regresar a su punto de set point.

El controlador, tal como sucede con los 2 angulos anteriores (1 y ¢), consta de 2
términos proporcionales, uno para ¢ y otro para w,,, ademés de un término integral
en 0. El subsistema queda descripto por la siguiente ecuacién:

6 010 0 0 0 0 0 o
W =000 wee | 0P| -1 1 -1 1 w2 (16.4)
6, 100 0; 00 0 O °
Wy
En este caso la matriz de realimentacion utilizada es la siguiente:
—48,93 —7,51 —14,73
[ 4893 7,51 14,73 (16.5)

—48,93 7,51 —14,73
4893 7,51 14,73

Los resultados obtenidos se muestran en las siguientes figuras. Se analiza en primer
lugar el comportamiento del cuadricoptero dejandolo en equilibrio, luego se analiza la
respuesta al escalén del subsistema en 6 y por ultimo se compara el comportamiento
si se utiliza o no el término del integrador.
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En la figura [I6.6] se observa la
dinamica del angulo 6 obtenida en
el dispositivo de prueba de la fi-
gura [16.5] utilizando un integra-
dor en dicho angulo. Nuevamente
se puede observar un crecimien-
to al principio que es ocasionado
por las diferencias de las respues-
tas de los motores. Rapidamente
el integrador actia integrando la
diferencia con el set point y corri-
giendo el error cometido. Luego,
en régimen, el angulo en cuestion

16.2. Control del subsistema del Yaw

— 6

87

86

85

i i i i I I i

18 20 22 24 26 28 30 32
Tiempo (s)

Figura 16.6.: Angulo de Theta en lazo cerrado

presenta un error tipico de +2°, lo cual resulta aceptable.

Respuesta al escalon de 6

—6g

6 (grados)

-100

-120 -

-140 -

34 36 38 . 4‘0 42
Tiempo (s)

44

46

Figura 16.7.: Respuesta al escalén de Theta en

lazo cerrado

En la figura se muestra la
respuesta al escalén del dngulo en
cuestion al apartarlo de su equili-
brio aproximadamente 90°. Pue-
de notarse claramente que el cua-
dricoptero vuelve a su equilibrio
en forma satisfactoria en aproxi-
madamente 6 segundos, tiempo
que parece aceptable. Es impor-
tante destacar, de todas formas,
que presenta un sobretiro consi-
derable, alcanzando aproximada-
mente el 66 % del valor del es-
caléon. Si bien es posible mejo-
rar este aspecto, no resulta conve-
niente ya que en ese caso demora

un tiempo sensiblemente mayor en volver al equilibrio. A su vez, el sobretiro en 6
no parece ocasionar problemas de vuelo considerables para la mayoria de las aplica-

ciones.

Por dltimo en la figura [16.8
se evidencia la mnecesidad del
término integral. Mientras que las
diferencias entre los motores que
ocasionan un aumento en el angu-
lo son corregidas rapidamente si
se controla con el término inte-
gral, no ocurre lo mismo al utili-
zar un control solamente propor-
cional. Se puede observar que en
este 1ultimo caso el cuadricoptero
llega a un equilibrio en 6 distin-
to al set point. A su vez el movi-
miento al inicio de dicho angulo

6 con integrador
— 6

— 0 sin integrador 4

16 1‘8 2‘0 22 24
Tiempo (s)

Figura 16.8.: Angulo de Theta en lazo cerrado
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16. Pruebas del controlador

es mayor al utilizar el control solamente proporcional.

Al igual que en el analisis de Roll y Pitch, se concluye que la matriz de realimen-
tacion utilizada es adecuada para controlar de buena forma al angulo Yaw.

En la siguiente seccién se presentaran los resultados del control completo del
cuadricéptero en condiciones de vuelo, extendiendo la matriz a las variables de estado
necesarias para lograr el control deseado.

16.3. Control del sistema completo

En las presentes pruebas el control realizado no incluye realimentacién de la posi-
cién z e y ni de las velocidades vy, y v4y. Lo que se puede esperar con este controlador
es que el sistema adquiera la orientacion y la altura deseada, sin embargo es alta-
mente probable que se produzca un desplazamiento horizontal. Al trabajar con el
GPS se puede obtener una estimacion mas adecuada de la posiciéon y de la veloci-
dad horizontal y se la puede incluir en la realimentacion, obteniendo asi un mejor
controlador.

En la figura se observa la Angulo 0 ]

160

medida y la estimacién de los tres NI

angulos de Euler a lo largo del '

60

tiempo de prueba en una situa- T
., . Angulo ¢ [°]
cion de vuelo. Puede apreciarse

claramente como el valor estima- PV O R RS ey oS L
do de los angulos de Roll y Pitch RSN s § S B 0 8 R LA LA 1
mantienen valores cercanos a ce- Anguloy [

ro. El angulo de Pitch presenta en
los primeros segundos de la prue-

ba un comportamiento oscilatorio | Tompols
debido a la diferenca de empuje
realizada por los motores de ade- Figura 16.9.: Angulos de Euler

lante y atras. Cinco segundos des-
pués de que empieza a funcionar
el controlador (comienza a funcionar en el segundo once) se compensa este desper-
fecto logrando el equilibrio en torno al cero.
Velocidad angular de los motores En el caso del éungulo de Yaw
Adelante Atras —— Derecha] se observa que el mismo aumen-
ta cerca de 20° y luego se co-
rrige, volviendo al valor de set
point. Se observd que algunos mo-
tores no se encuentran perfectamen-
te perpendiculares al plano horizon-
tal del cuadricoptero y la contribu-
cion de cada uno de los motores es
tal que a la velocidad angular de

B e 15 16 17 18 19 2 21 2 2 set point se produce un giro segun
Tiempo [s] k
Figura 16.10.: w de motores q

340

Izquierda

® motores [rad/s]
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16.3. Control del sistema completo

Este desperfecto se corrige con el integrador en el angulo de Yaw. En la figura
16.10f se observa claramente el aumento de las velocidades angulares de los motores
de adelante y atras y la disminucion en los motores laterales.

Integral del error respecto al set point

|| =1 [rad*s]
¢ [rad*s]
6 [rad*s]
z [m*s] 1

13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23
Tiempo [s]

Figura 16.11.: Integrales

En la figura [16.11] se obser-

va como el valor de la integral
del error cometido en el angu-
lo de Yaw aumenta en moédu-
lo hasta que en alrededor del
segundo 19 de la prueba co-
mienza a estabilizarse. Este va-
lor de la integral del error
es el responsable del compor-
tamiento descripto anteriormen-
te.

El integrador permite también
explicar la compensacion de la di-
ferencia de empuje entre los mo-

tores de adelante y atrés. Recordamos el comportamiento oscilatorio del angulo de
Pitch en los segundos iniciales de la prueba de vuelo, donde presentaba un offset
positivo. La explicacién de este fendémeno es que el empuje del motor de atras es
mayor que el de adelante. En la figura se observa como la integral del error
en el dngulo de Pitch (¢) disminuye, confirmando la observacién anterior. A su vez
en la figura se observa que existe una diferencia en las velocidades angulares
seteadas en los motores en cuestién. Se fija un valor mayor para el motor de adelante
que para el de atras a fin de compensar este efecto. Sucede algo similar aunque en
menor medida para el dngulo de Roll (¢) y los motores laterales.

gy [rad/s]

g, medido o, estiamdo

04 L L L L L |

18
Tiempo [s]
gy [rad/s]

g, medido o, estiamdo

- L L L L L i

Tiempo [s]
g, [rad/s]

.+ O, medido 0, estiamdo

18
Tiempo [s]

Figura 16.12.: Velocidades angulares del

cuadricéptero

En lo que respecta a las veloci-
dades angulares del sistema pue-
de observarse que en los tres casos
las mismas se encuentran en valo-
res cercanos al cero. En los prime-
ros segundos se obtienen algunas
variaciones fundamentalmente en
Wqy Y Wy Este resultado se condi-
ce con lo observado anteriormen-
te. Incluso se observa que el anda-
miento de las curvas de velocida-
des angulares se corresponde con
la derivada de los angulos de Eu-
ler, por lo que estos resultados se
adecuan perfectamente a lo espe-
rado.

A partir de los resultados analizados hasta el momento se puede asegurar que
el control realizado sobre el subsistema de los angulos de Euler y las velocidades
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angulares del cuadricéptero en situacién de hovering es satisfactorio. Volvemos a
hacer énfasis en la importancia de este subsistema ya que es aquel que garantiza la
estabilidad del cuadricéptero. Errores en la posicion pueden no ser tan importantes
ya que si no se logra una posicién determinada pero se alcanza una cercana, el re-
sultado global puede ser satisfactorio en una amplia gama de aplicaciones. Este no
es el caso del subsistema de los dngulos (fundamentalmente el de los dngulos de Roll
y de Pitch). Errores en estos dngulos producen la deriva del sistema o incluso que
el sistema no pueda mantenerse en vuelo.

] 7 Por tltimo se centrara la aten-
cion en analizar la altura. En la
presente prueba se establece co-
mo valor objetivo de la altura
1,5m. En la figura se obser-
va que el valor objetivo es alcan-
zado en aproximadamente cinco

Altura [m]

0 Altura medida || segundos. Nuevamente, cabe des-
— Altura estimada tacar la importancia del integra-

-0.5F 8
AR SRS SN SN U OO SN SRS NS B dor en la altura. En la figura(16.11
13 14 15 16 17 18 19 20 21 22 23 . g
Tiempo [s] puede observarse la integral del

error en la altura alcanza el valor
maximo permitido. En esta situa-
cién se estd seteando una veloci-
dad angular mayor a la que se hubiera seteado sin agregar el integrador. Esto implica
que sin el integrador no se hubiera podido alcanzar la altura objetivo, logrando un
equilibrio a una altura inferior. Como se explicé en el capitulo [I4] sin el integrador,
variaciones en la masa o errores en la caracterizacion del empuje de los motores
implican puntos de equilibrio distintos.

Figura 16.13.: Altura

En esta seccion se pudo verificar el correcto funcionamiento del control disenado.
En esta prueba, como fue aclarado previamente, no se realimenta la informacién
de posiciones y velocidades horizontales. Los resultados obtenidos son satisfactorios
permitiendo al sistema mantener el equilibrio en periodos donde la senal de GPS no
se encuentra disponible o se encuentran disponibles muy pocos satélites conducien-
do a medidas con errores superiores a lo deseado. Este controlador permite ignorar
datos del GPS si estos estan muy contaminados por ruido.

El control con senal de GPS no pudo ser verificado, pero es de esperar su correcto
funcionamiento debido a que las simulaciones arrojan buenos resultados.
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CAPITULO 17
MONTAJE

Al adquirir una plataforma comercial ya disenada, no se dispone de espacio ex-
tra para instrumentarla. Se agregd una placa de sensores, una placa de desarrollo,
una bateria independiente para la electronica, un GPS y un médulo Wi-Fi USB.
Asimismo, para compatibilizar los diferentes voltajes que utilizaba cada placa, fue
necesario hacer un circuito impreso que convirtiera los niveles l6gicos de las senales.

A la hora de realizar el montaje de cada uno de los dispositivos mencionados, fue
necesario realizar algunas consideraciones particulares. A continuacion se presenta
a grandes rasgos el trabajo de montaje realizado.

17.1. BeagleBoard

Se coloco la BeagleBoard junto con la bateria de la electrénica (Beagle-Juice) en
la parte inferior del cuadricoptero. Considerando que la Beagle Board tiene una masa
de 70¢g y la Beagle-Juice alrededor de 125¢, la ubicacién juega un rol fundamental
en la posicion del centro de masa del sistema global.

Se decidié ubicar las placas men-
cionadas en la parte inferior del cua-
dricoptero, implicando que el cen-
tro de masa del sistema se ubi-
que algunos centimetros mas abajo
del centro geométrico, lo cual ayu-
da al sistema a lograr la estabili-
dad.

La BeagleBoard se monta sobre la
Beagle-Juice mediante 4 tornillos de
pléstico con un tarugo (también de
pléstico) entre medio de ambas pla-
cas, de manera de mantenerlas solida- ~ Figura 17.1.: Montaje del Beagle Board
rias y aisladas. En la imagen se muestra la BeagleBoard con la bateria en una
caja de acrilico pensada para protegerlas ante eventuales golpes. En la misma figura
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17. Montaje

se puede observar ademas el modulo Wi-Fi que es ubicado lo méas hacia el exterior
posible, de modo de minimizar los obstaculos a la senal.

17.2. IMU

La ubicacion y montaje de la placa de sensores juega un papel fundamental a la
hora de obtener las medidas. Se deben tomar algunas consideraciones que juegan un
rol fundamental para poder lograr el control del cuadricoptero.

En primer lugar es importante que la
placa se ubique en el centro del sis-
tema. Mas exactamente se deben ubi-
car a los acelerometros de la pla-
ca lo mas cerca del centro de ma-
sa posible, de modo de poder apro-
ximar las aceleraciones medidas como
las del centro de masa del cuadricopte-
TO.

En la figura [I7.2] se muestra el monta-
je de la IMU, donde se utilizaron cuatro
apoyos con los que contaba la plataforma,
ubicados en el centro de la misma. La IMU
se fija a una placa de acrilico que a su vez
estd fijada a dichos apoyos mediante amor-
tiguadores de doble fuelle. Esto tltimo es
sumamente importante para disminuir el ruido de medida. Al encender los moto-
res el ruido mecanico ocasionado provoca un aumento en el ruido de los sensores,
llegando a tomar valores 10 veces mayores que con los motores apagados. Por esta
razén resulta vital la amortiguacién en el montaje de la placa. Los amortiguadores
utilizados constan de 1 sola pieza que pasa por un agujero en la placa, logrando que
la misma no tenga contacto directo ni con la carroceria ni con el tornillo, dejandola
aislada de los elementos que vibran solidarios los motores.

Figura 17.2.: Montaje de la IMU

Otro aspecto fundamental para que
las medidas de la IMU reflejen la reali-
dad es la necesidad de ubicarla perfec-
tamente horizontal. Para ello se uti-
liza el sistema mostrado en la figu-
ra(l7.3, que aunque bastante precario,
es efectivo. La idea es apoyar al cua-
dricoptero en los motores, simulando
la fuerza que realizan en vuelo para
compensar la fuerza del peso y lograr
horizontalizar el plano de los brazos
mediante la utilizacion de un nivel.
Luego, ajustando o desajustando los tornillos se ubica la IMU de manera de ob-
tener angulos Roll y Pitch iguales a 0.

Figura 17.3.: Calibracion de la vertical
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17.3. GPS

El montaje del GPS se realiza de forma que ten-
ga la mayor visibilidad de satélites posible. Como
se menciond en el capitulo los rebotes en dife-
rentes superficies provocan un deterioro considera-
ble en la senal. Por estas razones se elige ubicar-
lo en la parte superior de la plataforma, como se

muestra en la figura [17.4]

Figura 17.4.: Montaje del GPS

17.4. Conversor légico

Como ya fue mencionado fue necesario
la impresién de un circuito que convirtiera
los voltajes entre las diferentes placas que
componen el sistema. El mismo fue ubica-
do sobre 4 tuercas solidarias a la carroceria
que se encontraban sin utilizar. La placa
(mostrada en la figura [17.5)), fue disenada

con el tamano justo para atornillarse alli.

Figura 17.5.: Placa de conversores 16gicos
17.5. Proteccion

Debido a la poca confianza que se tiene sobre los ESCs, se diseno una protecciéon
de aluminio para disminuir los dafios causados por una eventual caida o golpe.

(a) Vista general (b) Detalle de motor

Figura 17.6.: Proteccion

El material fue elegido teniendo como principales restricciones el peso, que dismi-
nuird la carga ttil del cuadricéptero, y su resistencia. El total de las protecciones
aumenta en aproximadamente 250 gramos el peso del cuadricoptero. Las laminas
de aluminio tienen forma de “L” para lograr mayor robustez. Las protecciones se
pueden ver en la figura [17.6
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CAPITULO 18
SOFTWARE

El objetivo de esta seccion es explicar la implementacién en software del vuelo
autonomo del cuadricéptero. Se incluyen algunos comentarios sobre su configuracion
y uso. Para entender en detalle qué hace cada funcion, referirse a los comentarios
en el cédigo fuente, disponible en el repositorio Git en la carpeta src/. Todas las
referencias a archivos son relativas a la raiz del repositorio.

En el anexo [F] se explica como compilar y configurar las partes involucradas.

