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Resumen

oy en dia, el sector de los UAVs (vehiculos aéreos no tripulados) esta creciendo continuamente. Cada vez
H se encuentran mds aplicaciones para este tipo de aeronaves, como por ejemplo vigilancia de fronteras,
grabacion de eventos, transporte urgente de 6rganos para operaciones de transplante, etc. Es mds, se disefian
drones cuya configuracién y geometria estdn optimizadas para desempefiar una funcién especifica. Esta es la
razén de ser del tilting-quadrotor, un disefo particular de quadrotor que permite el giro de los rotores para
orientar la fuerza propulsiva de las hélices como se desee, permitiendo mds libertad de actuaciones.

El objetivo de este proyecto es analizar el comportamiento y el control de un tilting-quadrotor, compa-
rdndolo a menudo con el quadrotor convencional y enunciando las ventajas y desventajas que tiene respecto
de éste. Para ello, en primer lugar se modela la dindmica del sistema, posteriormente se analizan las ecuaciones
y se comparan algunos aspectos entre estos dos disefios, como la autonomia o el comportamiento con viento
presente. Por dltimo, se van a disefiar los controladores para el tilting-quadrotor, y para comprobar que estin
bien disefiados, se hard que el sistema siga una trayectoria en el espacio y se analizardn los errores resultantes.






Abstract

owadays, UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) sector is constantly growing. It is frequent to find new
N applications for these kind of aircrafts, such as borders surveillance, events filming or even transporting
organs that are needed for imminent surgery. In addition, new drones are being designed, whose configuration
and geometry are optimized in order to perform a specific mission. This is why the tilting-quadcopter was
created. It is a special version of the classic quadrotor, that allows rotors to turn around a determined axis,
allowing the aircraft to freely direct the direction of propulsive forces and thus increasing its performance
capability.

The aim of this project is to analyse performance and control of a tilting-quadcopter, to compare it with the
classic quadcopter and analizing its advantages and disadvantages. For that reason, dynamics are modelled at
the beginning of the text. Afterwards, dynamic ecuations are analysed and the two designs are compared in
terms of flying time and performance with presence of wind. At the end, control laws for the tilting-quadcopter
are going to be designed, and, in order to verify that the controllers are properly designed, they are going to
be tested by making the aircraft follow a specific path. To conclude, results will be discussed and analysed.
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1 Introduccion

En la memoria de este proyecto se describe, en primer lugar, el proceso de modelado de un vehiculo aéreo no
tripulado (UAV) tipo quadrotor. Para ello, se ha hecho uso de la dindmica del sélido rigido aprendida durante
el Grado, combinada con el symbolic toolbox de MATLAB y el software CATIA para elaborar mdltiples
figuras. Tras el modelado se procede al disefio de controladores, en base a una serie de requisitos que se
verdn mds adelante, y con la ayuda de MATLAB y SIMULINK. Por dltimo, a modo de aplicacién y prueba
del control disefiado, se va a solicitar a la aeronave que siga una trayectoria determinada y se van a analizar
los resultados obtenidos.

A continuacién, con el objetivo de contextualizar al lector en el ambito de los UAVs, se va a presentar
un breve resumen sobre el estado del arte. Para concluir el capitulo, se presentan los objetivos del proyecto.

1.1 Contexto

De acuerdo con la definicion de [2], la caracteristica principal que define a un UAV (Unmanned Aerial Vehicle)
es que vuela sin piloto, bien por control remoto o de forma completamente auténoma. En la actualidad,
dentro de la industria aerondutica, la industria de UAVs se encuentra en pleno crecimiento por la calidad de
la tecnologia disponible, y por su versatilidad y menores costes de operacién y mantenimiento comparados
con las aeronaves tripuladas.

Durante periodos de guerra, es caracteristico en la industria aerondutica sufrir grandes avances y como
parte de ella, los drones no han sido una excepcién. De hecho, la primera aeronave no tripulada fue construida
durante de la Primera Guerra Mundial, con el objetivo de bombardear posiciones enemigas. Posteriormente,
se les dio otras aplicaciones, como sefiuelo (Guerra Fria), reconocimiento (guerra de Vietnam), enlaces de
comunicaciones, o incluso combate directo con aeronaves tripuladas, como en 1982, cuando Israel venci6 con
drones a numerosos aviones sirios. Después de su uso militar durante decenas de afios, comenz6 a aplicarse el
uso de UAVs también para fines civiles, como por ejemplo meteorologia, control de carreteras y/o fronteras,
combate del narcotréfico, vigilancia forestal o grabacién de eventos.

Existen muchos criterios de clasificacion de drones: por tamafio, peso, envergadura, etc. El mds interesante
en este contexto es la clasificacion segtin las actuaciones:

» UAVs de despegue y aterrizaje vertical, como por ejemplo helicépteros (convencionales y coaxiales),
dirigibles y sistemas multi-rotor (quadrotor, hexarrotor,...).

» UAVs de despegue y aterrizaje no vertical: estos sistemas consiguen la sustentacién por medio de
fuerzas aerodindmicas. En este grupo se incluyen la mayoria de los drones de combate.

En el caso de este trabajo, el sistema bajo estudio es un quadrotor, también conocido como cuadricoptero. Se
trata de un UAV de despegue y aterrizaje vertical que se mantiene en el aire por la fuerza propulsiva de sus 4
rotores. Un ejemplo es el DJI Phantom 4, mostrado en la figura 1.1(b). Junto con su gran maniobrabilidad,
tiene la ventaja adicional de que, si sus hélices son protegidas adecuadamente, puede operar en entornos
pequefios o incluso en interiores.
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(@) General Atomics MQ-1 Predator. (b) D1 Phantom 4.

Figura 1.1 Ejemplos de UAVs, militar (izquierda) y comercial (derecha). Fuentes: [8] (a); [7] (b).

Como principal contrapartida, los motores tienen que suministrar un empuje igual o superior al peso durante
la mayoria del tiempo de operacion. En comparacion, los drones aeroplanos se mantienen en el aire por
sustentacion aerodindmica y ello implica un menor empuje requerido. Por tanto, la autonomia es la principal
desventaja de los quadrotor: no suele superar los 20-30 minutos de vuelo.

Una variante del disefio de quadrotor tradicional es el tilting quadrotor, en el que los ejes de rotacion
de las hélices no son en general paralelos entre s como en el disefio convencional, sino que se pueden girar
en torno a un eje, actuados mediante servos. La figura inferior muestra una comparativa entre los disefios
convencional y tilt.

— S

(@) Tilt-quadrotor. (b) Quadrotor convencional.

Figura 1.2 Ejemplos de quadrotors, tilt (izquierda) y convencional (derecha). Fuentes: [3] (a); [4] (b).

Como se vera mas adelante, la posibilidad de girar los rotores en torno a un eje permitird simplificar el control
de la aeronave al mismo tiempo que se aumenta el nimero de variables manipulables (entradas), haciendo
posible que el sistema siga cualquier trayectoria.