18.1. Esquema general

El cédigo tiene una estructu-

ra modular, esta escrito en C, Kalman

y cada bloque esta implementa-

do como una biblioteca. Los pro- .
, x_imu | £ X_9ps
gramas estan pensados para com-
pilarse y ejecutarse en un en- @
; X_gps
torno Linux. La estructura gene- sp

main control

ral del cédigo se resume en la fi- @ x_imu
gura [I8.1]

w

El software debe correr en tiem- _
po real, por lo que resulta criti- - 2 -
co evitar demoras durante la eje-
cucion. Las operaciones de entra-
da/salida suelen ser un problema (en cualquier plataforma), por lo que en general
se utilizan varios hilos, o varios programas intercomunicados, para evitar que la en-
trada/salida demore a partes del cédigo que no dependen directamente de ella.

Figura 18.1.: Estructura general del cédigo.

El software se distribuye entre varios microprocesadores en placas independientes:

= BeagleBoard:

e Se trabaja sobre un sistema operativo Linuz, y se programa en C (se
pueden utilizar otros lenguajes).
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e Centraliza toda la informacion, estima el vector de estados y ejecuta las
acciones de control.

e Lee de 2 puertos serie, para obtener informacién de la IMU y del GPS.
e Se encarga de Lectura/escritura a una interfaz de comunicaciéon WiFi.
e Lee/escribe a un puerto I°C, para comunicacién con los ESCs.

e Se encarga de la escritura a memoria para almacenar datos relevantes
generados durante la ejecucién del programa principal. Se utiliza proceso
independiente por cada tipo de datos que se desea guardar. Dicho proce-
so recibe los datos provenientes del programa principal y se encarga de
escribirlos a memoria no volatil.

e Para evitar lidiar con multiples hilos de ejecucién, el programa encarga-
do de mandar comandos a los motores corre por separado del programa
principal. El programa principal se encarga de revisar los puertos de en-
trada/salida, y leer solamente cuando la lectura no requiere de un tiempo
de espera. Esto se realiza mediante la funcion select (), un mecanismo
que permite simular varios hilos de ejecucién sin las complejidades de
trabajar con multiples hilos.

» ESCs:

e Son 4 microprocesadores conectados como esclavos a un bus I2C' que
comparten con el maestro. Segtin la configuracién del switcheo, el maestro
puede ser la BeagleBoard o la CPUI1.

e Cada microprocesador se encarga de hacer girar uno de los motores a un
velocidad fijada mediante I2C.

e El codigo que ejecutan no esta disponible, solamente se conoce el proto-
colo para manejarlos mediante I°C.
» IMU:

e Se programa en Arduino, un lenguaje muy similar a C, con algunas sim-
plificaciones.

e Lee datos de los sensores y se comunica mediante un puerto serie.

e El codigo estd fuertemente basado en el que venia con la IMU, fue modi-
ficado para adecuarlo a las necesidades del proyecto.

= GPS:

e Cuenta con un microprocesador independiente, no se dispone del codigo
que ejecuta.

e Envia datos a través de un puerto serie (USB).
En la seccién [18.3] se describe el software que corre en la IMU. A continuacién se
describe el software que corre en la Beagle Board, el cual incluye implementaciones del

filtro de Kalman descrito en[I2] el sistema de control descrito en[I4] las calibraciones
descritas en [[V] el protocolo descrito en [} y diversas funcionalidades auxiliares.
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18.2. Software en la BeagleBoard

18.2.1. Requerimientos e inicializacién del programa

principal

Para correr el programa principal (de ahora en mas: main) deberfa bastar con
ejecutar el script src/go.sh. Durante la inicializacion el main debe encontrar lo
siguiente:

Kx.txt: Matrices de control utilizados en el modo hover.
lgr-*.txt: Parametros del algoritmo LQR.

IMU: La IMU envia datos a través de una UART que es mapeada por el
sistema operativo a un “archivo” /dev/tty*. El main recibe como pardmetro
la ruta a este archivo, o en su defecto un log imu_raw.txt generado por el
main en una ejecucion previa.

imu_calib.txt: Parametros de calibracién, la biblioteca imu_comm los nece-
sita para convertir los datos crudos provenientes de la IMU.

GPS: Los datos provenientes del GPS (USB) son mapeados por el sistema
operativo a /dev/ttyUSB*. No se interactua directamente con este archivo, se
utiliza la biblioteca gps_comm para iniciar un cliente que se comunique con el
gpsd, que es el programa que se encarga de leer y analizar los datos crudos
provenientes del GPS. El gpsd es iniciado por el script go.sh.

Si no se dispone de senal del GPS se puede configurar un modo de prueba en
el que se simulan los datos del GPS (a 1Hz) generando ceros, o numeros al
azar dentro de un rango dado. También es posible deshabilitar completamente
el GPS y trabajar con un vector de estados reducido. Mas adelante se explica
como configurar los distintos modos.

cmd: El driver de los motores, encargado exclusivamente de enviar continua-
mente comandos I2C' a los ESCs con la tltima velocidad configuraddl} La
comunicacion entre el driver y el main se realiza mediante la biblioteca mo-
tor, que a su vez se comunica con el driver mediante colas de kernel (IP(ﬂ),
utilizando la biblioteca uquad_kernel_msgq.

Durante pruebas, se puede configurar el driver para que simule la presencia de
los motores, o para que lea de la entrada estandar. Ver src/i2c_beagle/README
por informacién sobre como compilar los distintos modos.

Los motores se apagan si no reciben comandos continuamente.
2 Interprocess Communication: http://www.cs.cf.ac.uk/Dave/C.
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18.2.2. Loop

En la figura se muestra un diagrama del main, y en la [18.3 se muestra
el loop que se ejecuta durante el funcionamiento normal (una vez terminada la
inicializacién).

A continuacién se describen las etapas del loop, explicando brevemente las fun-
cionalidades de cada una de las bibliotecas involucradas:

1.

imu: La IMU genera datos nuevos cada 10ms. Al comienzo del loop, el main
revisa si hay datos nuevos, y en caso afirmativo llama a la biblioteca para que
los lea. Cuando se completa una trama, los datos crudos se almacenan en una
cola circular mantenida por la biblioteca imu_comm. Al terminar de recibir
una trama, se vuelve al principio del loop para verificar que no hay mas nada
para leer. En caso de haber més datos entonces hay que leerlos para evitar
atrasarse respecto a la IMU, en caso contrario se convierten los datos y se
avanza.

. gps: El GPS genera datos nuevos a una tasa mucho menor que la IMU. Cada

vez que se dispone de una muestra nueva en la IMU, el main revisa si también
hay un dato nuevo del GPS. Avanza aunque no se disponga de datos nuevos
del GPS.

. kalman: El filtro de Kalman estd implementado en la biblioteca kalman. Reci-

be una estructura de datos generada por imu_comm y otra (opcional) generada
por gps_comm. Mantiene una estructura de datos que almacena el estado esti-
mado y las matrices de covarianza.

. path planner: El médulo generador de rutas esta implementado en la biblio-

teca path_planner. Compara el estado actual con el objetivo, y determina si se
completé el objetivo actual’l En caso afirmativo, devuelve una bandera que le
indicarda al médulo de control que debe actualizar la matriz de control para
ajustarla a la nueva trayectoria.

. control: El moédulo de control estd implementado en la biblioteca control.

Mantiene una estructura con las matrices del control proporcional e integral
(si corresponde). Recibe como argumento el estado estimado (de la biblioteca
kalman), la velocidad actual de los motores (Mantenida por la biblioteca mo-
tor), y una estructura generada por path_planner que indica el estado objetivo
y la trayectoria a seguir. Devuelve la accién de control (velocidades angulares)
a aplicar sobre los motores.

. motor: Recibe las velocidades angulares determinadas por el médulo control,

las convierte a I?C'y envia el resultado al driver, quien se encarga de establecer
la nueva velocidad deseada.

Por informacién relativa a bloques, configuracion, compilacién, ejecucion, etc, re-
ferirse a src/README.

3Solamente se implementé el modo hover.
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heck_net
> c |
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@ < gps_comm > motor
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cmd

Figura 18.2.: Diagrama de flujo del programa principal.

[-]

path
planner
update

kalman
gps

Figura 18.3.: Loop principal.
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18.2.3. Modbdulo tmu_comm

A continuacién se decriben algunas de las funcionalidades a destacar de la biblio-
teca 1mu_comm.

s Calibracién: Se acumulan un conjunto de muestras que después se utilizan
para estimar el offset de los giréscopos, la altura inicial, y pueden ser utilizados
para inicializar el filtro de Kalman. Durante la calibracion es critico que el
cuadricoptero no se mueva, ya que en caso de hacerlo el offset de los girdscopos
sera mal estimado.

La inclinacién durante la calibracion afecta la estimaciéon inicial del offset
en los acelerémetros, pero en caso de no estar perfectamente horizontal se
acomodara luego de unos segundos, no es algo critico.

= Conversién: Cargando parametros de calibracion, es posible convertir datos
crudos provenientes de los sensores (cuentas de un ADC) a datos ttiles:
e Acelerémetro — Aceleraciones.
e Girdscopo — Velocidad angulares.
e Acelerémetro + Magnetometro — Angulos de Eule.
e Barémetro — Altura y temperatura.
Para la conversién se utilizaron las calibraciones obtenida de la parte [[V]

e Magnetémetro:
conv = T. K, (crudo — b) (18.1)

donde
o T corrige el problema del cross azis sensitivity.
o K, es la inversa de la matriz de ganancias.
o b Es un offset.

o Acelerémetro: Ademéds de una calibracién como la del magnetémetro, se
implementd una compensacion por temperatura:

conv = T.inv(K).(crudo — b + by.(t — 1)) (18.2)

donde
o T, K y b cumplen el mismo rol que en el magnetémetro.

o t es la temperatura actual, y tg la temperatura a la que se realizé la
calibracién de donde surgieron 7', K y b.

o b, es el factor que permite la compensacién por temperatura.

e Girdscopo: Se implemento algo andlogo a lo que se hizo para el acce-
leréometro, solo que al final se le resta un offset que se determina durante
la calibracién al inicio del programa. Este offset es sencillo de estimar,
basta con que el cuadricoptero no se mueva durante la calibracién.
Implementar algo andlogo pero para el caso del accelerémetro requeriria

4La estructura de datos convertidos no incluye informacién sobre el campo magnético, incluye
solamente los angulos de Euler obtenidos a partir del acelerémetros y del magnetémetro. De
ser necesaria la informacion de campo magnético, es sencilla de agregar.
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que el cuadricoptero estuviese perfectamente horizontal durante la cali-
bracion, y para le magnetémetro que estuviese mirando hacia el norte.
Estos requisitos son més complicados de cumplir (requeririan de una pla-
taforma de despegue) por lo que no se implemento.

= Verificacion: Se llevan 2 banderas que indican si la norma del vector de
aceleracion y la del vector de campo magnético caen dentro del rango esperado.
Esto puede ser de utilidad en el filtro de Kalman.

» Filtrado: Se disponen de funciones que permiten obtener el elemento més
nuevo que ain no ha sido utilizado, o el resultado de aplicar un filtro FIRE| a
los n elementos mas recientes de la cola. Si por problemas de tiempo el main
se retrasa, pueden haber datos que nunca sean etiquetados como “el dato mas
nuevo” | ya que se leera hasta ponerse al dia. De cualquier forma, seran tomados
en cuenta en el filtro.

El filtro implementado trabaja sobre los datos crudos convertidos a punto
flotante:

y[n] =0,2z[n] + 0,2z[n — 1] + 0,2z[n — 2] + 0,2z[n — 3|

+0,1z[n — 4] + 0,1z[n — 5 (18.3)

El objetivo del filtro es reducir el ruido en los datos crudos. En la figura [18.4
se observa los datos crudos provenientes del giréscopo, junto con los datos
filtrados.

Datos crudos - Giroscopo eje X
T T T T

Filtrados
Sin filtar

|

i

o
T

|
N
=)

. I |
/\\/ \f Mty MMWVAWM/ | \ w/ *‘WWV\M

Cuentas ADC
A o
= S

|
o
o

|
o
o
T
|

—70+

I I | I I I I I
5810 5820 5830 5840 5850 5860 5870 5880 5890 5900
Muestras

Figura 18.4.: Comparacion del ruido presente en los datos crudos provenientes del
giréscopo eje = con el cuadricoptero quieto y el resultante luego de

aplicar el filtro de la ecuacion [18.3|

Configurando adecuadamente los coeficientes del filtro y el largo del mismo se
puede hacer que trabaje como un promedio, que no haga nada, etc.

®Los coeficientes del filtro estan definidos en imu_comm_init().

169



18. Software

NOTA: El filtro fue desactivado, ya que introduce un retardo que deteriora
la performance del sistema, y en realidad el filtro FIR es redundante con el
filtro de Kalman.

Modo FAKE: Seteando IMU_COMM_FAKE a 1, la biblioteca leerda de un log
ascii en lugar de utilizar el puerto serie. En el modo FAKFE los tiempos no
son un problema critico, ya que no correra en tiempo real.

Angulos de Euler: Para calcular los d4ngulos de Euler (en radianes) a partir
del vector de aceleracién y del campo magnético se tomé como referencia [12].
Se utilizan las siguientes ecuaciones:

|[Acel|

s —asin ( Accy ) |Acc,| < 0,99]|Acc]
k= >
—Zsign(Acc,) |Ace,| > 0,99|| Accl|

y —atan2 (22?’) |Acc,| < 0,99]|Acc]]
k= - -
|Acc,| > 0,99||Accl|

cos(¢) sin(¢) sin(¢p)  cos(t)) sin(¢)

M = 0 cos (1)) —sin(¢)
—sin(@) cos(¢) sin(y) cos(¢) cos(1))
v = M.Mc?gn
= —atan vl
0, = —atan2 (U[O]> +0,17

El offset en 65 es debido a que el campo magnético en Uruguay no apunta
directamente hacia el norte]

18.2.4. Modbdulo kalman

Aparte de implementar el filtro de Kalman descrito en la seccién [12] la biblioteca
kalman se encarga de:

= Suavizar la estimacién del angulo theta dada por los acelerometros y los mag-

netémetros antes de introducirlo en el filtro de Kalman. El ruido presente en
los acelerémetros, sumado a la mala performance del magnetémetro en lugares
cerrados[]7 hace que sea necesario utilizar una logica de suavizado mas inteli-
gente que un simple filtrado para combatir los saltos en la discontinuidad en
la funcién atan2(), utilizada para calcular 6. La correccién se aplica al dato
convertido previo a su utilizacion en el filtro de Kalman. La implementacion
es la siguiente ecuacion:

{ ek |0k — ék_1| <
0 =

O, — 27 fix <9k_9k—1+7752i7‘r‘]n(9k_9k—1)> 10, — ék—l’ >

SFuente: http://www.ngdc.noaa.gov/geomagmodels/Declination. jsp
7Se probé en lugares con muchos materiales metalicos, distorsionan las lecturas del magnetémetro.
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donde 6, es el dato nuevo proveniente de la IMU, ék,l es la estimacion actual,
generada por el filtro de Kalman en el paso previo.

Para 1) y ¢ no es implementé una correcion de este tipo, ya que el cuadricéptero
no debe inclinarse 90°, y el ruido en los datos no es suficiente para que durante
el funcionamiento normal la medida llegue a valores cercanos a la discontinui-
dad de las funciones utilizadas (asin() y atan2()).

= Llevar una estimacién del bias en los acelerometros, cuyo objetivo es correjir
errores sistematicos.

» Existe la posibildad de modificar la matriz de ruidos de observacion, para las
estimaciones realizadas a partir de informacién proveniente del acelerémetro y
del magnetémetro, en funcion de la norma del vector medido por cada sensoxﬁ.

Por detalles referirse a src/kalman/uquad_kalman.c.

18.2.5. Modbdulo de control

La implementacion del moédulo de control se hizo en la biblioteca control. Las
funcionalidades implementadas son las siguientes:

= Control proporcional e integral.

= Linealizacién del sistema en torno a una trayectoria y un set point dados, y
calculo de las matrices de control correspondientes mediante LQR.

Como se menciond en [18.2.4] el vector de estados almacenado por el filtro de
Kalman incluye, ademas de las variables de estado del sistema, tres variables para
la estimacién del bias de los acelerémetros. Estos tres términos no se utilizan en la
modulo de control.

Control proporcional

El control proporcional se rige por la siguiente ecuacion:
Gprop = Kprop(SDy — Test) (18.4)
donde
» sp, Es el estado deseado, dado por el médulo path_planner.

s 7. Es la estimacion del estado del sistema en el momento actual, dada por el
filtro de Kalman.

8Esta idea se tomé de http://www.vectornav.com.
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Control integral

El control integral es méas complejo, ya que incluye restricciones que son necesarias
en la practica. A continuacién se presenta un pseudocddigo de la funciéon que im-
plementa la integral. Se aplica de manera independiente a cada una de las variables
sobre la cual se desea llevar un control integral:

err = max(min(spy, — Z;-Ts, thmaz); —thmaz))

it — nti_q lerr| > thais
k max(min(err + intg_1, thaceum), —thaceum) lerr| < thgs

donde:
m sp; v Z;: Setpoint y estado estimado para el i-ésimo elemento del vector de
estados (el cual se desea control usando un control integral).
= err: Diferencia entre el estado deseado y el actual: err = sp, — .
= inty_1: Valor acumulado hasta el instante previo.
= inty: Nuevo valor para la integral.
s T: Periodo de muestreo.
» Umbrales (definidos, para cada una de las variables a integrar, en

src/control/control.h) para los 3 controles implementados:

1. No se integra si la diferencia entre el estado actual y el deseado es mayor
a un umbral dado por thg;s, ya que se asume que esa situacion debe ser
resuelta por el control proporcional.

2. Para evitar que la integral crezca muy rapido se utiliza un umbral th,,q,,
el maximo error que se acepta integrar esta acotado por th,...T's.

3. Por tultimo, si por algin motivo la integral acumula demasiado el siste-
ma tardara mucho en recuperarse, por lo que se satura el integrador en

thaccum .

Una vez calculada la integral, la ecuacion que genera la accién de control integral

€S:
OT572711% = Kintxint (185)

Control total
La accion de control viene dada por
W = SPy, + Gprop + Gint (18.6)

donde sp,, es velocidad angular que se desea setearle a los motores, definida por
el médulo path_planner.
Las matrices de control para el modo hover se encuentran en:

» Proporcional (K,.p): src/control/K_prop_pptz.txt

» Integral (K;,,): stc/control/K_int_full_pptz.txt.

Estas matrices son utilizadas en el modo hover, donde no hace falta utilizar LQR.
Son archivos de texto plano, y si se modifican entonces los cambios serdn tomados
en cuenta al ejecutar el script src/go. sh.
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18.2.6. Generador de rutas

La version actual del cédigo implementa solamente el modo hover. El set point
inicial cero para todas las variables, excepto para el angulo 6, para el cual se tomara el
angulo inicial, y para la altura (1m por defecto).

Se pueden modificar las condiciones de hovering en src/main/main.c.

En MatLab hay una implementacion del generador de rutas, queda pendiente
pasarlo a C.

Modo Manual

En el modo hover es posible modificar el set point desde la linea de manera remota.
Para ellos, iniciar el main y apretar la tecla m, seguida de un ENTER. Esto seteara el
main en modo manual, y estara dispuesto a recibir comandos. Cada comando mo-
dificara el set point, y sera considerado solamente luego de presionar ENTER. La lista
de comandos se encuentra en src/common/manual_mode.h.

18.2.7. Driver de los motores y modulo motor

La biblioteca motor y el driver src/i2c_beagle/cmd_motores.c (de ahora en
maés c¢md) tienen una fuerte relacién, y deben ser coherentes. El driver no se pudo
incluir como una biblioteca mas, ya que requiere de un encabezado que solamente
estd disponible en la Beagle Board.

Algunas consideraciones relevantes:

= El ¢md espera una velocidad superior a cierto minimo, de lo contrario no
arrancara los motores. Este umbral debe estar apareado, de los contrario motor
serd incapaz de arrancar los motores en el momento apropiado.
Luego del arranque, motor se encargara de no enviar valores por debajo de los
valores definidos como minimo y maximo. Usar valores por debajo del minimo
puede hacer que se apaguen los motores, y valores por encima del maximo
pueden sobrecalentar los contactos de los cables que alimentan a los motores.
El maximo también debe estar apareado entre el cmd y motor.
El emd reportara un error en caso de recibir valores fuera de rango.

= Al arrancar los motores, el cmd setea velocidades en torno una rampa’] desde
0 hasta el valor definido como minimo, al cual el cuadricoptero no es capaz de
levantar vuelo.

= Por cada comando que motor envia al cmd, este ultimo responde con un ack.
Asi motor verifica que el cmd esté funcionandd™

ADVERTENCIA: Cualquier mensaje de error reportado por el cmd es motivo
suficiente para detener el vuelo y analizar el problema.

9La implementacién son valores que saltan por encima y por debajo de la rampa, esta técnica ha
demostrado ser eficiente para hacer arrancar los motores.

10S0lamente se verifica que hay comunicacién, pero la implementacion es tal que si la comunicacién
es exitosa, entonces todo deberia estar funcionando correctamente.
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18.2.8. Tiempos

El periodo de muestreo resulta fundamental para tanto el filtro de Kalman como el
control integral. Para llevar el tiempo se dispone de funciones del sistema operativo
que tienen precision de microsegundos. Se consulta el tiempo al momento de llamar
a las bibliotecas kalman y control y se lo almacena, de manera de poder estimar un
periodo de muestreo a partir del tiempo transcurrido entre llamadas sucesivas.

El maximo retardo entre que se lee un dato nuevo de la IMU y que se efectua
una accion de control es de 10ms, en general es de 8ms. Retardos mayores llevarian
a perder muestras de la IMU, lo cual seria detectable en el log de errores. Por méas
informacién sobre los logs referirse al anexo [F]

18.2.9. Comunicacion

La comunicacién con la BeagleBoard se hace mediante ssh. En el anexo [F] se
explica como configurar las partes involucradas.

18.2.10. Configuracion
Parametros del sistema

= src/common/uquad_types.h: La mayor parte de los parametros del sistema
estan definidos aqui, entre ellos la masa, el tensor de inercia, el orden del vector
de estados, periodo de muestreo, etc.

» src/CMakelists.tx: La variable USE_GPS es un booleano que determina si ha
de utilizarse el GPS o no.

» src/common/uquad_config.h: En este archivo se configura el modo de fun-
cionamiento. Se realizan controles sobre la opciones elegidas, evitando que el
usuario seleccione un modo invélido. Es posible elegir:

e Trabajar con 8 estados o con 12.
e Guardar logs.
e Habilitar control integral.

e Si el GPS fue habilitado, es posible utilizar un GPS de mentira, til para
pruebas.

e Cada cuantas muestras de la IMU se desea efectuar una accién de control.

s src/imu/imu_comm.h: Permite:

e Permite configurar el largo del filtro LPF, cuyos coeficientes se definen
en src/imu/imu_comm. c.

e Elegir entre leer de un log o de la IMU.

e Elegir el largo de la cola circular donde se almacenan los datos crudos
(debe ser mayor que la cantidad de coeficientes del filtro).

e Seleccionar cuantas muestras han de usarse para la calibracién (512 por
defecto).
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Control

Para el modo hover, basta con modificar las matrices en src/control/, de donde
se leen las ganancias a utilizar. Para el resto de los modos hay que modificar los ar-
chivos de donde se configura el LQR. En la seccién se explic6 como modificar
la estrategia de control.

Ruidos Kalman

En src/kalman/uquad_kalman.c se definen los ruidos de transicién de estados y
de observacién. Los valores que varian al utilizar el modo de covarianza dindmica (en
funcién de la norma de los vectores de aceleraciéon y campo magnético) se definen
en src/kalman/uquad_kalman.h.

18.3. Software en la IMU

La IMU cuenta con un microprocesador ATmega328p. Queda disponible poder
computacional como para agregar més funcionalidades. Las tareas que se le asigna-
ron al programa que ejecuta la IMU son:

= Leer de los sensores: Acelerometro, Giréscopo, Magnetémetro y Barémetro.

= Armar una trama de datos, que puede ser en ASCII o binario, y enviarlos
mediante una UART.
= Enviar una trama cada 10ms en la cual se incluyen:
e Un caracter ASCII de inicio de trama: A.
e El tiempo (en microsegundos) que tardé el loop de lectura.
e El promedio de dos muestras del:
o Acelerémetro (x,y,z), en cuentas del ADC.
o Giréscopo (x,y,z), en cuentas del ADC.
o Magnetémetro (x,y,z), en cuentas del ADC.
e Un dato nuevo del barémetro:
o Temperatura (en C° multiplicados por un factor de 10).
o Presién (en Pascales).
e Un caracter ASCII de fin de trama: Z.

Si la IMU trabaja en modo ASCII, una trama tiene el siguiente aspecto:

A 11968 -8 -4 211 11 42 6 -14 -3 154 160 102025 Z

Los elementos se separan mediante un caracter \t, y la linea se termina con
un \n. En modo binario el formato es el mismo, solo que sin caracteres de
separacién ni de fin de linea.
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18.3.1. Cambios al software original

El cédigo original que trae la IMU fue modificado. El problema principal que tenia
era que la frecuencia de muestreo no era estable. Los cambios més relevantes fueron:

= Transmisién de datos en segundo plano, mediante interrupciones, evitando
demorar el loop principal al momento de transmitir.

» Posibilidad transmitir en binario (se mantuvo el modo ASCII, pero no es po-
sible transmitir a 10ms en dicho modo).

= Se modificé el formato de los datos enviados al puerto serie.

= El barometro demora varios milisegundos entre que se le pide un dato y que lo
tiene disponible. El cddigo original esperaba durante este tiempo. La version
modificada sigue trabajando y vuelve para recoger el dato luego que trans-
currio el tiempo en cuestion. Se implementé una maquina de estados para el
manejo del barémetro. No se implementé mediante interrupciones, ya que las
transacciones a través del puerto I2C' en general son secuencias del tipo:

1. Indicar de que direccién se quiere leer.
2. Seleccionar el registro del cual se desea leer.
3. Recibir los datos.

No se debe usar el puerto I?C' durante una secuencia de este tipo.

18.3.2. Diagrama de flujo
En la figura se

barom SM update

muestra un diagrama del
programa que ejecuta la
IMU. g

= La ope€raclones en 10ms

circulos rojos re-

quieren de acceso al
puerto I2C. ==

s Las flechas verdes
indican que el re-
sultado de evaluar
la condicion fue po-
sitivo, las rojas in-
dican que la condi-
ciéon no se cumplié.

barom
update?

update

barom
update?

Figura 18.5.: Diagrama de flujo del programa que ejecuta
= La condicién barom la IMU.

update? se verifica
cuando se cumpli6 alguno de los retardos de 4.5ms requeridos por el barémetro,
en este caso se debe avanzar la maquina de estados.
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CAPITULO 19
ELECTRONICA

Desde el momento que se elige realizar un trabajo de integracién se corre el riesgo
de trabajar con componentes que trabajan a distintos niveles de tension. En este
caso, los niveles de tensién presentes son:

s 11.1 V: motores

5 V: alimentacion de la BeagleBoard

3.3 V: electrénica de los ESCs

1.8 V: lineas de rz, tz y bus i%c de la BeagleBoard

La IMU puede alimentarse con cualquier voltaje menor a 16 V

Para poder integrar correctamente los diferentes componentes es necesario disenar
una placa de conversores logicos para que lograr una correcta comunicacién entre
todas las partes del sistema.

1.8V 33V
0.1uF 0.1uF

IHH
IH I
IH I

Vi Vee
b----- THREE-STATE
1.8V 133V
SYSTEM SYSTEM
CONTROLLER

MAXKIM
MAX3372E/MAX3373E

I

1/0 Vi1 1/0 Vet
1/0Vi2 1/0 Voo

Yy
AA
Yy
AA

DATA DATA

| |
Figura 19.1.: Diagrama d:e conexionado del MAX3372E

Se elige utilizar como voltaje de entrada para la IMU el mismo voltaje que la Bea-
gleboard, 5V. Concretamente se debe realizar la conversion de niveles entre las lineas
de bus i%c de los ESCs, que manejan 3.3V, y las lineas del bus de la Beagleboard,
que manejan 1.8V y entre las lineas rz y tr de la IMU, que manejan 3,3V y las
mismas lineas de la Beagleboard, que manejan 1.8V. Para realizar la conversion se
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19. Electronica

utilizara el chip MAX3372E. El diagrama de conexionado se muestra en la figura
tomada de la hoja de datos del dispositivo mencionado.

Es importante destacar la necesidad de la bidireccionalidad de las lineas del bus
i?c ya que tanto el amo como los esclavos deben ser capaces de realizar cambios
sobre la misma. Como se puede ver en la figura antes mencionada, el chip posee 2
lineas bidireccionales que seran utilizadas para las lineas SDA y SCL del bus i%c.
Para las lineas de transmision serial es suficiente con un par de lineas unidirecciona-
les, pero de todas formas se decide utilizar el mismo chip por razones de simplicidad.

La placa de conversion de niveles logicos sera alimentada con las lineas de 5V y
1.8V presentes en la cabecera de expansion de la Beagleboard. Para generar los 3.3V
necesarios para alimentar los 2 chips MAX3372E se utiliza el regulador de tension
LD33V. A su vez la placa otorgara la posibilidad de alimentarla con la misma ba-
teria que utilizan los motores, es decir, alimentarla con 11.1V. En este caso se utiliza
el regulador de tension L7805CV para generar una linea de 5V a partir de la en-
trada de 11.1V, que sera utilizada para alimentar la Beagleboard. De esta manera
se logra eliminar una de las baterias del sistema, la BeagleJuice, logrando reducir
aproximadamente 130g la masa del sistema.

RC
L7805CV  LD33V switch MUX

<
o 'll.lv_lv_mﬁm N Vo Ve
E < GND o) [no)
< ﬂ' ﬂ GND
: .
MAX3372E
Lvoyz woya8 3
[2eno w7 1
—LBv. 6}
Javovz o5
2 < 3:(/ 3.3V
g < Tx Rx :D
e : 1.8V e =
O < SCL -
I GND o.F [ o1
< i . rh
Wi 4 SDA > 8
MAX3372E <oa > v
Lvovz woya8 37 >
EZGND vec 7
— 3w 16
E4|/ovlz ueng?

Figura 19.2.: Placa conversores logicos y switcheo
Por tdltimo se incluye en la misma un par de pines necesarios para alimentar el
switch RC y el multiplexor necesarios para realizar la conmutacién entre el mando

automadtico y el manual, explicado en el capitulo 20

El diseno final de la placa es el mostrado en la figura [19.2
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CAPITULO 20
SWITCHEO MANUAL/AUTOMATICO

Se pretende lograr que el sistema implementado pueda ser comandado de forma
tanto manual como automatica, buscandose ademas que la transicion entre las dos
formas de comando pueda realizarse en forma remota.

Para ello es necesario encontrar una forma de indicar al sistema que tipo de co-
mando se desea utilizar. Se cuenta con un control remoto disenado para comandar
una gran variedad de vehiculos radiocontrolados. Por este motivo, el control envia
y recibe senales que no son utilizadas por el cuadricéptero. Se opta por reutilizar
alguna de dichas senales para lograr el switcheo manual /automatico.

20.1. Senales del control remoto

El sistema de transmisor/receptor que utiliza el control remoto (Walkera WK-
2801 PRO) transmite la informacién a través de 8 canales mediante modulacién
PPM (pulse position modulation).

En dicho esquema de modulacion se parte de un frame temporal de duracién fija
que es dividido en N partes iguales. Dichas partes son luego llevadas a 0 o Vce para
codificar asi la informacion.

20.2. Senal elegida

Luego de un estudio detallado del transmisor y el receptor, pudo determinarse que
la senal que se envia a través del canal etiquetado como GEAR no es utilizada en
el comando del cuadricoptero. De igual manera, dicha senal es afectada tinicamente
por una llave existente en el control remoto. Dicha llave s6lamente afecta a la senal
presente en el canal GEAR, dejando invariantes el resto de las senales enviadas. La
senal GEAR entonces verifica:

= Es comandada por un tnico elemento del control remoto

= El elemento que la comanda no afecta ninguna otra senal
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20. Switcheo Manual/Automatico

= El control de cuadricéptero no utiliza dicha senal

Cada canal es transmitido a través de 3 conductores, donde dos de ellos proveen
voltajes de referencia Vee (4.8V) y tierra (0V), mientras que el tercero es usado para
transmitir la senal PPM.

Los conductores pueden ser identificados por su color segun la siguiente tabla:

Color Senal Tension
Negro Tierra ov
Naranja | Vce 4.8V
Blanco | Datos(PPM) | 0V-4.8V

En cuanto al control remoto, la senal del canal GEAR puede ser modificada me-
diante la llave indicada como GEAR SW en la figura [20.1]

Neck Strap Eyslet
Antenna-
Theatile Havaring | AUX3
I Training switch

I 8 ~ Ailer D/R

- \k‘\“_
~ Flight Mode SW

AUX2 [ GYRO

Throttle Hold / Rudder DIR / MIX ‘l\_‘
Elevator D/R SW -~

Gear SW

PIT Hover / FLAP

h %
Elew! Rudder Stick Throttle £ Ailer stick

Elev Tom——————— = Thrcttle Trim
Rudder Trim
AilerTrim

Power SW
UP/DOWN Function R
EXT Funelion Key Function Key

— —— 5 ENT Function Key
Lco

Figura 20.1.: Control remoto

20.3. Analisis de la senal

Se procedid a estudiar la senal seleccionada mediante la adquisicién de la misma
con un osciloscopio. Pudo verse que cuando la llave GEAR SW estd “abajo” la senal
observada es una onda cuadrada (Tierra-Vcc) de frecuencia f = 5241Hz y ciclo
de trabajo 5.25 %, mientras que al estar la llave “arriba” el ciclo de trabajo varia,
siendo este ahora 9.50 %.