1.2 Objetivos del proyecto

El presente proyecto presenta una serie de objetivos que muestran una organizacion secuencial: en primer lugar,
se lleva a cabo un modelado de la dindmica del quadrotor. Para ello, se enuncian una serie de hipétesis que se
van a asumir, algunas consecuencia de la naturaleza del problema y otras con el objetivo de simplificarlo. Poste-
riormente, se describen los sistemas de referencia utilizados y se formulan las ecuaciones de acuerdo con ellos.

Asimismo, se van a asignar valores numéricos caracteristicos a los pardmetros de las ecuaciones, pues-
to que serd necesario para algunos apartados, como el de disefio de controladores. Tras modelar la dindmica
se van a analizar las ecuaciones y se comparardn las actuaciones de un quadrotor convencional con las del
tilt-quadrotor. Acto seguido, se disefiardn los controladores de cada una de las salidas del sistema. Para
comprobar la calidad del disefio de estos controladores, se van a suponer unas trayectorias que la aeronave
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tendrd que seguir y se va a analizar las desviaciones de la trayectoria simulada con la trayectoria de referencia.

Por tdltimo, a modo de conclusién, se van a resumir los resultados obtenidos en cada uno de los apar-
tados, se va a llevar a cabo una critica del modelo y a proponer una serie de futuras mejoras con el objetivo
de acercar atn mas los resultados de la simulacién a la realidad.






2 Modelado dinamico del sistema

El objetivo de este capitulo consiste en deducir las ecuaciones que gobiernan el movimiento del sistema
bajo estudio. En primer lugar, en la seccién 2.1 se va a presentar una vision general del problema dindmico.
Para conseguir modelar la dindmica del quadrotor, es necesario en primer lugar enunciar las hipétesis sim-
plificativas (seccion 2.2) a asumir, pues se pretende llegar a una solucién de compromiso entre precision y
complejidad. A continuacion (seccion 2.3) se van a exponer los sistemas de referencia que van a ser ttiles en
la deduccion de las ecuaciones de la dindmica.

Los siguientes apartados estdn relacionados con el cdlculo de variables necesarias para la formulacién
de las ecuaciones: geometria de masas en la seccién 2.4, cinemdtica en 2.5 y fuerzas y momentos en 2.6.
Para concluir el capitulo, se van a asignar valores numéricos a una serie de parametros del sistema, pues esos
valores van a ser necesarios posteriormente.

2.1 Descripcion general del sistema

El sistema mecdnico bajo estudio consiste en un UAV tipo quadrotor que posee una caracteristica que lo
diferencia de la mayoria de sus semejantes: se puede variar la inclinacién del plano de cada hélice en torno a
un eje mediante la accién de servos, como esquematiza la figura 2.1.

£ e f
Xi
I Qﬂ

World Frame

Figura 2.1 Esquema de la configuracién geométrica del quadrotor, asi como de las principales fuerzas y
momentos que actian sobre ella. Fuente: [5].

Ello conlleva que la fuerza propulsiva que genera cada rotor puede en general tener una componente horizontal
respecto del cuerpo de la aeronave, permitiendo un comportamiento diferente que se analizard a lo largo del
presente trabajo.
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Al contrario que con los quadrotor convencionales, las variables manipulables (entradas) son las revolucio-
nes e inclinaciones de cada uno de los 4 rotores, sumando un total de 8§ entradas. Las variables que se quieren
controlar son en general la posicién y/o velocidad, tanto lineal como angular, de la aeronave. Con ese fin
se disefian una serie de controladores, cuyos pardmetros caracteristicos dependerdn en gran medida de la
configuracién y geometria. Por tanto, para implementar las leyes de control del sistema primero es preciso
determinar su dindmica.

La formulacién de las ecuaciones de la dindmica se va a llevar a cabo mediante la aplicacién de dos
teoremas. Uno de ellos es el teorema del centro de masas, que afirma que la derivada con respecto al tiempo
de la cantidad de movimiento del sistema (respecto de un marco inercial) es igual a la suma de todas las
fuerzas externas que actiian sobre €l:

aC N
> =Y F, 2.1)

I i=1

El segundo es el teorema del momento cinético, que afirma que la derivada temporal (respecto de un marco
inercial) del momento cinético respecto de un punto mévil O, es igual al momento resultante de las fuerzas
externas que actdan sobre el sistema, respecto al centro de reduccion O, mas el producto vectorial de la
cantidad de movimiento del sistema por la velocidad del punto O:

I, " 170 P
= =Y MG, +Crv (2.2)

I i=1

Para poder aplicar estos dos teoremas, es preciso definir la cantidad de movimiento del sistema, su momento
cinético, y caracterizar todas las fuerzas que actdan sobre el sistema. Ademds, puesto que los teoremas
anteriores se refieren a ejes inerciales, es preciso definir con antelacion todos los sistemas de referencia que
se van a usar en esta seccion, ya que en general va a ser necesario cambiar la expresion de varios vectores de
un sistema de referencia a otro.

2.2 Hipotesis de modelado

En la formulacién de las ecuaciones se van a asumir una serie de hipdtesis que se exponen a continuacion.

 Se considera al cuerpo central del quadrotor como un sélido rigido libre, que por tanto tendrd 6 grados
de libertad.

 La inercia de los rotores respecto de sus ejes principales de inercia se considera despreciable, por sim-
plicidad. Ello conlleva que se desprecian sus momentos de inercia, y por tanto no se estd considerando
la dindmica de los rotores ni de los servos de control de inclinacién en la formulacién del problema.

» Hipétesis de Tierra plana, segtn la cual, al ser la trayectoria de la aeronave muy pequefia comparada
con el tamafio de la Tierra, se supone plana la superficie terrestre y se considera inercial cualquier
sistema de referencia ligado a ella. Es decir, se desprecian las fuerzas de Coriolis y centrifuga. Esta
hipétesis es razonable para vuelos de corto alcance y altitud de vuelo baja, como es el caso que se
aborda en este proyecto.

» Aceleracion de la gravedad constante, pues las variaciones de altura que va a experimentar el quadrotor
son despreciables frente al radio de la Tierra.

* Se considera el efecto del viento en la resistencia aerodindmica que experimenta la aeronave, pero se
desprecia el efecto del viento en las hélices.

* Se desprecian los momentos producidos por las fuerzas de resistencia aerodindmica, es decir, se
considera que las fuerzas de arrastre aerodindmico actian siempre en el centro de masas del sistema.
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2.3 Sistemas de referencia

Para obtener las ecuaciones de la dindmica del sistema, es necesario expresar diversas fuerzas y momentos
en el sistema de referencia inercial, pero esa orientacion es desconocida a priori. En esta seccién se van a
describir en detalle los sistemas de referencia utilizados en el modelado, asi como el cambio entre sistemas de
referencia. El razonamiento seguido en algunos de los siguientes subapartados es paralelo al que se sigue en [6].

2.3.1 Sistema de referencia inercial topocéntrico

Se define de la siguiente forma:

* Origen O en cualquier punto de la superficie de la Tierra.
* Eje X apunta hacia el Norte.
* Eje Y apunta hacia el Oeste.