Es claro que lo que verdaderamente esta sucediendo es que la posicién de la llave
baja se codifica seteando un cierto nimero de frames temporales consecutivos a Vce
y dejando el resto de los frames a tierra, mientras que la posicion alta se codifica
seteando un mayor numero de frames consecutivos a Vcc y dejando el resto a tierra.

Lo expuesto anteriormente puede observarse en las figuras y

20.4. Deteccién de la posicién de la llave

Para poder implementar el switcheo manual /automético serd necesario poder de-
tectar la posicién de la llave. Esto es, debemos convertir la senal modulada pro-
veniente del control en una senal binaria ON/OFF. Existen soluciones ya imple-
mentadas que se comercializan a muy bajo precio. Se opta por adquirir el circuito
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Figura 20.2.: Senales del receptor

con numero de parte 0—PL752EI En la figura puede apreciarse el circuito elegido.

A dicho circuito se le pueden conectar di-
rectamente las senales provenientes del recep-
tor, ya que el mismo cuenta con la electréni-
ca necesaria para interpretar dichas senales.
De esta forma, la salida del circuito sera “1”
si el tiempo en alto de la senal provenien-
te del receptor es mayor a 1,6ms y “0”
si dicho tiempo es menor a 1,5ms. Es in-
) o teresante, ademds, destacar que la placa ad-
Figura 20.3.: Circuito para quirida es considerablemente pequena, ya que

intNerpretar la la misma mide lem de lado y pesa apenas
senal DCM 0,39

Finalmente, introduciendo dicha senal a un multiplexor TS3A5017 de Texas Ins-
truments, donde cada canal tiene un contacto normal abierto y otro normal cerrado,
es posible realizar el switcheo en forma sencilla.

En la figura puede observarse el esquema de conexién de los componentes del
sistema de switcheo.

La sennal OUT serd siempre “0” mientras no la senal de GEAR sea “0” o no se
encuentre presente. En ese caso el multiplexor conecta 152 con 1D y 252 con 2D.
Si se detecta que GEAR pasa a “1” la sennal OUT es también “1”7, esto produce
que el multiplexor conecte 1S4 con 1D y 2s4 con 2D. Tenemos implementado un
circuito que permite segun la senal de GEAR del control remoto que los ESCs
queden conectados al cerebro de fabrica o a la BeagleBoard a través de la placa de
conversién de niveles légicos. Esto permite el switcheo entre el modo automéatico y
manual.

"http://www.robotcombat . com/products/0-PL752.html
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CONCLUSION

A lo largo del presente texto se ha intentado transmitir la esencia del trabajo
realizado durante la totalidad del Proyecto de Fin de Carrera. En lo que respecta
estrictamente a los objetivos trazados se lograron cumplir la mayoria. Sin embargo
el proyecto resulté ambicioso en cuanto al alcance planteado inicialmente en funcién
de la poca experiencia del grupo en la gran mayoria de los desafios que se encontra-
ron. El proyecto en el que se trabajé comprende una gran variedad de areas como la
electronica y el procesamiento de senales, pero es en esencia, un proyecto de control.
Paradéjicamente, los problemas especificos sobre el diseno en si del controlador y
del modelado del sistema no fueron las areas en las que se encontraron mayores
dificultades, probablemente debido a la experiencia ya adquirida a lo largo de la
formacion que hemos recibido en la Facultad de Ingenieria de la Universidad de la
Republica. Previo al comienzo del proyecto, las dificultades de pasar de la teoria y de
las simulaciones al sistema real eran inimaginables. Esta fue probablemente la ma-
yor dificultad frente a la cual nos enfrentamos diariamente a lo largo de este trabajo.

A pesar de las dificultades planteadas y de no lograr cumplir con la totalidad de
los ambiciosos objetivos trazados inicialmente, se desprenden diversas valoraciones
positivas en cuanto a las ensenanzas del proyecto tanto en lo académico como en lo
que refiere a la dinamica del trabajo en grupo.

En lo que respecta al alcance del proyecto, la gran mayoria de los puntos plantea-
dos fueron logrados con éxito. Se model¢ el sistema, se desarroll un simulador donde
es posible testear la performance de las técnicas de control implementadas, se logré la
integracion del sistema dejando una plataforma estable y con gran capacidad, se de-
codifico el protocolo de comunicacién con los motores logrando actuar sobre ellos,
se desarrollé un control LQR automatico y fundamentalmente se logré el vuelo
autonomo de una plataforma aérea no tripulada. A su vez, como objetivo
secundario, se desarrolld una aplicacion para obtener la posicién y orientacion del
cuadricéptero con una muy buena precisién (del orden de algunos centimetros en la
posicién), utilizando una cdmara montada en el cuadricéptero, la cual por razones
de tiempo no pudo ser testeada sobre el mismo (por més detalles, visitar el anexo .

Ademas del modelado del sistema se desarrollé la teoria que permite trabajar con
algunos tipos de trayectorias como rectas, circulos y equilibrio logrando simulaciones
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que arrojan resultados muy satisfactorios. Lamentablemente, por falta de tiempo es-
tas trayectorias no pudieron ser testeadas en la practica completamente. La tnica
prueba que se realizo fue la de lograr el hovering, logrando resultados ampliamente
satisfactorios.

Por otro lado, y atin méas importante, se implementaron dos plataformas idénticas
que le permiten al departamento de Sistemas y Control del instituto de Inegenieria
Eléctrica de la Facultad de Ingenieria contar con nuevos elementos para continuar
desarrollando técnicas de control orientas a la navegacion no tripulada, ya sea en
lineas de investigacion independientes, en futuros Proyectos de Fin de Carrera o
postgrados. El sistema integrado permite, con algunas salvedades, la puesta a prue-
ba de las técnicas a desarrollar en un ambiente de laboratorio.

Gran parte del trabajo realizado consitié en comprender la forma en que se debia
actuar sobre los motores (dado que esta informacién no se encontraba disponible),
y en comprender como lograr una adecuada medida de las variables de estado en
funcién de los sensores de los que se disponia. La falta de experiencia llevo ademas a
no realizar las compras adecuadas en una primera instancia, teniendo asi demoras a
lo largo del proyecto y duplicacién del trabajo. A modo de ejemplo fue necesaria la
inclusién de un magnetémetro, barémetro y termoémetro para poder lograr una me-
dida completa de todas las variables de interés, sensores que no fueron previstos en
una primera instancia. Més alla de los contratiempos, idas y vueltas, quedé demos-
trado que efectivamente es posible lograr el vuelo auténomo de una vehiculo aéreo
no tripulado con los sensores utilizados, presupuesto acotado y mucha dedicacion.

Como se adelant6 en la introduccion a este texto no era un objetivo lograr un pro-
ducto final ni definitivo, sino que se trataba de integrar una plataforma que permita
continuar la investigacién en tematicas relacionadas con la navegacion. En particular
a partir de este momento se abren diversas lineas de investigacién. En lo que refiere
por ejemplo a la estimacién del estado la principal linea a explorar es la inclusiéon
de camaras ya sea en el cuadricéptero o en la zona de prueba, a fin de evitar el
problema de la falta de GPS en ambientes cerrados. Otra linea de trabajo posible
en lo que refiere a la estimaciéon del estado consiste en explorar en profundidad la
forma de reducir los errores aportados por los sensores de forma de lograr mejores
estimaciones de algunas variables (en particular las velocidades y posiciones en el
plano horizontal).

A lo largo del presente proyecto se observaron en diversas oportunidades deficien-
cias en el control de los motores, en particular se comprobo que los mismos tienen un
grave problema de diseno en lo que respecta a la disipacién térmica, produciendo que
algunos de los transistores de potencia que los componen se quemen. Esto produce
que algunos motores dejen de funcionar. Esta deficiencia se observd sobre el final
del proyecto en el momento de realizar las pruebas sobre el sistema completo, por
lo tanto no hubo tiempo de resolver dicha dificultad. Debe senalarse la necesidad
de re-disenar estos controladores o adquirir otros de forma de eliminar un factor de
riesgo. Asimismo puede aprovecharse para mejorar otros aspectos secundarios de los
ESCs como por ejemplo lograr eliminar la variacion de la velocidad que los motores
presentan en funcién de la bateria disponible. Asimismo, para algunas aplicaciones
puede ser interesante contar con motores que puedan girar tanto en sentido horario
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como anti-horario.

Respecto al software, la implementacién cumple con todos los requisitos que se
le impusieron pero se verd limitada al intentar asignarle tareas adicionales. Esto se
debe al hecho de que el sistema de control, que debe mantener estable al cuadricépte-
ro, corre sobre un sistema operativo, lo cual simplifica muchas cosas al usuario pero
complica el tema de los tiempos ya que el sistema operativo estd pensando para
manejar muchas tareas con una latencia razonable y no una sola con una latencia
muy baja. Esto se podria mejorar cambiando la arquitectura del software, portando
el codigo encargado de la estabilidad a un microprocesador embebido (por ejemplo
ala IMU), y dejando el sistema operativo para tareas de mas alto nivel con menores
restricciones de tiempo como el manejo de rutas, algoritmos de navegacién y mapeo,
etc.

Finalmente se puede nombrar una linea de trabajo orientada a la creacién de ru-
tas optimas y el desarrollo de algoritmos de control mas sofisticados que involucren
técnicas de control no lineales de forma de abrir el abanico de las trayectorias reali-
zables. A modo de ejemplo a lo largo de este proyecto trabajamos con giros respecto
del eje vertical, sin embargo algunas maniobras requieren giros respecto de otros ejes,
pero las técnicas de control desarrolladas en este proyecto limitan estas posibilidades.

El trabajo realizado a lo largo del Proyecto de Fin de Carrera nos permitié en-
frentarnos a un problema de ingenieria real y suficientemente complejo del cual se
obtienen ensenanzas mas alla del plano académico. Principalmente se debe destacar
la forma de encarar un problema que tiene una gran cantidad de sub problemas
asociados que deben resolverse para lograr el correcto funcionamiento del conjunto.
La identificacién de las diferentes problemaéticas a resolver es un ejercicio que hasta
el momento no se habia realizado. El segundo aspecto a destacar es la autogestion
del tiempo para cumplir los objetivos a largo plazo, los plazos del mismo (a pesar de
las entregas intermedias) son impuestos fundamentalmente por el grupo a diferencia
de la experiencia en el resto de las asignaturas de la facultad.
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ANEXO A

APLICACION CON CAMARA

La idea principal de la aplicacion consiste en implementar un método para deter-
minar la posicion del cuadricéptero utilizando una cdmara filmadora. Surge como
una solucién a la necesidad de obtener una realimentacion de posicién estando a
puertas cerradas, donde la senal del GPS es muy débil o directamente nula. A su
vez es posible obtener una medida de los angulos pitch, roll y yaw.

En la figura se observa un
diagrama que representa al proble-
ma a solucionar. Se desean hallar los
parametros de posiciéon “x”, “y” y
“2” y los parametros de orientacion:
roll, pitch y yaw, mediante la iden-
tificacion de algunos marcadores cu-
ya posiciéon y orientacion es conoci-
da.

Se consideran distintos patrones
(marcadores) para identificar las dis-

tintas paredes de una habitacién. Los
Figura A.1.: Presentacién de la aplicacion patrones son reconocidos e identi-

ficados para luego, conociendo los
parametros intrinsecos de la cdmara, obtener la posiciéon espacial de la camara
respecto a cada patron. La ubicacién de los patrones respecto a la habitacién es
conocida, deduciendo asi la posicién del UAV en la habitacion. Una vez detectados
e identificados los marcadores, se halla la transformacién que lleva el sistema de
coordenadas referenciado en el marcador al sistema de coordenadas referenciado en
la camara, obteniéndose una matriz de rotacion R y un vector de traslacion T, los
cuales describen completamente la posicion relativa entre la cAmara y el marcador.

Para poder determinar los 6 grados de libertad que tiene el problema son necesa-
rios al menos 3 puntos de correspondencia entre las coordenadas del mundo (3D) y
las de la foto (2D), aunque cuantos mas puntos se tengan, mejores seran los resul-
tados obtenidos.
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A. Aplicacién con camara

Es importante destacar que el algoritmo debe ser lo suficientemente rapido como
para procesar las imagenes en tiempo real. El cuadricéptero equipado con la cdmara
estard filmando y es necesario obtener la posicién sin un retardo demasiado grande.
Es evidente que puede ocurrir que durante varios frames no se tenga ningin marcador
a la vista, situacion en la que se confiard plenamente en la estimacion del estado
obtenida del filtro de Kalman. Para la estimacién de los angulos esta situacién no
es un problema, ya que se puede obtener realimentacién mediante el acelerémetro y
el giréscopo.

A.1. Sistemas de coordenadas

Es importante definir algunas convenciones que se utilizaran mas adelante para
poder entender la aplicacion. Por ello se aclaran los sistemas de coordenadas utili-
zados.

Por un lado se tienen las coordenadas del “mundo”, representadas en la figura[A.2]
como “17, “j7 y “k”, que son coordenadas espaciales (3D). Por otro lado, también
representadas en la figura, estan las coordenadas de la camara que también son
espaciales y se representan mediante “i.”, “j.” y “k.”.

Ademds, y no menos importan-
tes estan las coordenadas de la fo-
to. Son coordenadas en el plano

s y por lo tanto en 2 dimensio-
/ nes. “M7” representa un punto en
c / ' l: el espacio con coordenadas “en el

. mundo” segun (i,7,k). A su vez
A .~ m . . es posible expresar las coordenadas
k.2 l de “M” en el marco de referen-
' ’ cia de la camara segun los versores

j‘; R e ?;" (iC,jC,kC).

El pasaje entre las coordenadas “del
mundo” y las coordenadas “de la
camara” se realiza mediante la rota-
cién R y la translacién T. Siendo “X”
las coordenadas del mundo de “M” y “X.” las coordenadas de “M” referenciadas a
la cdmara, se puede afirmar:

Figura A.2.: Sistemas de coordenadas

Xe=RX+T

“m” es la proyecciéon de “M” en el plano de la imagen, llevando coordenadas en
el plano (2D). “¢” es el punto principal y “f” la distancia focal.

A.2. Marcadores

El marcador consta béasicamente de 3 bloques de cuadrados concéntricos. El 4°
lugar sera ocupado por algun identificador para diferenciar distintos marcadores. El
hecho de que tenga 3 bloques en 3 esquinas distintas permite conocer con facilidad
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A.3. Deteccién del marcador

la orientacién del mismo. El tamano del marcador es de 20x29.7 c¢m, el tamano de
una hoja A4 y se puede observar en la figura [A.3]

A.3. Deteccion del marcador

Para la deteccién del marcador se utili-
zard como base la deteccion de segmentos
con el algoritmo LSI[[

Una vez detectados los segmentos se es-

tudia cudles de ellos pertenecen a estruc-

turas formadas por 4 segmentos conexos y

cerrados, es decir, se conservan solamen-

te los segmentos pertenecientes a algun

cuadrilatero. Posteriormente se realiza un

nuevo filtrado dejando tnicamente a las

Figura A.3.: Marcador utilizado estructuras compuestas por 3 cuadrados
concéntricos.

Una vez obtenidos los 3 bloques de 3 cuadrados concéntricos se utilizan todas
las esquinas de todos los cuadrados para hallar la correspondencia entre las coor-
denadas del mundo y las esquinas detectadas en la foto. Se tienen asi 36 puntos de
correspondencias.

(a) Deteccién de segmentos: LSD (b) Deteccién del marcador, filtrado del LSD

Figura A.4.: Deteccién y filtrado de segmentos

En la figura [A.4] se muestra una fotografia donde aparecen 2 marcadores distin-
tos. Al aplicarle el detector de segmentos LSD se obtuvo la figura [A.4a] Luego se
detectaron cudles de estos segmentos pertenecen a estructuras como las descriptas
anteriormente (3 bloques de 3 cuadrados concéntricos corresponden a un marcador),
y los resultados se muestran en la figura

L http://www.ipol.im/pub/algo/gjmr_line_segment_detector/
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A. Aplicacién con camara

Por un lado es muy improbable obtener un falso positivo ya que los marcadores
llevan una estructura muy particular, dificil de confundir. Por otro lado la debilidad
de este método de deteccién estd en poder detectar todos los segmentos de los 9
cuadrados involucrados. Es decir que si en la deteccién de segmentos no se detecta
alguno de los 36 segmentos involucrados en los 9 cuadrados, el algoritmo no detec-
tara ningtin marcador.

Claramente se puede implementar algtin tipo de algoritmo que introduzca cierta
tolerancia, permitiendo que falten algunos segmentos, lo cual significaria una impor-
tante mejora a implementar ya que agrega una gran robustez al algoritmo.

A.4. Resultados

El lugar de la habitacién donde se encuentra el marcador es conocido, entonces
alcanza con obtener la posicion relativa de la camara respecto al marcador para
obtener la posicion de la camara en relacion a la habitacion. Como ya se menciond,
existe una rotacion R y una traslacién T que llevan las coordenadas del mundo re-
ferenciadas en el marcador a las coordenadas del mundo referenciadas en la cdmara.
Entonces al obtener R y T estamos obteniendo la posiciéon de la camara. Observar
que al transformar el origen de las coordenadas del mundo se obtienen unas coorde-
nadas de la caAmara iguales a T.

Como forma de verificar el buen funcionamiento del programa, se realizan pruebas
en condiciones controladas, sabiendo con una precision aceptable la verdadera posi-
cién relativa entre la cdmara y el marcador. Se realizaron 7 pruebas en condiciones
distintas, como se indica en la tabla [A.1]

Se muestran a continuacién unicamente los resultados obtenidos para la prueba

Prueba | Roll (°) | Pitch (°) | Yaw (°) | Z (cm)
1 0 0 0 20
2 0 -30 0 20
3 -30 0 0 50
4 -30 -30 0 50
) 0 0 -15 20
6 0 -30 -15 50
7 0 0 0 100

Tabla A.1.: Pruebas realizadas

5, ya que los resultados para el resto de las pruebas es muy similar.

A.4.1.
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Prueba N°? 5

Al ejecutar el programa se obtiene la siguiente salida:

roll = 357.34°
pitch = 5.68°

yaw = 342.97°
X = -0.59mm




A.4. Resultados

-0.58mm
521 .36mm
El marcador tiene en el 4o lugar una barra horizontal.

y

z

Como se puede observar los resultados son aceptables, obteniendo un error de
unos pocos grados en los angulos, y apenas 2 centimetros en la posicién. Ademas es
importante destacar que se cometié un error sistematico en el proceso de adquisicion
ya que la distancia en el eje “z” se midié desde el marcador hasta el extremo del
lente mas cercano. En su lugar se deberia haber considerado la distancia hasta
donde se forma la imagen en la caAmara, que es un tanto mas adentro. Si se hubiera
considerado este aspecto, la medida seria aun mas fidedigna, ya que la distancia del
lente al centro del plano de proyeccién sobre el que se forma la imagen en la cdmara
sumaria un par de centimetros a la medida realizada.

Reproyeccién

Este es quizas el método mas con-
fiable para determinar si los resulta-
dos obtenidos son correctos. En la fi-
gura se muestra con circulos azu-
les las esquinas detectadas en la foto
y con cruces rojas se indican la pro-
yecciones de las coordenadas de la es-
tructura 3D del marcador, utilizando
las matrices R y T obtenidas. Pue-
de verse claramente la cercania entre
los ciculos azules y las cruces rojas,
indicando que el conjunto de parame-

tros extrinsecos obtenidos son los correc- Figura A.5.: Reproyeccién de esquinas
tos.

Es importante destacar, de todas maneras, que esta verificacién no es 100 % con-
fiable ya que pueden haber diferentes combinaciones de parametros intrinsecos de la
camara que determinen la misma reproyeccién. Por ejemplo los siguientes 2 juegos
de pardmetros:

s Field of view = A ; Distancia = B

» Field of view = A/2 ; Distancia = 2*B

Ploteo de la posicién relativa

Consiste en una herramienta grafica que permite verificar a grandes rasgos si los
resultados son coherentes con la realidad.

En la figura se presentan 2 imagenes: la primera basada en las coordenadas
de la camara, es decir dejando la cdmara fija y ubicando el marcador, y la segunda
basada en las coordenadas del mundo, es decir dejando el marcador fijo y ubicando
la posicién relativa de la camara.
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A. Aplicacién con camara

(a) Camara fija

Remowe camera reference frame
200 0 Swwitch to world-centered wiew

Extrinsic parameters {world-centerad)

-100

-zon

world

W -300

_apne ...... TS S SR 100

-500

T T T 150
-100 -50 o 50 100 150 zO0

W Remawe camera reference frames|
warld Switch to camera-centered view

(b) Marcador fijo

Figura A.6.: Ploteo de posicién y orientacién obtenida

Realidad aumentada

Por dltimo y a modo didactico,
se presenta un ejemplo de Reali-
dad Aumentada. Se trata de pro-
yectar en la imagen una estruc-
tura tridimensional como si estu-
viera en la habitaciéon. Resulta in-
teresante ya que se puede apre-
ciar con claridad la perspectiva
con la que estd mirando al mar-
cador y analizar si la perspecti-
va del objeto anadido se correspon-
de.

Se anade un cubo con una de las
caras coincidente con uno de los cua-

Figura A.7.: Realidad aumentada

drados del marcador, y sobre él aparece parado un “fosforito”. Los resultados se

pueden apreciar en la figura [A7]

Nota general: Si bien el algoritmo fue implementado y testeado, todo el trabajo
fue realizado en MatLab. Por razones del tiempo acotado del proyecto no se pudo
portar el codigo a C', quedando como trabajo a ser realizado en el futuro. Se cuenta
con todo el hardware necesario para su implementacion ya que la Beagle Board tiene
capacidad para procesar video en tiempo real, cuenta con librerias especiales para el
tratamiento de imagenes y se adquirié una camara pensada para la placa que tiene
las ventajas de un facil montaje y compatibilidad asegurada.
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ANEXO B

ESPECIFICACIONES TECNICAS DE
LA MONGOOSE 9DOF IMU

B.1. Acelerometro

Rango +16g

Resolucion 10-13 bits (siempre 4mg/LSB)
Datos nuevos 0.1 a 800 Hz

Ruido XY 0.75@Q100Hz - 3@3200Hz LSB-rms
Ruido Z 1.1@100Hz - 4.5@3200Hz LSB-rms
Cross Axis +1%

NOTAS:

» Output data rate puede llegar a 3200Hz, pero usando SPI. Con I?C a 400kHz
solamente se puede llegar a 800Hz.

» Ancho de banda = Datos_nuevos/2

B.2. Girdscopo

Rango +2000°/s
Resolucion 14.475 LSB/(°/s)
Datos nuevos 3.9Hz a 8kHz
Ancho de banda | 256Hz

Cross Axis +2%

Ruido 0.38 °/s-rms

NOTAS:

» Datos nuevos: La muestras pasan por un LPF digital de 256 a 5Hz, esto limita
el ancho de banda.
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B. Especificaciones técnicas de la Mongoose 9DoF IMU

B.3. Magnetémetro

Rango +8 Ga
Resolucién SmGaQGN=2
Datos nuevos 0.75 - 75Hz
Ancho de banda | 37Hz

Cross Axis +0.2% FS/Ga
Ruido -

NOTAS:

= El rango queda determinado por la ganancia, que se configura con 3 bits:

GN 0 1 % 3 4 5 6 7
Rango (Ga) | £0.88 | £1.3 | £1.9 | £2.5 | 4.0 | £4.7 | £5.6 | £8.1

= Se puede configurar para que el dato que muestre sea el promedio de hasta 8
muestras.

B.4. Sensor de presiéon

Rango 300 a 1100 hPa (9000 a -500m)
Resolucion 1Pa

Precisién. Abs. | typ/max £1.0/43.0 hPa
Precision Rel. +0.5 hPa

Datos nuevos typ/max: 3/4.5ms - 17/25ms
Ancho de banda | 333/40Hz

Ruido (hPa) 0.06 - 0.03

Ruido (m) 0.5-0.25

NOTAS:
= El rango, en altura, se refiere a la altura sobre el nivel del mar.

» El modo de operacién (cantidad de muestras promediadas) afecta:

El tiempo de conversion.
El ancho de banda.
La resolucién.

El ruido.

» Es necesario hacer una medida de temperatura de vez en cuando (1Hz) para
mejorar la lectura del sensor de presion.

196



B.5. Sensor de temperatura

B.5. Sensor de temperatura

Rango

0a65°C

Resolucién

0.1°C

Precision Abs.

typ/max £1.0/£2.0 °C

Datos nuevos

typ/max: 3/4.5ms

Ruido

NOTAS:

= El sensor de temperatura esta incorporado al sensor de presion.
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ANEXO C
CALCULO DEL TENSOR DE INERCIA

C.1. Magnitudes a considerar

Segtin el modelo considerado explicado en [3| dividiremos el sistema en una esfera
central, cuatro cilindros y cuatro varillas (también cilindricas). Las magnitudes que
debemos conocer para calcular los momentos de inercia del sistema son:

Radio de la esfera central R = 8 x 10™2m

Largo de las varillas L = 26 x 10~2m

Radio de los motores r = 1,65 x 1072m

Altura de los motores h = 3,5 x 1072m

Ademds nos interesa conocer las distancias de cada uno de los elementos del
sistema al centro de masa del cuadricéptero.

= Distancia entre el centro de masa de la varilla y el centro de masa del cua-
dricéptero d, = 14 x 10~ %m

= Distancia del eje de los motores al centro de masa del cuadricéptero d,, =
0,29m

Por ultimo las masas de los elementos en cuestion son:

= Masa de la esfera central Mg = 1,037kg
= Masa de las varillas M, = 0,013kg

= Masa de los motores M, = 0,113kg
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C. Ciélculo del tensor de inercia

C.2. Tensor de inercia del sistema

El tensor de inercia del sistema puede calcularse como la suma de los tensores de
inercia de los rigidos que lo componen. Se considera como fue expresado anterior-
mente el centro del cuadricéptero como una esfera maciza. El tensor de inercia de
dicha esfera puede calcularse a partir de la definicién misma de tensor de inercia, sin
embargo por ser una forma geométrica de vasto uso en el campo de la mecéanica su
tensor de inercia se encuentra ya tabulado. Sucede lo mismo con las restantes formas
geométricas que componen al sistema. Los tensores utilizados pueden obtenerse en
[16]. En el caso de la esfera se tiene que el tensor de inercia respecto de su centro de
masa es: ,

L o000
ot = pp (0 22 0 (C.1)
0 0 2

En este caso el centro de masa del sistema corresponde al centro de masa de la

esfera a partir de ciertas suposiciones que se realizan sobre la simetria del sistema.

7 I -_”-_',kﬁ .~7ﬁ7k—) :
Por dicho motivo podemos afirmar que H{Gl‘fE]q - Hg,q 7a q}, siendo O’ el centro de
E
la esfera.

Por otra parte el tensor de inercia de una varilla, cuyo eje principal coincide con
el versor ¢4, respecto a su centro de masa tiene la forma:

0O 0 O
Gva - v 12 12 :
0 0

Sin embargo resulta mucho ms interesante obtener el tensor de inercia expresado
respecto del centro de masa del sistema. Para realizar dicho cambio se utiliza el
Teorema de Steiner. Dicho teorema afirma que: Il = HG+JC]2W ‘% donde los términos
de Jé\f’G pueden calcularse como: (Jg‘[’G)aﬁ = M(G—Q)*op—M(G—Q)oa M(G—Q)s.
El término d,4 es conocido como Delta de Kronecker. Su valor es uno si @ = 'y
cero si a # 5. En el caso en consideracion dicha matriz resulta en:

0 0 0
0 (£+4d,)? 0 (C.3)
0 0 (£ +4d,)?

Por lo tanto el momento de inercia total de dicha varilla es:

JO,MVZ,G’ = My

0 0 0
iq.Ja-kaq 2 .
H{%Z F= My | 0 B4 (k)24 g2 o0 (C.4)
0 0 Loy (M) 4 @2

Analogamente, el tensor de inercia de una varilla cuyo eje principal se encuentra
respecto de la direccién j, respecto del centro de masa del sistema es:

Bt +d o 0
et = My 0 0 0 (C.5)
’ 0 0 L4+ (L) 4 a2

Sucede algo similar en lo que respecta a los motores. Tendremos un tensor de
inercia para los motores que se encuentran sobre la direccién i, y otro para los
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motores que se encuentran sobre la direccién j,. El momento de inercia de un cilindro
en su centro de masa es:

. 3r24+-h? 0 0
{Z; 7j_l;7kq} 12 37‘2+h2
T S B (C.6)
0 0o =

La entrada (3,3) de la matriz de la ecuacién la pasaremos a llamar 1.,

Por lo tanto el momento de inercia respecto del centro de masa del sistema para

-

un cilindro que se encuentra en la direccién i, es:

3r24h2 0 0
{ig-darka}t _ 2 3r24h2 2
mlsdekad — pp | 0 w22 g 0 (C.7)
OMe 12 mo,
0 0 =+ dz

En el caso de un cilindro que se encuentra en la direccion j, se tiene que::

3r24+h? + dQ 0 0
oo 12 m 5 5
Hgijmkq} — MM 0 3r 1—|2-h 0 (CS)
0 0 T+

Finalmente, el tensor de inercia del sistema, se calcula como la suma de los tensores
de inercia de las partes que lo componen:

H{Oi/qajq»kq} — H{Oiéyqukq} + QHgévavkq} + QHgéijkq} + QHgiiq»kq} _'_ 2H{Oi§;2q:kq} (Cg)

Dado que todos los tensores de inercia considerados hasta el momento son diago-
nales, podemos escribir el tensor de inercia del sistema como:

R [x:c 0 O
iedokad — 0 1, 0 (C.10)
0 0 L.

C.3. Resultados
En base al analisis realizado hasta el momento se obtienen los siguientes valores:
n Lo = 1,54 X 10~ kgm?
o I, =1, =232 x 10" %kgm?

s [, =437 x 10 2kgm?
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ANEXO D

CALCULOS NECESARIOS PARA LA
LINEALIZACION DEL SISTEMA

Tal como se explica en el capitulo se lineliza el MVE obtenido en [3] esto es,
aproximar el sistema no lineal por un sistema lineal de la forma:

X(t) = A()X (t) + B(t)u(t) (D.1)
Donde A(t) y B(t) son tales que a;; = gff =Ty by = gl’:”f r=a

D.1. Linealizacién para cualquier trayectoria

Para una trayectoria genérica al linealizar el sistema se obtienen las matrices:

0 A Az 0
| 0 Axn 0 Ay
Alt) = 0 Az Asz Az (D-2)
0 A 0 Ay
0
0
BO = | 4 (D.3)
Bn

Las entradas de la matriz de representan matrices de 3 X 3 mientras que las
entradas de la matriz representan matrices de 3 x 4. Es importante conocer las
entradas de las matrices anteriores, al menos en lo que respecta a las dependencias
de cada una de ellas con las variables de estado.

fA121 (1/}73079»qu7qu) fA122 (¢7¢797vqmuvqyaqu> fA123 (¢7¢7eaqu7vqyaqu)

AIQ = fA124 (w790707vqy7vq2) fA125 <w7¢707vqxuvqyuvq,2> fA126 (%%&%m%yv%z)
fA127 (¢7¢7qu7qu) fA128 (wﬁ SO,qu,qu,'qu) 0

(D.4)
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D. Calculos necesarios para la linealizacion del sistema

fAlgl (¢7 2 9) fA132 (’Qb, 12 0) fA133 (’QD, 12 9)

A13 - fA134 (1/)79076)) fA135 (1/)790,9> fA136 (I/J790)0> (D5)
fA137 (90) fA138 (wa @) fA138 (wa 90)
fAzzl W, Spawqyaqu) fA222 <w7 @awqyaqu) 0
A22 - fA224 (10, Way; qu) 0 0 (DG)
fA227 <¢7 @,qu,qu) fA228 <¢7 (P;ququ) 0
1 fA242 (2/17 gp) fA243 (1/}7 90)
Ay = 0 fA245 (%ZJ) fA246 (W (D7)
0 fA248 (¢7 90) fA249 (¢7 90)
0 gcos 0
Az = | —gcospcosy gsingsiny 0 (D.8)
gcospsiny  gsinpcosy 0
0 Wy Way
A33 = —qu O qu (Dg)
Way Wz 0
0 —vg vy
A34 = qu O —qu (D]_O)
Ugy VUga 0
__cospcosty  sinpsiny 0
Izx Izx
Ay = Mgd 0 L0 (D.11)
0 0 0
A44 =
0 (e b s ) £ B
Lm (w1 — wp +ws — wa) + Ltz 0 S
0 0 0
(D.12)
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D.2. Linealizacion para la condicién de hovering

0 0 0 0
By = 0 0 0 (D.13)
fB319 (wl) stllo(w2> f33111<W3) f33112(w4)

0 fB412 (WQ) 0 fB414 (w‘l)
By = fB415 (wl) 0 fB416 (w3) 0 (D14)
fB419 (wl) fB4110(w2) fB4111(W3) fB4111(W4)

D.2. Linealizacion para la condicion de hovering

Con las condiciones y obtenidas en el capitulo [13]se pueden obtener las
matrices A y B en el caso particular de hovering. Ademaés puede verificarse que todas
las entradas de dichas matrices son constantes y que por lo tanto estamos frente a
un sistema lineal invariante en el tiempo.