* Eje Z completa el triedro dextrégiro (apunta hacia el cénit).
2.3.2 Sistema de ejes horizonte local
El sistema de ejes horizonte local se define de la siguiente forma:

* Origen O, en el centro de masas de la aeronave.
* Eje X, paralelo al eje Z del sistema inercial topocéntrico.
* Eje V), paralelo al eje Z del sistema inercial topocéntrico.

* Eje Z, completa el triedro dextrégiro (paralelo al eje Z del sistema inercial topocéntrico).
Orientacion de los ejes horizonte local respecto del sistema inercial topocéntrico

A partir de la definicion de ambos sistemas de referencia, es facil observar que la transformacion [T]H 1o es
mds que una traslacién del origen hasta el centro de masas de la aeronave. Por definicion, los ejes de ambos
sistemas de referencia permanecen paralelos entre s en todo instante de tiempo, y la matriz de transformacién
no es mas que la identidad.

2.3.3 Sistema de ejes cuerpo
El sistema de ejes cuerpo se encuentra ligado a la aeronave y se mueve con ella. Se define como sigue:

* Origen O, en el centro de masas de la aeronave.
* Eje X, apunta hacia el motor 1.

* Eje Y}, apunta hacia el motor 2 (Nota: los motores se numeran de 1 a 4 en sentido antihorario, como se
muestra en la figura 2.2)

* Eje Z, completa el triedro dextrégiro (apunta hacia arriba)

Orientacion de los ejes cuerpo respecto de los ejes horizonte local

Son necesarios 3 dngulos. En particular, para este proyecto se han escogido los dngulos de Tait-Brian, segtin
la convencién ZYX. Estos dngulos son también conocidos como dngulos de nevegacién o de deriva, pues
permiten describir la actitud de una aeronave o de un barco respecto de un marco fijo:

+ Angulo de guifiada (yaw) , v, describe la rotacién de la aeronave alrededor del eje Zj, .
+ Angulo de cabeceo (pitch), 0, define la rotacién alrededor del eje intermedio ¥”.

+ Angulo de balance (roll), ¢, define la orientacion alrededor del eje X

Los criterios seguidos para el sentido positivo de las rotaciones y velocidades angulares, asi como la
orientacion relativa de ambos sistemas de referencia, puede observarse en la figura 2.3.
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Figura 2.2 Sistema de ejes cuerpo y criterio de numeracién de rotores..

Zy =17

Figura 2.3 Orientacion relativa entre sistemas de ejes cuerpo y horizonte local.

Segtin la convencién citada anteriormente, y como se ha podido observar en la figura 2.3, para pasar desde
ejes horizonte local a ejes cuerpo, son necesarias 3 rotaciones:

* Giro de dngulo y alrededor del eje Z,. La matriz de rotacién asociada a este giro es:

- cos(y) sin(y) O
) = | —sin(y) cos(y) 0
0 0 1

* Giro de 4ngulo 8 alrededor del eje intermedio y’, cuya matriz de rotacién asociada es:

) cos(6) 0 —sin(0)
[T¥* = 0 1 0
sin(8) 0 cos(0)

* Giro de dngulo ¢ alrededor del eje Xb, que tiene asociado la matriz de rotacién:

, 1 0 0
[T 2= 0 cos(¢) sin(¢)
0 —sin(¢) cos(¢)



2.4 Geometria de masas

Por tanto, el dlgebra dicta que la matriz de transformacién completa es igual a:

cos(y) cos(0) cos(0) sin(y) —sin(0)
(TP = | cos(y) sin(¢) sin(8) —cos(9) sin(y) cos(¢) cos(y) +sin(¢) sin(y) sin(6)  cos(8) sin(¢)
sin(¢) sin(y) +cos(¢) cos(y) sin(0) cos(¢) sin(y) sin(0) —cos(y) sin(¢) cos(§) cos(H)
Es necesario recordar una propiedad de la matriz de rotacién: es una matriz ortogonal, y por tanto su

inversa coincide con su traspuesta. Por tanto, la matriz de transformacion de ejes cuerpo a ejes horizonte
local no es mds que:

. cos(y) cos(0) cos(y) sin(@) sin(0) —cos(@) sin(y) sin(¢) sin(y) + cos(¢) cos(y) sin(H)
[T]"" = cos(0)sin(y) cos(@)cos(y)+sin(@) sin(y) sin(0) cos(¢) sin(y) sin(0) —cos(y) sin(¢)
—sin(0) cos(0) sin(¢) cos(9) cos(0)

2.4 Geometria de masas

En este apartado se va a describir y modelar matematicamente la distribucion de masas del sistema. Para ello,
se va a hacer uso tanto de la comparacién con UAVs similares como de deducciones basadas en la misma
geometria de la aeronave. En la figura 2.2 se ha mostrado un esquema de un quadrotor tipo.

Como se ha podido apreciar, los 4 rotores estdn unidos al cuerpo central por medio de barras. Lo usual en
este tipo de UAVs es que la masa tienda a concentrarse en el cuerpo central, donde se suelen alojar la bateria
y la carga de pago. También hay peso en el extremo de las barras, pues el motor es un componente pesado al
contener en su interior imanes y bobinados de cobre. Sin embargo, la barra y demds elementos estructurales
tienden a aligerarse al mdximo para ganar en autonomia o carga de pago. Por tanto, la geometria de masas
del sistema bajo estudio se modela de la siguiente forma:

* El cuerpo central se modela como un paralelepipedo, cuyo centro de masas estaria en el punto de
interseccién de los ejes de las 4 barras.

* Las barras se consideran elementos sin masa ni inercia, pues suelen ser elementos de bajo peso.

* Cada conjunto rotor + hélice + soporte de rotor, se modela como una masa puntual alejada una longitud
determinada L del centro de masas.

Asumiendo las hipétesis del modelo anterior, es facil deducir que los planos OXpZp, OYpZp y OXpYp son
planos de simetria de la distribucidon de masas. Ello quiere decir, en primer lugar, que el centro de masas
del sistema se encuentra en la interseccion de los planos de simetria, es decir, se encuentra en el origen Oyp,
centro de gravedad y de simetria de la distribucién de masas. En segundo lugar, y atin mas importante, va a
permitir simplificar la expresion del tensor de inercia: al ser OXzZp, OYpZp y OXgYy planos de simetria de
la distribucién de masas, los ejes OYy, OXp y OZp, respectivamente, son principales de inercia en el punto
Op = G, es decir, en el centro de gravedad del sistema.

Por otra parte, la aproximacién de los conjuntos formados por el rotor, su hélice y su soporte como masas
puntuales estd plenamente justificada, pues al estar el centro de masas relativamente alejado de ellos, la
mayoria de la inercia del conjunto que contribuye a la inercia total del sistema es la debida a la distancia al
centro de masas.

Teniendo en cuenta todo lo anterior, el tensor de inercia en el centro de gravedad serd de la forma:

0
IZ

0
Io)=| 0 I (2.3)
0 0 -

Donde el subindice ”B” indica que se estd expresando el tensor en ejes cuerpo, los ejes que se mueven
solidariamente con el sistema. Los dos primeros términos diagonales son iguales como consecuencia de la
doble simetria de la distribucién de masas. En lo que sigue se considerardn pardmetros conocidos los valores
de I; e I,. Unicamente se les asignard un valor numérico al final del capitulo, para utilizarlo en apartados

posteriores.