0 0 Ahovys 0
0 0 Id

0
Ahov - 0 Ah01;32 0 0 (D15)
0 Ahovs 0 0
0
0
Bhov - Bhov31 (D16)
Bhov41

Donde Id es la matriz identidad y las matrices Apnovis,Anovsys Bhovsrs Anovsy Y Ahovas
son:

cosf —sinf 0 0 g O
Apovis = | sinf  cosf 0 Apovs, = | —g 0 0 (D.17)
0 0 1 0 00
—i 0 O
Apowir = Mgd [ 0 == 0 (D.18)
0 0 O
0 0 0 0
Bhowy, = 0 0 0 0
15%x 1072572 15 x 1072572 1,5 x 1072572 1,5 x 102572
(D.19)
0 29 x 1071572 0 —29x 1071572
Bhowy = | —2,9 x 107152 0 2.9 x 10152 0
50x 1072572 —50x 1072572 5,0x 1072572 —5,0x 1072572
(D.20)

Dado que fue impuesto que 6 fuese constante para este movimiento, tenemos
efectivamente un sistema lineal invariante en el tiempo.
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D. Calculos necesarios para la linealizacion del sistema

D.3. Vuelo en linea recta a velocidad constante

Las matrices A y B obtenidas para esta situacion de vuelo son:

0 Areclg Areclg 0
0 0 Id

0
A’I"EC - O A,,,ec32 O AT€C34 (D.21)
0 Aecss 0 0
0
Bro=| .0 (D.22)
Brecgl
BreC41
Donde AT6013 = Ahov137 Are(:gg = Ahov32> AreC42 = Ahov427 Brec = Bhov y
Vgz SNl vy, cos0 —vg, cosl — vy, sind
Avecry = | —vg2 €080 v, sinf vy, cos0 — vy, sind (D.23)
Vgy —Vgg 0
0 T
Anovsy = Vg 0 —vg (D.24)
—Vgy Vg 0

D.4. Vuelo a velocidad angular constante

Luego de las modificaciones introducidas en el MVE en la seccion 13| se procede
a linealizar el sistema obtenido.

Aciryy, 0 Id  Agiryy
0 Ay 0 Ay

AD=1 0 Ap Ay Ay (D-25)
0 A42 0 A44
0
0
BO=| (D.26)
B41

Las matrices obtenidas son todas idénticas a las obtenidas en la linealizacién del
MVE original a excepcion de las matrices Az, v Aeiry,- Estas tienen la forma:

0 —Wqz Wqy 0 Rz —Yq
Acircu - Waz 0 Wz ACiT14 = —Zq 0 Lyq (D27)
Wey  Wez 0 Yyg —x4 0
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ANEXO E
GPS - INFORMACION ADICIONAL

E.1. Geometria: DOP - Dilution of precision

El método que utiliza el GPS para de-
terminar su ubicacién consiste basicamen-
te en:

1. Determinar la distancia r; a cada

satélite S;, cuya posicion es P;.

2. Repetir el paso anterior para cada
satélite disponible.

C: Tnagllahonmhenur
and poor GDOP

A: Triangulation B: Tnangulahonwllh Emor
3. Intersectar las “cascaras” de las es-

feras de centros P; y radios r;. Figura E.1.: DOP en 2 dimensiones.

Las “cascaras” de las esferas no seran de ancho despreciable, ya que hay un cierta
incertidumbre asociado a los datos. Esto implica que la interseccion sera un volumen,
en lugar de un punto. La geometria de la distribucion de los satélites determinara el
tamano de este volumen, y por lo tanto la incertidumbre en la determinacién de la
posicién. En la figura se muestra un ejemplo ilustrativo, en dos dimensiones.

EIDOP es el cociente entre la exactitud de la ubicacién y exactitud de la medida[17]:

oc=o0,DOP
donde

s o: Exactitud de la medida.
= 0,. Exactitud de la posicién.

Basicamente, el DOP representa la sensibilidad de localizacion frente a errores en
las medidas. Dicho de otro modo, da una idea de qué tanto error se cometera en la
ubicacion ante errores en las medidas. Cuanto més bajo sea el DOP, se cometera un
error menor. En la tablase muestra como interpretar valores tipicos (informacion
tomada de [18]).

Imagen obtenida de Wikipedia
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E. GPS - Informacién adicional

2-5

5-10

10-20

>20

Ideal
Excelente

Bueno

Moderado

Regular

Malo

Méaxima exactitud posible.

La exactitud a este nivel se conside-
ra suficiente para casi cualquier aplica-
cion.

Este nivel marca el minimo apropiado
para navegacion.

Las medidas se pueden utilizar, pero es
recomendado buscar un lugar con cielo
mas abierto.

Solo se deben usar los datos para esti-
maciones de muy poca precision.

A este nivel, las exactitud de las me-
didas puede tener un error de hasta
300m, deben descartarse.

Tabla E.1.: Interpretacion de los valores de DOP.

El GPS envia informaciéon sobre:

s HDOP - DOP horizontal:

HDOP = \/0—2 e

s VDOP - DOP vertical:

easting northing

VDOP = \/ UZlm’tud

= PDOP - DOP de la posicién:

_ 2 2 2
PDOP = \/ Ocasting T Onorthing + Taltitud

(E.3)

Esta informaciéon se puede utilizar en el algoritmo de control, para ponderar los
datos provenientes del GPS.
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ANEXO F

CONFIGURACI()N/Y COMPILACION
DEL CODICO

En este anexo se explican los conceptos basicos necesarios para trabajar con la
BeagleBoard.

F.0.1. Obtencion del cédigo - Git

El cédigo esta almacenado en un repositorio git disponible en el DVD adjunto a
esta documentacion y en github: git://github.com/rlrosa/uquad.git. El reposi-
torio ocupa aproximadamente 4GB, por lo que no es conveniente poner otras cosas
en la tarjeta SD de la Beagleboard, ya que sino se excederd su capacidad.

F.0.2. Comunicacion con la BeagleBoard

La forma basica de comunicarse con la Beagleboard es mediante el puerto serie,
usando un conversor RS52232 a USB. Durante el vuelo, la comunicacion se establece
mediante WiFi, usando un dongle USB. El procedimiento para hacerlo funcionar es
el siguiente:

1. Copiar el firmware scripts/rt73.bin a la Beagleboard en /1ib/firmware/.

2. Instalar el software necesario haciendo
opkg install kernel-module-rt73usb rt73-firmware.

Una forma de conectarse es usando una red Ad-Hoc, aunque también se puede
utilizar un servidor DHCP. Para configurar la interfaz wlan(ﬂ para trabajar en
modo Ad-Hoc agregar las siguiente lineas a /etc/network/interfaces:

auto wlanO

iface wlanO inet static
address 10.42.43.2
netmask 255.255.255.0
wireless—-mode ad-hoc

'El dongle puede ser asociado a otra interfaz, como wlani, configurar la apropiada.
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F. Configuracién y compilacion del codigo

wireless—-essid uquad
wireless-key s:uquaduquadl23

Luego, levantar una red en una laptop, en modo Ad-Hoc, con nombre uquad y con-
trasena uquaduquad123 en WEP 40/128-bit Key(Hex or ASCII). La laptop tendré la
IP 10.42.45.1, y la Beagleboard 10.42.43.2. El usuario en la Beagleboard es root y
la clave cualquiera. Para conectarse ver la subseccién sobre ssh.

Ssh

El usuario root acepta cualquier contrasena. Para evitar que la Beagleboard pida
contrasena, se puede agregar la clave publica de una laptop a la Beagleboard, enﬂ:

/home/root/.ssh/authorized_keys
Para conectarse hacer:

ssh root@10.42.43.2

Ethernet

La Beagleboard sabe conectarse a una red en la que haya un servidor DHCP.
Elegirle un nombre en /etc/hostname, por ejemplo beagle, y luego hacer:

ssh root@beagle.local

Configuracion del proxy

Para trabajar con la Beagleboard en el laboratorio de medidas, es necesario con-
figurar el proxy. Para ello, ejecutar los siguiente comandos en la Beagleboard:

echo "option http_proxy http://httpproxy.fing.edu.uy:3128/" \
>> /etc/network/options.conf

echo "option http_proxy http://httpproxy.fing.edu.uy:3128/" \
>> /etc/opkg/arch.conf

F.0.3. Tiempos

El main corre sobre linux, lo cual simplifica algunas cosas, pero complica otras.
Correr arriba de un sistema operativo que no es RTE] inevitablemente introduce de-
moras. Se configura el main y el driver de los motores para tener maxima prioridad.

La performance del main es INACCEPTABLE si se accede a memoria no volatil
o si se abren sesiones ssh durante su ejecucion.

2Crear el archivo y/o el directorio, si estos no existen.
3RealTime.
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F.1. Salida - Logs

F.0.4. Consideraciones de seguridad

Al comenzar el main, intentard establecer una conexién TCP con un servidor en
la laptop, y abortard en caso de no tener éxito. Si en algiin momento se pierde la
conexién, por ejemplo por algtin error en el driver del dongle WiF'i, el main abor-
tard, apagando los motores del cuadricéptero. Para iniciar el servidor en la laptop
ubicarse en el directorio src/build/check_net y ejecutar ./server.

En caso de perderse Is conexion ssh, y que el cuadricéptero siga funcionando (por-
que la conexiéon TCP sigue abierta), se puede detener el servidor que corre en la
laptop, lo cual hara que el main aborte y apague los motores.

El main verifica que la inclinaciéon del cuadricoptero no supere cierto limites du-
rante un tiempo dado. Si esto sucede, apagara los motores. Esto puede ser 1til si
por algin motivo se pierde el control mediante software, pero se puede acceder al
cuadricoptero, ya que inclinandolo lo suficiente se apagarian los motores.

El driver de los motores (¢md) tiene que estar funcionando para que los motores
permanezcan prendidos. La pérdida de energia en la Beagle Board detendria al driver,
y por lo tanto también a los motores (El frenado tardaria unos segundos, ya que se
omitirfa la secuencia de frenado).

F.1. Salida - Logs

El main genera varios logs durante su ejecucién, que sirven como realimentacion
al usuario para determinar la causa de errores o comportamientos extranos durante
un vuelo:

Datos crudos provenientes de la IMU: imu_raw.log

Datos utilizados para estimar el estado: kalman_in.log

Estado estimado: x_hat.log

Accién de control: w.log

La primer columna de imu_raw.log, kalman_in.log y w.log es el tiempo en segundos
desde el comienzo del main. La diferencia de tiempo entre kalman_in.log y x_hat.log
es despreciable, por lo que z_hat.log no tiene columna de tiempos. Referirse al codigo
fuente por informacion sobre como habilitar logs, nombres, contenido, etc.

Por cada log se crea un programa independiente (de ahora en mas logger), que
se comunica con el main mediante pipes. Cada logger tiene un espacio limitado en
RAM (definido al iniciar el logger), donde irda almacenando lo que reciba del main.
Cuando el espacio se acabe dejard de guardar informacién, mostrando una alerta
en la consola. Solamente se escribird a disco al finalizar la ejecucion del main. Los
logs se guardaran, por defecto, a /media/sdal/, una memoria flash comercial. Si
no se dispone de una memoria flash se puede modificar los argumentos de arranque
del main para que guarde en otro lado. Esto se implementé para evitar la escritura
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a la tarjeta microSD, que es muy lenta y hace inaceptable la performance del maz'nf_f].

F.2. Debugging

Para probar el main sin volar el cuadricéptero, puede resultar cémodo apagar el
control de connectividad. Para ello, setear CHECK_NET_BYPASS a 1 en

src/common/uquad_config.h

ADVERTENCIA: NO es recomendable hacer esto para una prueba con los mo-
tores prendidos, ya que la pérdida conexion implicaria la pérdida del control sobre
el cuadricéptero.

F.2.1. Ejecucion a partir de un log

Para debuggear el main, se lo puede correr con un log conocido como entrada, lo
cual permite analizar el efecto de cambios concretos. Para esto se debe configurar el
modulo que lee de la IMU, avisandole que debe leer de un log. Esto se logra seteando
IMU_COMM_FAKE a 1, en src/imu/imu_comm.h.

C Vs. MatLab

Existe un script en MatLab que reproduce el comportamiento del main. Es muy
util para hacer pruebas y verificar el correcto funcionamiento del cédigo en C:

kalman/kalman_main.m

Como argumento toma un log de datos crudos de la imu (imu-raw.log), como los
generados por el main o por imu_comm_test:

src/test/imu_comm_test/imu_comm_test.c

F.3. Kernel

La Beagleboard corre linux 2.6.37, de la distribucién Angstrom:
» http://www.angstrom-distribution.org/

El kernel que viene por defecto es suficiente para casi todo. Solo hace falta configu-
rar el puerto i2¢c-2 para que trabaje a 333kHz (en lugar de 400kHz).

Para compilar el kernel se utilizdé Bitbake+OpenEmbedded, y se lo compilé desde
Ubuntu 11.10 (64bits).

La informacién que se presenta a continuacién se obtuvo de [19], [20] y del canal
IRC #oe.

4Dado que la versién actual del logger no accede a disco hasta que termina de ejecutarse el main,
no deberia ser un problema guardar a la microSD. Esto no ha sido probado.
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F.3.1. Compzilacion: Bitbake+ OpenEmbedded

Para poder compilar programas para la Beagleboard se puede usar un entorno
de desarrollo como OpenEmbedded (de ahora en mas OF) y la herramienta para
compilar, bitbake. La herramienta bitbake maneja recetas que listan programas y sus
dependencias, y se encarga de compilar las cosas en el orden apropiado.

Todo lo que usa OF se baja de internet mediante git. A veces hay problemas con
los servidores, y es cuestién de probar nuevamente en otro momento (o cambiar de
servidor, revisar proxy, etc). Compilar una imagen entera, como para una SD, no
es facil, lleva tiempo, requiere que todos los servidores funcionen y un poco de suerte.

Para compilar en Ubuntu:

1. Ejecutar sudo dpkg-reconfigure dash y en el menu elegir la opcién no. Por
mas informacién ver
http://wiki.openembedded.org/index.php/0OEandYourDistro.

2. Descargar, configurar y actualizar el repositorio:

git clone git://git.angstrom-distribution.org/setup-scripts
cd startup-scripts

MACHINE=Beagleboard ./oebb.sh config Beagleboard
MACHINE=Beagleboard ./oebb.sh update

source ~/.oe/environment-oecore

3. Si se quisiera compilar ahora[ﬂ, hacer:
bitbake console-image

El script “/.oe/environment-oecore es responsable de generar variables que se
utilizan durante la compilacion. Cada vez que se abre una consola se cargan las varia-
bles globales y las declaradas en ~/.bashrc, una almacena las rutas a los ejecutables
instalados, otra las bibliotecas, etc. Las variables en ~/.oe/environment-oecore
hay que cargarlas cada vez que se abre una nueva consola. Una de las cosas que
hace el script es indicar la ruta al programa bitbake. Para verificar que el script

fue correctamente ejecutado se puede escribir el comienzo del comando bit y apre-
tar tab para ver sugerencias. Entre las opciones deberia aparecer el comando bitbake.

Las recetas que utiliza bitbake (y nos interesan mas) se encuentran en:
setup_scripts/sources/meta-ti/
Algunos ejemplos:

= Configuracién del kernel:

setup-scripts/sources/meta-ti/recipes-kernel/\
linux/linux-3.0/Beagleboard/defconfig

= Receta para el kernel:

5Compilar la imagen lleva mucho tiempo, mejor configurar todo antes de compilar.
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setup_scripts/sources/meta-ti/recipes-kernel/\
linux/linux-omap_3.0.bb

= Receta para el u-boot:

setup-scripts/sources/meta-ti/recipes-bsp/\
u-boot/u-boot_2011.12.bb

Luego de haber incorporado las variables de ~/.oe/environment-oecore ya no
es necesario usar MACHINE=Beagleboard ./oebb.sh, se puede y debe usar directa-
mente bitbake.