10

Capitulo 2. Modelado dinamico del sistema

2.5 Cinematica

En este apartado se van a caracterizar las variables cinematicas necesarias para el planteamiento de los
teoremas del centro de masas y del momento cinético enunciados previamente.

En primer lugar, cabe describir las coordenadas del sistema. La posicion del centro de masas del soli-
do respecto del sistema de referencia inercial topocéntrico queda caracterizada mediante el uso de las
coordenadas cartesianas x, y y z, como se observa en la figura 2.4.

X Y

Figura 2.4 Sistemas de coordenadas definidos y posicién del centro de gravedad de la aeronave respecto del
marco inercial..

Los 3 grados de libertad restantes son los dngulos Y, ¢ y 6, que describen la actitud de la aeronave respecto
de los ejes horizonte local, como ya se indic6 en el apartado “Sistemas de referencia”. En primer lugar, la
cantidad de movimiento del sistema es sencilla de expresar:

=M (2.4)

Siendo M la masa del sistema y ¥, la velocidad del centro de masas del sistema, como perteneciente al
triedro de ejes cuerpo, con respecto del sistema de referencia inercial. Resulta sencillo, a partir de la figura
2.4, caracterizar el vector V5;:

Vg = () =y (2.5)
or ). P
up

Una vez caracterizada la velocidad del centro de masas, se desea hallar la expresion del momento cinético.
En un sistema indeformable como el que se estudia, el momento cinético en un punto genérico O toma la
siguiente expresion:

T, =1, @p +MOG AV, (2.6)

Donde I, es el tensor de inercia en el punto O, @, es la velocidad angular de la aeronave (o, equivalentemente,
del sistema de ejes cuerpo) respecto del marco de referencia inercial, OG es el vector que une el punto O con
el centro de masas del sélido, y Vg, es la velocidad del punto O como perteneciente al triedro de ejes cuerpo
respecto del sistema de referencia inercial. Se observa que, al ser @y; = 0, entonces @g; = Bpy, por la ley
de composicion de velocidades angulares.
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Por simplicidad y conveniencia, se reduce el momento cinético al centro de masas, por lo que la expresién
anterior se simplifica. Ahora bien, es preciso expresar el momento cinético en ejes cuerpo, pues es el inico
sistema respecto del cual el tensor de inercia no depende del tiempo. Es por ello que se va a hallar el valor
del vector @g; expresado en estos ejes.

Para ayudar a definir @, se hace uso de la siguiente figura, que muestra las direcciones y sentidos positivos
de las rotaciones.

Iy =17

Figura 2.5 Velocidades angulares de la aeronave: criterio de signos.

De esta forma, se observa facilmente que, segtn el criterio indicado,
— g H A rd X/ I i B
@y =y K] +6j] +6]i] 27

Pero la expresién anterior no es coherente, pues cada rotacion elemental estd expresada en unos ejes diferentes.
Para obtener la expresion correcta de la velocidad angular, es preciso pasar todos los vectores a ejes cuerpo:

o) = wir [+ [ 6 [ 8)

Donde la matriz [T]*” ya fue definida en el apartado “Sistemas de referencia”, y la matriz [T]BX’ es fécil

! " "yr!
de obtener a partir de las rotaciones elementales definidas en el mismo apartado: [T]5% = [T)BX". [1]¥'X",
Operando, se obtiene la siguiente expresion:

¢ —ysin(6)
(@)% = | Ocos(¢)+yrcos(6)sin(¢) (2.9)
Wcos(8)cos(¢) — Bsin(¢) g

Una vez hallada la expresién de la velocidad angular, calcular el momento cinético respecto del centro de
masas es inmediato:

. B I, 0 0 . ¢ — yrsin(0) /s (¢ —yrsin(0))
I'g=Il;05=| 0 I; O 6 cos(¢) + ycos(0)sin(¢) =| I (Gcos(¢)+lﬁcos(9)sin(¢)) (2.10)
0 0 Iy |.p | Ycos(8)cos(9)—Osin() |.p. I (yrcos(0) cos(¢) — Osin(9)) g
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2.6 Fuerzas y momentos que actuan sobre el sistema

Como se observé anteriormente, se requiere conocer la expresion del sistema de fuerzas que actiia sobre
la aeronave para aplicar los teoremas del centro de masas y del momento cinético. En primer lugar, se va a
calcular la suma de fuerzas. Puesto que la cantidad de movimiento se calculd anteriormente en ejes inerciales,
es preciso que se exprese la suma de fuerzas también en este marco.

La primera fuerza, el peso, es facil de expresar:

W= 0 (2.11)

También se tienen las fuerzas propulsivas de los 4 rotores, cuya direccién depende del dngulo de inclinacién
del rotor correspondiente. El criterio seguido para los dngulos de inclinacidn es el siguiente: si se traza un
vector desde el centro de masas hasta la posicion del rotor correspondiente, el sentido positivo de giro serd el
indicado por la regla de la mano derecha. En la figura 2.6 se describe el criterio para uno de los motores.

Figura 2.6 Criterio de signo para dngulos de inclinacién de rotor..

Siguiendo el criterio anterior, las fuerzas propulsivas en ejes cuerpo adoptan la siguiente expresion:

F2 sin(a,) — F4 sin(ay)
Fr= F3sin(oy) — F1 sin(a ) (2.12)
F1 cos(a;) +F2 cos(a,) +F3 cos(0g) +F4 cos(oy) / ..p.
Donde Fi es la fuerza propulsiva generada por el rotor i y ¢; es el dngulo de inclinacién del rotor i. Para
poder sumarla a las otras fuerzas, es preciso expresar la fuerza propulsiva en ejes inerciales, para lo cual
habra que recurrir a la matriz de transformacion [T]H B,

o ( (Flsin(a) ~ Fsin(a)) (cos()sin(y) — cos(y) sin(9) in(@))
[FT} = [FT} =[T] {FT} = | —(Fl1sin(a;)—F3sin(0g)) (cos(¢)cos(y) +sin(¢)sin(y) sin(6))
cos(@)cos(0) (Flcos(a )+ F2cos(a,) + F3cos(oz) + F4cos(oy))

(sin(@) sin(y) +cos(@)cos(y)sin(B)) (F1cos(a; )+ F2cos(a,) 4+ F3cos(0z) + F4cos(0y))
+ | —(cos(y)sin(¢) —cos(¢)sin(y)sin(0)) (Flcos(a;) + F2cos(a,) + F3cos(az) + F4cos(ay))
—sin(0) (F2,sin(oy,) — F4sin(ay)) —cos(0)sin(¢) (F1sin(a; ) — F3sin(og))

cos(y)cos(0) (F2sin(o,) — F4sin(ay))
+ | cos(0)sin(y) (FZSi(;l(Otz) — F4sin(oy))
(2.13)

+

+
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Por ultimo, existen las fuerzas de resistencia aerodindmica, que experimenta todo cuerpo moviéndose
inmerso en un fluido. Estas se modelan como unos coeficientes multiplicados por el cuadrado de la velocidad:

—C x?
Fp=| —Cy (2.14)
-2 /..

Por otra parte, para la aplicacion del teorema del momento cinético, es preciso expresar el momento resultante
respecto del centro de gravedad en ejes cuerpo. En primer lugar, se tienen los momentos de las fuerzas
propulsivas:

0
My = | —FiLcos(a) (2.15)
—FI1Lsin(0) /) .p-
G F2Lcos (o)
My = 0 (2.16)
—F2Lsin (@) ) .p-
. 0
My = | F3Lcos(a) (2.17)
—F3Lsin(03) ) .pe
G —F4Lcos(ay)
T4 = 0 (2.18)
—F4LSln (064) » g

También existen los momentos generados por la resistencia de la hélice. Se supone que los rotores 1y 3
giran en sentido antihorario, mientras que los rotores 2 y 4 lo hacen en sentido horario. Por lo tanto, el par
resistente de cada rotor serd opuesto a su sentido de giro, y teniendo en cuenta los dngulos de inclinacién de
los rotores, éstos momentos toman la siguiente expresion:

0
My = | Misin(a,) (2.19)
~Mlcos(ay) ) .p
o M2sin (o)
Mgy = 0 (2.20)
M2cos(@) /) .p-
(0
Mgy = —M3sin(oy) (2.21)
—M3cos(a3) ) .pe
G —M4sin (0y)
R4 = 0 (2.22)
Mécos(ay) /) .p.

2.7 Ecuaciones de la dinamica

Una vez descritos con detalle los sistemas de referencia, la geometria de masas y la cinemadtica se va a
proceder a la deduccién de las ecuaciones que gobiernan la dindmica del sistema. En primer lugar, se aplica
el teorema del centro de masas:

(%), ~Lr- [+ [

+
b"ru

(2.23)



14 Capitulo 2. Modelado dinamico del sistema

Obteniéndose las siguientes ecuaciones:

Mi = —Cx*+ (Flsin(oy ) — F3sin(0g)) (cos(¢) sin(y) — cos(y) sin(¢) sin(0)) +
+ (sin(¢@) sin(y) +cos(¢) cos(y)sin(0)) (F1cos(0y) + F2cos(0,) + F3cos(0g) + F4cos(oy)) +

+cos(y)cos(0) (F2sin(a,) — F4sin(oy))
(2.24)

My =— yy'2 — (cos(y)sin(¢) —cos(¢) sin(y)sin(0)) (F1cos(oy) 4+ F2cos(0,) + F3cos(0y) + F4cos(oy)) —
— (F1sin(oy) — F3sin(ag)) (cos(¢) cos(y) +sin(¢) sin(y) sin(0)) +

+cos(0)sin(y) (F2sin(a,) — F4sin(oy))
(2.25)

Mz = —C.z* — Mg+ cos(¢)cos(8) (Flcos(oy) + F2cos(a,) + F3cos(03) + Fdcos(ay)) —
(2.26)
—sin(0) (F2,sin(e, ) — F4sin(oy)) —cos(0)sin(¢) (F1sin(;) — F3sin(0y))

Una vez obtenidas las tres ecuaciones del teorema del centro de masas, se van a obtener las correspondientes
al teorema del momento cinético. Es preciso recordar, pues, que dicho teorema relaciona la resultante de
momentos con la derivada temporal del momento cinético respecto de ejes inerciales. Sin embargo, en
el apartado de cinemadtica, se dedujo su expresion en ejes cuerpo. Por tanto, para derivar respecto de ejes
inerciales serd necesario hacer uso de las férmulas de Poisson, que para el momento cinético se escriben:

afG aﬁG — —
— === AT 227
( a[ > e < at ) »g” + wBl ¢ ( )

En primer lugar, la derivada temporal respecto de ejes cuerpo se puede obtener ficilmente:

(). -
ot g

g veese)
=| I (Guc:os(gb)—e'qﬁ‘sin((b)-i-l//cos( )sin(¢) — yOsin(6)sin(¢) + Y cos(6) cos(9))
L, (—0sin(@) — 6¢ cos(@) + Vrcos(0) cos(¢) — YO sin(0) cos(@) — Y cos(0)sin(9)) | .,

(2.28)
En cuanto al segundo término, el producto vectorial, operando se llega a:
. 1, (6 cos(¢) + yrcos(0) sin(d))) (0sin(¢) — ycos(¢)cos())
Wp AL = I, (¢ — yrsin(0)) (6sin(¢) — yeos(¢)cos(6)) +
0 g
(2.29)

~1, (6 cos((j)) + yrcos(0) sin_((]))) (0sin(¢p) — ycos(¢)cos(0))
+ —1I, (¢ —ysin(0)) (6 si(r)1(¢)—l]/cos((]))cos(9))
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Por lo que ya se tiene caracterizado el primer miembro de la ecuacion del teorema del momento cinético.

El segundo miembro es igual a la suma de todos los momentos caracterizados en el apartado anterior:

~ F2Lcos(o,) — F4Lcos(ay) +M2sin(a,) — M4sin(oy,)
N MG, = | —F1Lcos(ey)+F3Lcos() +Mlsin(a;) —M3sin(az) | +
—L(F1sin(o )+ F2sin(oy,) + F3sin(o) + F4sin(oy))

(2.30)
0
+ 0
—M1cos(a,) +M2cos(a,) — M3cos(0g) +M4acos(ay)
De esta forma, se obtienen las 3 ecuaciones de la dindmica restantes:
I, (¢ — yrsin(0) — B cos(0)) +1; (6 cos(¢) + yrcos(6)sin(¢)) (O'sin(¢) — yreos(9)cos(6)) —
—1I; (0cos(9) + yrcos(0)sin(¢)) (Osin(¢) — yeos(d)cos(6)) =
= F2Lcos(a,) — F4Lcos(ay ) + M2sin(a, ) — M4sin(ay)
(2.31)

Iy (Bcos(9) — sin(9) + Peos(8) sin(9) — WHsin(8) sin(9) + Y cos(6) cos(9)) +
+1; (9 — ysin(6)) (8 sin(9) — Yrcos(9) cos(6)) — I, (¢ — Yrsin(8)) (Bsin(9) — cos(9) cos(8)) =
— —F1Lcos(ay) + F3Lcos(0) +M1sin(oy ) — M3sin(og)
(2.32)
I (~Bsin(9) — 6 cos() + Fcos(8) cos(9) — Whsin(8) cos(9) — Y cos(6) sin(9)) =
— —L(Flsin(ay) 4 F2sin(a,) + F3sin(og) + F4sin(0y)) — (2.33)

—MTlcos(a;)+M2cos(a,) —M3cos(oi) +M4cos(oy)

En cuanto a las fuerzas y momentos relacionados con las hélices, se van a modelar como un factor constante
multiplicado por las revoluciones de las hélices elevadas al cuadrado.