Es recomendable hacer MACHINE=Beagleboard ./oebb.sh update frecuentemen-
te. Algunos paquetes necesarios para poder compilar correctamente (pueden faltar
otros):

sudo apt-get install\
python-ply python-progressbar)\
texi2html cvs subversion gawk\
chrpath texinfo diffstat

Como modificar el contenido de OE

Para modificar un programa, como por ejemplo el u-boot:

bitbake -c devshell u-boot

# se abre una consola en el dir temporal del u-boot
emacs board/ti/beagle/beagle.h

# editar, por ejemplo habilitar la UART2

git add board/ti/beagle/beagle.h

git commit -m ’uquad: habilitando UART2’

git format-patch HEAD™1

cp 001-uquad:-habilitando-UART2.patch $0E_BASE/

# incrementar la linea que dice "PR = "r4"", ponerle rb
bitbake u-boot

# buscar el resultado en setup-scripts/build/tmp*/deploy/images

Para modificar el kernel y setear el 12¢-2 a 333kHz:
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bitbake -c devshell virtual/kernel

# se abre una cosola en el dir temporal del kernel
# ANTES de cambiar nada, hacer:

quilt new uquad-set-i2c-2-333kHz.patch

# Si se quiere hacer cambios en board-omap3beagle.c:
quilt add arch/arm/mach-omap2/board-omap3beagle.c
emacs arch/arm/mach-omap2/board-omap3beagle.c

# editar, por ejemplo setear i2c a 333kHz

# Ahora pedirle a quilt que arme un patch

quilt refresh

# E1 patch queda en patches/uquad-set-i2c-2-333kHz.patch
# Se copia a meta-ti/recipes-kernel/linux-3.0/
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# Se edita meta-ti/recipes-kernel/linux_3.0.bb, agregando una
# linea antes de la q dice defconfig:
file://uquad-set-i2c-2-333kHz.patch;patch=1 \

# Ahora se compila haciendo

bitbake virtual/kernel

Comandos utiles - bitbake+OE

Algunos comando que pueden ser de utilidad:

= Para compilar un paquete individual, sin tomar en cuenta las dependencias:
bitbake -b receta.bb
Ejemplo:
bitbake -b sources/meta-ti/recipes-bsp/u-boot/u-boot_2011.12.bb
= Para ver todas las recetas que se ejecutan como dependencias, hacer:
bitbake <receta> -g

y luego mirar en task-depends.dot.

Ejemplo:
bitbake console-base-image -g
= Para borrar todo lo compilado sobre un paquete, por ejemplo el u-boot, hacer:

bitbake -c clean u-boot

F.4. IMU

La Mongoose viene cargada con un bootloader Arduino, que permite bajarle cédi-
go mediante el puerto serie.

F.4.1. Compilacion
Para programar la Mongoose se utiliza Arduino. Para instalarlo hacer:
sudo apt-get install arduino

El cddigo utiliza una biblioteca que no viene con Arduino. Asumiendo que el
repositorio git fue descargado a ~/uquad, para agregar la biblioteca al Arduino,
hacer:

sudo 1ln -s ${HOME}/uquad/src/mongoose_fw/HMC58X3/\
/usr/share/arduino/libraries/HMC58X3
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F. Configuracién y compilacion del codigo

F.5. Trabajo a futuro
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= Path planner: Solamente estd implementada la modalidad de hovering. Que-

da pendiente implementar rectas y circulos, y un sistema de waypoints que
permita ir recorriendo trayectorias.

Control: La matriz de control se carga de un archivo de texto. Para automa-
tizar el calculo de dicha matriz, permitiendo cambiar de trayectoria en tiempo
real, habria que calcularla en C.

En src/control/control.c esta lista una implementacion del algoritmo LQR,
y de la linealizacién del sistema segin la trayectoria elegida. Se verifico el co-
rrecto funcionamiento de la implementacién comparando contra la versiéon en
MatLab, pero no se lo incorporé al main.

Un tema a considerar es el tiempo de computo, varios segundos segin prue-
bas en una PC. Esto seria inaceptable durante el vuelo. Una solucién simple
seria hacer las cuentas de a poco, evitando pasar varios segundos sin ejecutar
acciones de control.

Visién: Queda pendiente implementar en C el algoritmo descrito en [A]

Logger: Una mejora seria que el logger guarde informacion en binario en lugar
de usar ASCII, lo que permitiria ahorrar RAM. De cualquier forma, el RAM
no es un problema por el momento.



ANEXO G
HARDWARE - CUIDADOS

G.1. Baterias del Cuadricéptero (LiPo)

Las baterias que se utilizan para el cuadricoptero son baterias de polimero de litio
(LiPo). Pueden resultar peligrosas si se usan de manera inapropiada. A continuacién
se resumen algunos de los puntos mas importantes:

Nunca dejar cargando sin supervisiéon (no dejar cargando de noche).

Cargar solamente utilizando cargadores balanceados, como los que fueron ad-
quiridos por el proyecto. Recargar una bateria puede llevar entre 4 y 6 horas.

No dejar que se descargue completamente.

e Silos motores comienzan a reducir su velocidad, es probable que la bateria
se esté acabando. Reemplazarla.

e Verificar que la bateria quede desconectada de los ESCs al terminar de
utilizar el cuadricéptero para evitar que se descarguen completamente.

Si se observa que la bateria se ha inchado dejar de usar inmediatamente, y
deshacerse de ella.

Por mas informacion, los foros de RCGroups pueden resultar ttiles, por ejemplo
en http://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?t=209187.

G.2. Baterias de la electrénica - Beaglejuice

La bateria que alimenta la electrénica (Beaglejuice) fue comprada a la empresa
Liquidware. Algunas cosas a tomar en cuenta:

» Recargar una Beaglejuice completamente lleva aproximadamente 12 horas, y
el tiempo 1til (usando WiFi y GPS) es de no més de 2 horas. No conviene
dejarla cargando de noche, pero se ha hecho muchas veces, debido al tiempo
que tardan en cargarse.
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G. Hardware - Cuidados

= No hay documentacién sobre estas baterias. Encienden 2 LEDs blancos cuando
estan prendidas, uno naranja cuando estdan cargando, y a veces otro LED
naranja (de manera intermitente) durante el proceso de carga (no se sabe que
significa, y no ha dado problemas).

G.3. Motores y Hélices

G.3.1. Hélices

Antes de realizar cualquier prueba, revisar que las hélices estén bien ajustadas.
Se aflojan con el uso, y pueden llegar a salirse.

Se pueden seguir usando si reciben golpes leves, como raspones, etc, pero no
conviene usarlas si tienen alguna parte quebrada, ya que se les exige mucho durante
el vuelo, y pueden partirse.

Si se desea medir la velocidad de las hélices con el dispositivo de la seccion [6.3.1],
usar lentes de proteccion, por las dudas que alguna parte de una hélice salga despe-
dida por accidentarse contra el dispositivo.

G.3.2. Motores

Se han hecho muchas pruebas usando cuerdas para tener mas control sobre el
cuadricoptero. En caso de repetirse este tipo de pruebas, verificar que no haya riesgo
de enredar cuerdas con motores, ya que este tipo de exigencia ha demostrado ser
capaz de danar permanentemente un motor.

Los motores tiene imanes, y por lo tanto atraen restos ferromagnéticos que se
encuentren cerca de ellos. Evitar exponer los motores a este tipo de condiciones,
ya que no hay nada que evite el ingreso de particulas ferromagnéticas a las partes
moviles de los motores, y podrian afectar su performance.

La aislacion de los cables que van de los ESCs a los motores ha demostrado ser
de mala calidad. Un cortocircuito a esa altura causé un accidente. Se ha reforzado
la aislacién entre fases para evitar problemas. Asimismo se comprobd que existen
errores en el dised de los ESCs en lo que respecta a la disipacién térmica. Es re-
comendable realizar pruebas por periodos de tiempo reducidos (inferiores a los 5
minutos) y dejar enfriar los transistores de potencia.
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ANEXO H
MANUAL DE USUARIO

Este manual de usuario indica los pasos a seguir para volar el cuadricoptero en
modo hovering. Se asume que la IMU se encuentra previamente calibrada.

H.1. Montaje y conexionado
Componentes del sistema
Montar sobre la plataforma los distintos componentes del sistema:

» BeagleBoard, BeagleJuice y médulo de WiFi en la caja de acrilico como se
detalla en el capitulo [17]

s [MU
» ESC
= GPS

Placa de conversion de niveles 16gicos
= Bateria

Si se desea habilitar la opcién de utilizar el control remoto debe incluirse la CPU de
fabrica, el receptor y el circuito encargado del switcheo (ver capitulo .

Conexiones
En esta seccion se detallan las conexiones de los componentes.

= Conexiones de la BeagleBoard
e Alimentar la BeagleBoard con 5v provenientes de la BeagleJuice.

e Conectar en un puerto USB el médulo de WiFi, en otro el GPS y en un
tercero un pendrive.

e Conectar con la placa de conversion de niveles 16gicos, basandose en los
nombres de las senales indicados sobre la placa, y la pagina 108 del
BeagleBoard-xM System Reference Manual.
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H. Manual de usuario

ESC Cuadricoptero
69

6B 68

6A

Figura H.1.: Correspondencia entre motores y ESC

» Conexiones de la IMU
e Conectar la alimentacién (5V) a la BeagleJuice.

e Conectar las senales de Gnd, 3.3V, Tx y Rx a la placa de conversion de
niveles 1égicos.

s Conexion de los ESCs

e Conectar las lineas del I?C (SDA, SCLK, GND) a la placa de conversién
de niveles légicos.

e Conectar a los motores. En la figura puede observarse la correspon-
dencia entre ESC y motores.

e Conectar la bateria

En caso de desearse utilizar también el control remoto, conectar la CPU de fabrica
y el circuito de Switcheo de acuerdo a las conexiones que se especifican en el capitulo
200

Se debe hacer coincidir el plano de la IMU con el plano formado por los motores
de acuerdo al procedimiento explicado en el capiutlo [17] Para mostrar en consola
las lecturas de la IMU en deben ejecutarse los siguiente comandos:

ssh root@10.42.43.2
cd work/uquad/src/build/test/imu_comm_test
./imu_comm_test /dev/ttyS1

Las columnas 10 a 12 indican los angulos de Euler. Se deben ajustar los tornillos
de la IMU hasta que dichos angulos sean lo mas cercano posible al cero.

H.2. Ajuste del Offset

Para resolver el problema del offset se ejectura el driver de los motores y se le
envian comando desde la consola, hasta lograr equilibrar el angulo en cuestién. Para
correr el driver ejecutar los siguientes comandos:
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H.3. Pruebas del Controlador

ssh root010.42.43.2

cd work/uquad/src/i2c_beagle
make stdin

./cmdstdin X69 X6A X6B X68

Cada uno de los parametros X6M puede ser 1 o 0: El 1 habilita el motor 6M, y el
0 lo deshabilita.
s Offset del angulo de Yaw
1. Colgar el cuadricéptero de forma que pueda girar respecto al eje vertical.

2. Ejecutar
./cmdstdin 1 1 1 1

a una velocidad de I2C' lo més alta posible sin que el cuadricéptero se
levante (Se sugiere utilizar 120 I?C' trabajando con un peso de aproxi-
madamente 1.7kg).

3. Ajustar los offsets en la consola, enviando distintos valores hasta que el
cuadricoptero no gire, y luego escribir el resultado en
src/i2c_beagle/cmd_motores.c

para que sea tomado en cuenta siempre que se compile el driver.

» Offset del dngulo de Pitch y de Roll: Los ajustes en estos angulos no deberian
modificar mucho el offset encontrado para el Yaw, ya que el torque neto no se
modifica. De cualquier forma, puede cambiar el punto de operaciéon y por lo
tanto afectar al Yaw.

1. Ubicar el cuadricoptero de forma que tenga libre un solo eje de giro.

2. Para el Pitch ejecutar:
./cmdstdin 1 1 0 0

Igual que en el caso anterior ajustar el offset de forma que el cuadricéptero
se mantenga horizontal.

3. Repetir para el Roll ejecutando:

./cmdstdin 0 0 1 1

= Revisar los tres angulos para verificar los offsets obtenidos.

H.3. Pruebas del Controlador

= Prueba de los dangulos de Roll y de Pitch

1. Ubicar el cuadricoptero de forma que tenga libre un solo eje de giro po-
sible.

2. Modificar las matrices K_prop_full_ppzt.txt y K_int_full_ppzt.txt
de forma que las unicas entradas distintas de cero sean las que corres-
ponden a la realimentacion del angulo de interés, de la velocidad angular
de interés y de la integral del error del angulo de interés. Las matrices de
realimentacién se encuentran en src/control.
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3. Modificar el driver src/i2c_beagle/cmd_motores.c, ya que por defecto
prender todos los motores. Descomentar las lineas que inhabilitan los
motores que no se van a utilizar (buscar cerca de la linea 697).

4. Correr el loop de control (./go.sh), modificar dichas matrices hasta en-
contrarse conforme con la respuesta del sistema. Partir de los valores
dados por el algoritmo LQR en MatLab.

5. Repetir con el otro dngulo (cambiar nuevamente las matrices y el driver).

= Prueba del angulo de Yaw.
1. Colgar el cuadricéptero.

2. Setear la Masa del cuadricéptero lo més alto posible sin que el cua-
dricéptero levante vuelo (se sugiere utilizar 1.4Kg si el cuadricoptero
levanta vuelo con 1.7kg).

3. Modificar las matrices K_prop_full_ppzt.txt y K_int_full_ppzt.txt
hasta lograr el comportamiento deseado. Partir de los valores dados por
el algoritmo LQR.

Una vez realizadas las pruebas anteriores el cuadricéptero deberia presentar un com-
portamiento estable. De todas formas se sugiere agregar dos cuerdas de seguridad:
una por encima y otra por debajo, de forma de limitar el movimiento del mismo y
evitar accidentes. Tener especial con las cuerdas, en caso de enredarse con un motor
cortar la ejecucion de inmediato para evitar danar ESCs o motores.

NOTA: Los ESCs disponibles presentan un problema conocido como FOIﬂ que
hace que alguno de los motores deje de funcionar. Es un evento aleatorio, respecto
a cuando sucede y respecto a el motor que afecta. Evitar hacer pruebas muy largas
o muchas pruebas consecutivas para reducir los riesgos?]

'Flip Of Death
2No fue comprobado que esto evite el FOD.
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ANEXO 1

MANUAL DE USUARIO DEL
SIMULADOR

En este anexo se explica como utilizar el simulador implementado.

Abriendo el programa

1. Abrir el programa MatLab.

2. Ubicarse en la carpeta uquad.

3. Desde la consola correr el script startup. Este script agrega al path las carpetas
necesarias para que el simulador funcione adecuadamente.

4. Desde la consola correr el simulador ejecutando menu. Un menu como el que
se muestra en la figura [[.1] deberia aparecer.

Dicho menu ofrece la po-
sibilidad de realizar simulacio-
nes tanto en lazo abierto co-
mo en lazo cerrado hacien-
do “click” en la opcién desea-
da.

Simulaciones
en lazo abierto

Luego de hacer “click” en la
opcion de lazo abierto en el

Lazo abierto
Lazo cerrado
Salir

Figura I.1.: Menu principal

menu principal se despliega el menu de la figura [[.2]

Estableciendo las condiciones iniciales de la simulacién

Para establecer las condiciones iniciales de la simulacién se escribe el valor deseado
para cada variable en el casillero correspondiente en la parte superior izquierda del
ment. Las variables que se pueden establecer son:
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lazo_abierto

Girc en Roll i

r

Figura [.2.: Interfaz del lazo abierto

La posicién inicial del cuadricoptero.

La orientacién inicial (Angulos de Euler) del cuadricéptero.

La velocidad inicial del cuadricoptero en el sistema inercial.

La velocidad angular del cuadricéptero.

En la figura |[.2] se realizé una simulacion con todas las condiciones iniciales nulas
excepto la altura (z) que se fijé a tres metros.

Estableciendo los tiempos de la simulaciéon

La interfaz permite indicar los tiempos iniciales y finales de la simulacién en el
submeni que se encuentra al centro a la izquierda. En la figura se observa que para
la simulacién en cuestién se establecié un tiempo inicial de 0 segundos y un tiempo
final de 30 segundos.

Estableciendo el modo de vuelo

Con el subment que se encuentra en la parte inferior se define el tipo de simulacion
que se desea realizar. El usuario puede elegir el modo de vuelo de una lista pre
establecida, los modos de vuelo disponible son:

s Caida libre

Hovering

Escalén en los cuatro motores

Giro en Roll

Giro en Pitch

Giro en Yaw
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Realizando la simulaciéon

Una vez establecidas las condiciones iniciales de la simulacién, los tiempos inicia-
les y finales y el tipo de vuelo que se desea realizar se oprime el botén simular para
iniciar la simulacién.

Sobre la derecha de la interfaz grafica se despliega la trayectoria realizada por el
sistema y la evolucién de los ejes principales del cuadricoptero: x4, y, y 2, en azul,
rojo y verde respectivamente.