F, =Ko (2.34)

] 1

M, =K, o} (2.35)

m=-

Este modelo es una buena aproximacion al comportamiento real de las hélices, puesto que las fuerzas de
sustentacion y resistencia que experimentan los perfiles que las forman son proporcionales al cuadrado de la
velocidad que observan, y dicha velocidad es proporcional a la velocidad de rotacién.

2.8 Particularizacion de los parametros del modelo

Dado que en apartados posteriores va a ser necesario conocer el valor numérico de muchos de los pardmetros
de la aeronave, se va a proceder a su definicion.

En primer lugar, se define la geometria. La distancia entre motores opuestos es de 40 cm, con lo que
cada motor estaria separado L = 20cm del centro de gravedad. El cuerpo central tendrd una forma en planta
cuadrada de [ = 10cm de lado y & = S5cm de altura.
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La masa del sistema se supondra de M = 1.4kg, distribuida de la siguiente forma:

* my, = lkg distribuido uniformemente en el cuerpo central. Al estar definida su geometria, se puede
calcular su contribucién al tensor de inercia total del sistema:

Hmy (12 +h?) 0 0
150 = 0 Lmy (P +h?) 0
0 0 Smy, 217

* m, = 100g en cada conjunto motor, supuesto éste como una masa puntual a una distancia L del centro
de masas. La contribucién de los 4 conjuntos a la inercia total del sistema es:

2mL* 0 0
Ianotores _ 0 Zmr L2 0
0 0  4mlL?

Sustituyendo los valores numéricos, se obtienen los elementos del tensor de inercia f; = 9.0417 - 10 3kg - m?
el, =1.7667-10 kg -m>.

En cuanto a las hélices, se ha escogido un disefio tipico para quadrotor, de dimensiones 10x5, 10 pul-
gadas de didmetro y 5 de paso, del fabricante APC. De los resultados de sus ensayos, que se pueden consultar
en [1] se realiza un ajuste minimo-cuadrético de la curva experimental obteniéndose los coeficientes de la
hélice, K, = 1.435- 109N -s%y K, =2.5259- 1077 Nm - s*. Nétese que los pares de resistencia de las palas
son un orden de magnitud inferiores a los de las fuerzas propulsivas, puesto que K,L >> K.

4 Experimental : i
145 Ajuste RN SP—

= g d
=
E_ -
4+ 4
2_ _
0 ‘ ‘ ; ; ;
o 200 400 BOO 300 1000 1200
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035 T T T T
+  Expetirnental :
03F-- Ajuste L 2P -
_ 02 4
c ;
= :
=01 i .
: ke :
£ : i
% -
005+ q
0 | I i i L
1] 200 400 BOO 300 1000 1200
w (rad/s)

Figura 2.7 Ajustes de los datos experimentales proporcionados por el fabricante.



2.8 Particularizacion de los parametros del modelo

17

Por tltimo, se definen los coeficientes de resistencia. Para las direcciones x e y, serdan iguales por la
simetria geométrica del sistema. Ya que la estructura es un cuerpo romo, la mayor parte de la resistencia
que experimentara el sélido serd de presion, y estard generada principalmente por el cuerpo central, que se
asemejard aerodindmicamente a una placa plana enfrentada a la corriente, y las barras de sujecién de los
motores, que se modelan aerodindmicamente como cilindros de d = 1cm de didmetro. La resistencia en estas
dos direcciones sera:

1 1
Dx,y = Epvzd(ZL - l\/E)CDcilindm + Epvzhl\/iCDplaca (2.36)

Donde p es la densidad, que se supondr4 igual a su valor a nivel del mar 1.225kg/m>, y CD ijinaro ¥ CD ,14ca
son los coeficientes de resistencia del cilindro y la placa plana. El término [/2 pretende restar a la distancia

entre motores la diagonal del cuerpo para tener en cuenta la superficie de cilindro expuesta a la corriente.

ilindro = 2.05 se obtienen de la literatura ( [9]), considerando un nimero

Los valores de CD =1.1yCD,14cq
de Reynolds de Re = 10*. Con esto se pueden calcular los coeficientes CyCy:

N-s?

C,=C,=0.010621 ) (2.37)
Para concluir con el capitulo, se calcula el valor del coeficiente C,:
1 1

D= pV2d(2L—IN2)CD jjjngre - 2+ 5 PV2IECD 140 (2.38)

De donde resulta, finalmente, C, = 0.016041\”"'—52






3 Analisis de actuaciones

En este capitulo se van a analizar en detalle las ecuaciones obtenidas en la seccién anterior. Acto seguido, se
van a describir dos posiciones de equilibrio del sistema. Por dltimo, se va a realizar una comparativa entre un
quadrotor convencional, y el disefio con hélices inclinables, en cuanto a consumo y actuaciones con viento
presente.

3.1 Analisis de las ecuaciones de la dinamica

A continuacidn se va a estudiar como influyen en las aceleraciones, tanto angulares como lineales, los cambios
en las variables de entrada (revoluciones) e inclinaciones de los rotores. Para ello, en primer lugar, es preciso
expresar las ecuaciones de la dindmica en términos de las revoluciones de los rotores, segiin las ecuaciones
(2.34) y (2.35).

M = —Ci* + (K, 0f sin(a;) — K, @3 sin(a3) ) (cos(¢) sin(y) — cos(y) sin(¢) sin(8)) +
+ (sin(¢) sin(y) +cos(¢) cos(y) sin(0)) (K, o7 cos(0; ) + K, @3 cos () + K, 03 cos(az) + K, 07 cos(ay)) +

+cos(y) cos(0) (K, w3 sin(o,) — K, j sin(oy))
3.1

M3j = — (cos(y)sin(¢) — cos(¢) sin(y)sin(0)) (K,a)l2 cos(0) + K, @3 cos(a,) + K, w3 cos(a) + K, 0F cos(ay)) —
- (K,a)l2 sin(o) — K, @3 sin(03)) (cos(¢) cos(y) +sin(¢) sin(y) sin(6)) +

+cos(6) sin(y) (K, @3 sin(0,) — K, 07 sin(ay)) — C,y*

(3.2)

Mz = —C.z> — Mg+ cos(¢)cos(8) (Kt(Jol2 cos(ay ) + K, 03 cos(a,) + K, 3 cos () +K,wfcos(a4)) -

—sin(0) (K,(x)z2 sin(a,) — K, @} sin(oy)) — cos(6) sin(¢) (szlz sin(oy) — K, 03 sin(0g))
(3.3)

19
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I, (¢ — yrsin(0) — B cos(0)) +1; (6 cos(9) + yreos(6) sin(¢)) (6sin(@) — yrecos(9) cos(0)) —
—I (6 cos(¢) + yrcos(0) sin(¢)) (O sin(9) — yrcos(@)cos(0)) = K, w5 Leos(0y) — K, w7 Lcos(oy)+

+Kma)22 Sil’l((Xz) - I(mwé% Sil’l((X4)
3.4

I, (Bcos(¢) — O¢sin(9) + yrcos(0)sin(9) — O sin(6) sin(¢) + Y cos(0) cos(¢)) +
+1, (¢ — Wsin(0)) (6sin(9) — yrcos(9)cos(0)) — 1, (¢ — ysin(6)) (Osin(¢) — yeos(d)cos(6)) =