Para realizar un pos procesamiento de la informacién obtenida gracias a la simu-
lacién es importante tener en cuenta que el simulador devuelve un vector con los
tiempos de la simulacién y una matriz con las 12 variables de estado. La variable
de los tiempos de la simulacion toma el nombre t y la variable con las 12 variabes
de estado toma el nombre Y. Cada columna de la matriz Y representa los distintos
valores que toma cada variable de estado a lo largo del tiempo. El érden en el cual
se guardan las variables de estado es:

» Northing (x)

» Westing (y)

» Altura (z)

= Roll (¢)

= Pitch ()

= Yaw (¢)

» Velocidad en el sistema solidario al cuadricéptero segin x, (vy,)
» Velocidad en el sistema solidario al cuadricéptero segin y, (vgy)
» Velocidad en el sistema solidario al cuadricéptero segin z, (v,.)
» Velocidad angular del cuadricéptero segin z, (wy,)

» Velocidad angular del cuadricéptero segin y, (wgy)

= Velocidad angular del cuadricéptero segin z, (wys)

Simulaciones en lazo cerrado

Haciendo “click” en la opcion Lazo cerrado en el ment principal se despliega la
interfaz que se muestra en la figura [[.3] Esta interfaz permite realizar simulaciones
en lazo cerrado a fin de verificar el funcionamiento de los algoritmos de control.

Estableciendo las condiciones iniciales y tiempos de simulacién

En el subment que se encuentra en la esquina superior izquierda de la interfaz
pueden establecerse las condiciones iniciales de la simulacién al igual que en la
simulacion en lazo abierto. A la derecha de dicho submenu se pueden establecer el
tiempo inicial y final de la simulacién al igual que en la simulacion del lazo abierto.
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|

Figura [.3.: Interfaz del lazo cerrado
Trayectoria a controlar

En el panel Trayectoria puede elegirse el tipo de trayectoria a realizar. En esta
version del simulador se tiene implementada tres trayectorias que pueden elegirse
desde el men:

= Hovering.
s Vuelo en linea recta.
= Vuelo en circulos.

Ademis del tipo de trayectoria deben establecerse los parametros con los cuales se
desea realizar la trayectoria. Para esto, haga “click” en el botén setpoint de la interfaz
de lazo cerrado. Una nueva ventana se abrird ofreciendo casilleros para completar
con las variables deseadas. Segun el tipo de trayectoria escogida se pueden setear
distintas variables:

» Hovering: Posicién y dngulo de Yaw.
» Vuelo en linea recta: Velocidades en el sistema S, y dngulo de Yaw.

= Vuelo en circulos: Velocidad angular segtn la vertical y velocidad tangencial.

Controlador

El simulador ofrece cuatro tipos de control posibles, seleccionables desde el panel
Control de la interfaz de lazo cerrado. Estos son:

= P12: controlador proporcional de todas las variables de estado del sistema.

= PI12: controlador proporcional de todas las variables de estado del sistema y
de las integrales del error en posicién y en el angulo de Yaw.

» P8&: controlador proporcional de ocho de las doce variables de estado del siste-
ma. Se deja por fuera la posicién horizontal y las velocidades vy, y vgy-
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= PI8: controlador idéntico al anterior con el agregado del control sobre la inte-
gral del error en los tres angulos de euler y en la altura.

El control implementado es LQR. En el panel que se ubica en la esquina superior
derecha se pueden variar los parametros de las matrices Q y R utilizadas para deter-
minar la matriz de realimentacion. Se imponen dos restricciones para esta eleccion:

» Las matrices Q y R son diagonales

s Todas las entradas de la matriz R son idénticas

Simulacion

Una vez establecidas las condiciones iniciales, los tiempos de la simulacién, el tipo
de trayectoria, el setpoint, el tipo de control y los parametros de las matrices Q y
R se puede proceder a simular el sistema en lazo cerrado haciendo “click” sobre el
botén simular.

En la grafica de la derecha se grafica, al igual que para el lazo abierto, la trayec-
toria obtenida y los ejes del cuadricoptero a lo largo del tiempo.

Se genera un vector t con los tiempos de la simulacién y una matriz Y con la
siguiente informacion:

= En las primeras doce columnas de la matriz Y se guardan las variables de
estado del sistema en el mismo 6rden que para el lazo abierto.

= En las segundas doce columnas de la matriz Y se guardan los ruidos generados
para las doce variables de estado en el mismo 6érden. (En las siguientes secciones
se explica con mayor profundidad este aspecto).

= Las columnas 25 a 28 de la matriz Y corresponden a las velocidades angulares
de los cuatro motores a lo largo del tiempo.

= Las columnas 29 a 40 corresponden al setpoint para cada variable de estado.

La matriz de realimentacién generada puede ser guardada haciendo “click” sobre el
botén guardar. La matriz se guardard en la carpeta . /src/control/ bajo los siguientes
nombres:

= PI12:
o K_prop_full.txt: matriz de realimentacién proporcional.

o Kl int _full.txt: matriz de realimentacion para la integral del error de la
posicién y el angulo de Yaw.

s P12: K_full: matriz de realimentacion proporcional.

= PIS:
e K _prop.txt: matriz de realimentacién proporcional de ocho estados.

o Kl int.txt: matriz de realimentacion de la integral del error en los angulos
de Euler y la altura.

» P8: K.txt: matriz de realimentacién proporcional de ocho estados.
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Ruido de medida y no idealidades

El simulador ofrece la posibilidad de agregar ruido al estado que se utiliza para
determinar la accién de control. Este ruido simula los ruidos introducidos por los
sensores. Para cada variable de estado puede agregarse desde el panel Ruido de
medida los siguientes ruidos:

= Componente sinusoidal. Puede ajustarse:
e Amplitud

e [recuencia

= Ruido blanco: Puede ajustarse:
e Varianza

e Valor medio

Puede agregarse también en el panel Perturbaciones en los motores offsets distin-
tos para cada motor, y un ruido blanco (puede configurarse su varianza y periodo)
para simular el funcionamiento no ideal de los motores.

Ruta predeterminada

El simulador ofrece ademas la posibilidad de recibir waypoints por los cuales se
desea pasar con una orientaciéon determinada en un tiempo determinado. El simu-
lador se encarga de concatenar las trayectorias a seguir para lograr el objetivo.

Todas las configuraciones descritas anteriormente son validas para esta seccion
excepto que no tiene sentido definir una trayectoria ni los tiempos de simulacion.
Tampoco es posible guardar todas las matrices de realimentacion utilizadas para
lograr el objetivo planteado.

Para utilizar este modo:

1. Establecer las condiciones iniciales de la simulacién, el controlador a utilizar,
los ruidos y perturbaciones en los motores.

2. Hacer “click” sobre el botén ruta.

3. En la ventana que se despliega establecer la posicion y la orientaciéon del primer
waypoint asi como el tiempo en el cual se desea alcanzar dicho waypoint.

4. Hacer “click” sobre el boton Agregar.

5. Repetir los pasos |3| y 4] hasta agregar todos los puntos deseados.
6. Hacer “click” sobre el boton Listo.

7. Hacer “click” sobre el botén Simular.

Al igual que para la simulacién de una trayectoria en particular se guardan las
variables t y Y para su posterior anélisis y estudio.
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ANEXO J
RECURSOS

En el presente anexo se detallan los recursos utilizados durante el proyecto. Se
realiza un analisis desde el punto de vista del costo econémico y de las horas hombre

dedicadas.

J.1. Costos

Plataforma Fisica **) 819.08 USD
Beagleboard 149.00 USD
Beaglejuice 88.73 USD
Mongoose 9DOF 115.00 USD
GPS 34.99 USD
WiFi 44.87 USD
Otros **) 100.00 USD
Total 1351.67 USD

()Incluye transmisor, receptor y una baterfa
() Acrilico, cobre, componentes electrénicos, aluminio, etc.

Tabla J.1.: Costos de las partes que componen el sistema

J.1.1. Costos Ocultos

Durante el proyecto se utilizaron diversos dispositivos que no fue necesario adqui-
rar, ya que se encontraban disponibles en el laboratorio:

= Osciloscopio: - 500 USDE] Es fundamental para trabajar con circuitos electroni-
COS.

= Soldador con microscopio: Se utilizé un soldador precisiéon equipado con
un microscopio para trabajar con componentes SMD.

'Precio promedio. Los precios oscilan entre 100 USD (USB, requiere de una PC) hasta 3500 USD.
Las necesidades del proyecto se cubren con un modelo sencillo.
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Fuente DC 5V: Utilizada para alimentar la electronica.

Tocadiscos: Utilizados durante la calibracién del giréscopo.

Equipo de Aire Acondicionado: Para las compensaciones por temperatura.

Software: Computadoras con MatLab.

Algunas inversiones que, a priori, no serian necesarias si se quisiera repetir partes
del proyectos:

» Analizador 16gico - 90USD - Si hay que decodificar otro protocolo I*C,
es fundamental contar con un analizador légico. Durante el proyecto se invir-
ti6 mucho tiempo en intentar implementar uno, y al final se opté por comprar
uno hecho.

» Protecciones en aluminio - $1500 - Contando con ESCs confiables, es pro-
bable que estas protecciones no sean necesarias, y que sea conveniente sacarlas
para aumentar la carga que queda disponible y para disminuir el rozamiento
con el aire.

Gastos adicionales:

» Envios:

e Hubo que enviar una Beagleboard y una Beaglejuice a USA para hacer
valer la garantia, el costo de los envios fueron de 100 USD y 50 USD
respectivamente.

e Envios desde China tienen un costo de aproximadamente 30 USD.

= Aduana: Los gastos de aduana fueron de aproximadamente 200 USD. Algunos
debido a que por problemas de tiempo no se hicieron los tramites necesarios
para evitar gastos (por tratarse de materiales para la educacion).

J.1.2. Eleccion de compras - Analisis de alternativas

Antes de efectuar las compras, se analizaron las diversas opciones disponibles en
el mercado. A continuacién se resumen las conclusiones de dicho analisis.

Instrumentacion

La idea original era adquirir una IMU equipada solamente con acelerémetros y
giréscopos, y un GPS. Trabajando con esta configuracién se descubrié que el GPS
es muy poco preciso, y no es posible determinar la orientacién (Yaw) ni la altura del
sistema con un error razonable (del orden de 5° y 50cm respectivamente). Se opt6 por
incorporar mas sensores, lo que llevo a adquirir la Mongoose, que se utilizé en el
diseno final. Incorpora un magnetémetro y un barémetro.

En el mercado (al dia de hoy) no hay ninguna IMU que compita con la Mongoose.
Todas traen sensores con especificaciones muy similares, la Mongoose cuesta menos
que la competenciaf| y trae més sensores, trabaja a la misma frecuencia de muestreo,
se comunica mediante el mismo tipo de interfaz, etc.

2Ejemplo: Razor 9DoF de Sparkfun - https://www.sparkfun.com/products/107367
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J.1. Costos

Cabe destacar que de tener que repetir esta etapa, se buscaria una IMU capaz de
funcionar como sistema de estabilizacion, efectuando las acciones de control basi-
cas. En el sistema existente esto no es posible, debido a que la direccion I?C del
acelerometro coincide con la de uno de los ESCs, lo que impide que la Mongoose
maneje los motores. Esto se podria resolver reemplazando los ESCs por otros cuyo
cédigo fuente estuviese disponible y permitiera cambiarles las direccién I2C.

Inteligencia

Como inteligencia se buscé una placa de desarrollo, ya que no era de interés cons-
truir una a partir de un micro. Se buscé que la communicacion fuese simple, al igual
que la programacién. Las dos opciones que se manejaron fueron la Beagleboard y
la Gumstix Overo F irdﬂ, ambas corren un sistema operativo Linux. Se opto por la
Beagleboard por precio y disponibilidad de puertos de communicacién. La Gumstix
costaba casi el doble y requeria de una placa adicional para habilitar la communi-
cacion mediante USB.

Hoy en dia en el mercado existen opciones de inteligencia que por 25US D brindan
la misma capacidad de procesamiento que la Beagleboardﬂ

Plataforma

Los criterios que usaron para la eleccion de la plataforma fueron el costo, la
capacidad de carga, y el tiempo de vuelo. Se encontraron tres candidatos.

GAUI 330X | XAircraft X650 Turbo Ace X720
Peso 7009 Version de fibra de vidrio: | 990g
1100g. Version de fibra de car-
bono: 950g.
Carga | 500g Versién de fibra de vidrio: 700g. | 1300g
util Version de fibra de carbono:
850g.
Tiempo| Con bateria | Vuela 12 minutos con bateria | Con bateria de
de de 2200mAh | de 2200mAh y carga menor a | 2200mAh  vuela 15
vuelo | vuela entre 7 | 1,5kg minutos a carga nomi-
y 20 minutos nal y puede llegar a la
media hora de vuelo
con una bateria de
10,000mAh

Tabla J.2.: Comparacion peso-carga tutil y tiempo de vuelo sin carga.

Se optd por el Turbo Ace X720, fundamentalmente por la capacidad de carga.

Hoy en dia es posible adquirir “esqueletos” de cuadricoptero a precios inferiores
a los 20U Slﬂ. Si se elimina la posibilidad del vuelo a control remoto, se pueden
adquirir ESCs, motores y hélices por 300U SD.

Si se desea hacer trabajo de mas alto nivel, por ejemplo navegacion, localizacion,
etc, v no es de interés trabajar en el sistema de control se puede optar por el Parrot

3https://www.gumstix.com/store/product_info.php?products_id=227
4Ver http://www.raspberrypi.org.
5Ver www.himodel . com.
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J. Recursos

ARDroneﬂ es una plataforma robusta que se programa utilizando una API abierta,
y cuesta alrededor de 300U SD.

J.2. Horas hombre

Previo al comienzo del proyecto se realizé una division de tareas y una estimacion
de la duracion de cada una de ellas. Dicha estimacién fue reformulada al cabo de
algunos meses de comenzado el proyecto y se agregaron y reformularon tareas. En
la tabla se detallan las actividades planificadas, el tiempo estimado y el tiempo
que insumieron efectivamente.

Se explicara fundamentalmente las razones por las cuales algunas de las tareas in-
sumieron un tiempo muy diferente al estimado inicialmente. En la actividad elecciéon
de hardware se incluye ademas la compra de los elementos, en este caso se dilaté un
poco fundamentalmente debido a la necesidad de coordinar con la contaduria de la
Facultad de Ingenieria un horario para realizar las compras.

La caracterizacion de los motores fue estimada en mala forma. En primer lugar se
debe alcarar que por mal manejo de los componentes se quemé un ESC, paralizan-
do por un tiempo dicha actividad. Una vez que se obtuvo un remplazo, el analisis
del protocolo para comandar los motores insumié una gran cantidad de tiempo. La
razon principal fue la necesidad de un “sniffer” para realizar el andlisis del protoco-
lo I?2C'. Al no disponerse de uno se buscaron soluciones alternativas durante varias
semanas. Luego de un largo esfuerzo se opté por adquirir uno.

La calibracién de la instrumentacion tomo mas tiempo de lo deseado. La principal
dificultad fue la calibracién del giréscopo, se idearon formas de calibrar el giréscopo
que parecian adecuadas, pero su realizacién tomé demasiado tiempo. Ademas no se
obtuvieron resultados acordes.

En lo que respecta al generador de rutas, la razén por la cual el tiempo dedicado
es muy inferior al estimado es que inicialmente se habia pensado en un generador
eficiente en algin sentido. El generador implementado es muy béasico y no es éptimo
en ningun sentido.

El mayor error en cuanto a la planificacion fue el tiempo dedicado al testeo. Se
encontraron diversas dificultades durante esta etapa. En primera instancia existia
un problema con los tiempos de accion del sistema, este problema se detectd luego
de analizar muchas posibilidades. Una vez corregido el sistema comenzé a funcionar
en forma mas adecuada en las purebas de un sélo grado de libertad. A la hora de las
pruebas de vuelo el “glich” de los ESCs causé la rotura de la plataforma en mas de
una ocasién. En los 120 dias se incluye el tiempo que tomaron las reparaciones y los
ajustes de las matrices de realimentacion y de Kalman, ya que existen diferencias
entre las plataformas de las que se disponia y dichos pardmetros no funcionaban de
igual forma en los dos sistemas.

Shttps://projects.ardrone.org/
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J.2. Horas hombre

Actividad Tiempo estimado | Tiempo insumido
Definicion del hardware a ad- 27 dias 40 dias
quirir

Caracterizacién de los moto- 9 dias 30 dias
res

Modulo de comando de los 9 dias

motores

Programaciéon del micropro- 20 dias

cesador para comunicarse con

la instrumentacién

Calibracion de la instrumen- 17 dias 30 dias
tacién

Comunicaciéon WiFi 20 dias

Armado del dispositivo 9 dias

Modelo fisico 16 dias 20 dias
Estudio de vuelo (linealiza- 11 dias 7 dias
cién)

Generador de rutas 30 dias 3 dias
Diseno del simulador 30 dias 30 dias
Disenio de los algorimos de 36 dias 40 dias
control

Simulacién, testeo y debug- 7 dias 15 dias
ging de algoritmos

Programacion del micropro- 32 dias

cesador

Pruebas sobre el sistema real 15 dias 120 dias

Tabla J.3.: Actividades planificadas
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