= —K,0fLcos(a;) + K, w3Lcos(a3) + K, 0f sin(a; ) — K, @3 sin(az3)
(3.5)

I, (—6sin(¢) — 6 cos(9) + Yeos(0) cos(¢) — yOsin(0)cos(¢) — Y cos(0)sin(¢)) =
= —L (K, 0f sin(a,) + K, @3 sin(0,) + K, 03 sin(03) + K, 07 sin(0)) — (3.6)

—K,, w?cos(a) + K, @3 cos(0,) — K, 3 cos( o) + K, @3 cos ()

En primer lugar, de (3.5) se observa que la aceleracién angular de cabeceo (6) depende tinicamente de
las revoluciones de los motores 2 y 4, jugando un papel de pardmetros sus dngulos de inclinacién. Andloga-
mente, la aceleracién angular de balance (¢) depende tinicamente de las revoluciones de los motores 1y 3y
de los valores de su inclinacién.

A su vez, de (3.6) se deduce que, tal y como se defini6 el sentido positivo de los dngulos de inclinacion de los
rotores, las fuerzas propulsivas generan un momento de guifiada negativo si todos los dngulos de inclinacién
fuesen positivos. Por otra parte, los motores 1 y 3, cuyo sentido de giro es antihorario, generan con sus hélices
un momento resistente de sentido contrario, tal y como se ve reflejado en (3.6). De igual forma, los motores
2 y 4 generan un momento resistente en sentido antihorario, tal que si todos los rotores tienen la misma
inclinacién y velocidad, los momentos resistentes se anulan entre si. En particular, si las revoluciones de
los 4 rotores son idénticas y las inclinaciones de los motores son opuestas 2 a2 (0t} = —03 y 0y = —0l), s
tiene equilibrio de momentos de guifiada.

De la ecuacién (3.3) se deduce que las contribuciones a mantener la aeronave en vuelo proceden de la
proyeccion de las fuerzas propulsivas sobre el eje Z;, que serdn mds pequefias cuanto mayores sean los
dngulos de cabeceo y balance de la aeronave. Por otra parte, otras contribuciones provienen de las proyeccio-
nes de las fuerzas propulsivas sobre el plano OX;Y;. Otra contribucién, negativa, proviene de la resistencia
aerodindmica, contraria siempre al sentido del movimiento.

Por su parte, las ecuaciones (3.1) y (3.2) son mds complejas, ya que entra en juego el dngulo de guina-
da: dependiendo de la direccién de los ejes X e Yj respecto del marco inercial, va a ser necesario actuar de
forma distinta los motores para lograr una misma respuesta en términos de velocidad.

Por ejemplo, asumiendo por simplicidad y = 0, en (3.1) se conseguiria una aceleracién X positiva inclinando
la aeronave un dngulo de cabeceo positivo. Las demds contribuciones vienen, por una parte, de la resisten-
cia aerodindmica y, por otra, de la proyeccion de las fuerzas propulsivas coplanarias con OXzY} sobre el eje X;.
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De forma completamente andloga, y asumiendo también y = 0, en (3.2), por la definicién del dngulo de
balance, una velocidad y positiva se conseguiria inclinando las fuerzas propulsivas proyectadas segun el eje
Zg un dngulo ¢ < 0. La resistencia aerodindmica tiene, como siempre, una contribucién negativa. También
existen términos consecuencia de de la proyeccion de las fuerzas propulsivas coplanarias con OXYp sobre el
eje X;.

3.2 Puntos de equilibrio

Tras analizar la dependencia de las aceleraciones con las diversas fuerzas y variables manipulables, se va a
pasar a describir dos puntos de equilibrio del sistema.

3.21 Planeo con ¢ =0

El primero que se va a analizar responde al siguiente enunciado, procedente del articulo [5]:

“Considerando el modelo dindmico descrito por (3.1)-(3.6), y asumiendo que las revoluciones de todos
los rotores son idénticas y, ademds, los dngulos de inclinacién cumplen la relacién a; = a3 =0y o, = — 0y,
en primera aproximacién, la aeronave alcanza el equilibrio en planeo con un angulo de cabeceo § = —%

2 b
cuando el dngulo de balance es nulo.”

La demostracion de este enunciado se va a llevar a cabo mediante las ecuaciones (3.1)-(3.6), conside-
rando un dngulo de guiflada y = 0, posteriormente se verd por qué.

Considerando las suposiciones del enunciado, se puede observar que las ecuaciones (3.2) y (3.6) se cum-
plen idénticamente. De (3.5) se deduce que ®; = m;, coherente con la hipdtesis inicial. Sin embargo, de
(39) resulta una incompatibilidad: los pares resistentes de las hélices de los motores 2 y 4 provocarian una
aceleraci6n angular ¢ y por tanto no habria equilibrio. Serfa necesaria una diferencia de revoluciones entre
dichos motores para compensar este par. Sin embargo, ya que los pares de resistencia de la hélice son muy
pequeiios comparados con los provocados por las fuerzas propulsivas, se puede considerar que el incremento
de revoluciones necesario es muy pequefio y se puede despreciar en primera aproximacion.

Quedan por analizar las ecuaciones (3.1) y (3.3). Tras simplificar y agrupar términos, se obtiene:

K, @, (2sin(0) +2sin(0, + 0)) =0
K,a)fq (2cos(6)+2cos(a, +0)) = Mg

Mg

De donde se deduce, en primer lugar, 8 = — 22y, en segundo lugar, @, = , | — 28—
p g 2 y g g eq 4K, cos( %)

En cuanto a la hipétesis y = 0, se usa para que las fuerzas propulsivas estén contenidas en el plano OX;Z; y
se pueda usar, por tanto, la ecuacion (36) para plantear el equilibrio de fuerzas en x. De no ser asi, las fuerzas
propulsivas estarfan contenidas en otro plano y no se podrian usar directamente ni (3.1) ni (3.2), sino que
habria que combinarlas para llegar a la misma conclusidn, lo que resultaria mas complicado.

3.2.2 Planeo con 6 =0

El segundo enunciado, también procedente de [5], afirma:

“Considerando el modelo dindmico descrito por (3.1)-(3.6), y asumiendo que las revoluciones de todos

los rotores son idénticas y, ademads, los dngulos de inclinacion cumplen la relacién o, = oy =0y 0] = — 043,
. . .z “1e . z o
en primera aproximacion, la aeronave alcanza el equilibrio en planeo con un dngulo de balance ¢ = —3',

cuando el dngulo de cabeceo es nulo.”

La demostracion de este enunciado sigue un razonamiento totalmente paralelo a la del anterior. Asumiendo
v =0, las ecuaciones (3.1) y (3.6) se cumplen idénticamente. De (3.4) se deduce que @, = @,, coherente
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Figura 3.1 Fuerzas (verde) y momentos resistentes (naranja) presentes en la aeronave durante planeo con

¢ =0.

con el enunciado. Sin embargo, de (3.5) resulta una incompatibilidad: los pares resistentes de las hélices de
los motores 1y 3 provocarfan una aceleracién angular 6 y por tanto no habrfa equilibrio. Serfa necesaria una
diferencia de revoluciones entre dichos motores para compensar este par. No obstante, tal como se comentd
en el apartado anterior, la diferencia de revoluciones necesaria para conseguir el equilibrio es despreciable
frente al valor de equilibrio.

Quedan por analizar las ecuaciones (3.2) y (3.3). Tras simplificar y agrupar términos, se obtiene:

K, @, (—2sin(¢) —2sin(oy +¢)) =0
K,a)ezq (2cos(@) +2cos(a; +¢)) = Mg

Figura 3.2 Fuerzas (verde) y momentos resistentes (naranja) presentes en la aeronave durante planeo con
0 =0.

Mg

PTANLEE resultados completamente andlogos a los del apartado
rcos( =)

De donde se deduce 6 = — %,y Wy =

anterior.
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3.3 Efecto de la inclinacion en el consumo

A continuacién se va a calcular de una forma sencilla la potencia que requiere la aeronave para mantenerse
en estado de equilibrio. En primer lugar, se conoce que la potencia mecénica generada por cada motor es
igual al producto del par generado por la velocidad de giro a la que lo produce. Por tanto, en la aeronave, la
potencia total requerida sera:

Ptotal = 4Mweq = 4mee3q = 4Kvm (37)

Donde se ha hecho uso en primer lugar de la expresion (2.35), y en segundo lugar se ha sustituido la velocidad
angular de equilibrio calculada en el apartado anterior.

Por tanto, si se compara la potencia necesaria para mantener la aeronave en planeo en las configuraciones
con inclinacién y sin inclinacién (quadrotor tradicional), se llega a:

3
Mg
Ptilted 4Km ( 4K, cos(%) ) 1
total __ _ (3 8)

0 3 3
Ptotal 4Km( /ifng’) (Cos(%))z

Para dar una idea cuantitativa del incremento de consumo que tiene asociado el hecho de inclinar dos
rotores, se realiza la siguiente grafica:

Comparacidn de potencia necesaria respecto del quadrotar tradicional
18 T T T T T T T T

Cociente de potencias
o

1 1
1] 10 20 30 40 50 60 70 g0 90
alpha (M

Figura 3.3 Cociente entre la potencia necesaria para un zilt-hovering y la necesaria para un hovering conven-
cional.

Se observa que dngulos de inclinacién moderados tienen poco efecto en el consumo, pues inclinaciones
de hasta 45° conllevan un incremento de hasta el 10 % en la potencia, y por tanto en el consumo. Ademads,
teniendo en cuenta que habitualmente este tipo de UAVs no suelen experimentar dngulos de cabeceo o
balanceo mayores de 20-30°, se puede asegurar entonces, a partir de la grafica anterior, que el incremento de
consumo maximo estard en torno al 20 %. El efecto para dngulos pequefios (0-15°) es casi inapreciable, pues
el incremento de consumo es del orden del 1 %.

Es preciso hacer notar que los célculos se han hecho con la potencia a la salida del motor, y por tanto
no se ha tenido en cuenta las curvas y pardmetros propios de cada motor en concreto. Es decir, los resultados
de este apartado tienen un cardcter universal: sirven para cualquier geometria y cualquier motor y hélice,
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siempre y cuando su configuracion sea la indicada en el modelado.

3.4 Estudio del efecto del viento

En esta seccion se va a analizar la influencia de viento horizontal en la aeronave. Para ello, consideremos la
presencia de un viento en la direccién del eje Xj. Para que exista equilibrio en presencia de viento, como
se verd, serd necesario incrementar la inclinacién de la aeronave para conseguir una mayor componente
horizontal de las fuerzas propulsivas. Si, al igual que en la seccioén 3.2.1, se supone que los cuatro rotores
giran a la misma velocidad, que ¥ = 0, y que los 4ngulos de inclinacion verifican @ = 03 =0y @, = —0y,
entonces, simplificando y agrupando términos en las ecuaciones (36) y (38) se obtendria:

K w2, (2sin(0) +2sin(a, + 0)) = C, V2

K, g, (2cos(8)+2cos(a, +0)) = Mg (3.9)

En este caso es mds dificil resolver el sistema, por lo que se utilizardn relaciones trigonométricas para
simplificarlo:

K0, 4sin(0 + %) cos(%)=C.V; (3.10)
K,weq4cos(9+%)cos(%):Mg '

Dividiendo ambas expresiones, se llega a:

o\ CV?
tan ( 0 —) —zlw 3.11
an( +5 Mg (3.11)
Y, por tanto
Cva% %2
Beq:arctan M7g —7 (312)

Como se suponia al inicio del apartado, para compensar un viento en direccién X negativa, serd preciso
incrementar la inclinacién de la aeronave, para que la fuerza propulsiva compense la fuerza de arrastre.

4D i i : i ; ;
0 10 20 30 40 50 B0 70

Figura3.4 6,, vs o, para diversas velocidades del viento V.

Se observa la clara tendencia de la resistencia aerodindmica de crecer con el cuadrado de la velocidad. Por
ello también aumenta en gran medida el dngulo de cabeceo, siendo necesario para reducirlo una inclinacién
cada vez mayor de los rotores.
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Figura3.5 6,, vs V,, para diversos dngulos de inclinacién .

En cuanto a la segunda figura, muestra la dependencia de 6,, con la velocidad del viento, considerando fijos
los dngulos de inclinacién. Por ejemplo, un quadrotor convencional tendria que inclinarse mds de 15° para
compensar la fuerza del viento a 20 m/s, mientras que uno con 30° de tilt requeriria de unos 2°, o -5° si tiene
permitido un #ilt de 45 °.

No obstante, en todos los razonamientos de este apartado se ha excluido el efecto del viento en las pa-
las de la hélice, que en general para velocidades de viento altas empieza a ser significativo. Por tanto, el
presente modelo no representa fielmente el efecto real del viento a grandes velocidades, pues las constantes
de la hélice se verian afectadas en gran medida.

Sin embargo, ha servido para comparar la configuracién convencional con la configuracién de rotores
inclinables, deduciendo la ventaja de ésta tltima de poder soportar mejor el viento en contra. En contrapartida,
tiene el inconveniente de un mayor consumo y por tanto una menor autonomia.






4 Diseno de controladores para
tilting-quadrotor

En este capitulo se van a disefiar los controladores para cada una de las salidas del sistema. En primer lugar, se
va a considerar que los dngulos de inclinacion de los rotores son fijos, pero son opuestos dos a dos: &} = — 0
y 0, = —0. Esta condicidn es necesaria para asegurar un equilibrio de momentos con poca variacién de
revoluciones de motor, tal como se vio en la seccion 3.1. Por otra parte, como las velocidades verticales y
horizontales del quadrotor son en general pequefias (del orden de m/s o incluso menores), para ese rango de
velocidades la resistencia aerodindmica es despreciable en primera aproximacién comparada con las fuerzas
propulsivas. Por este motivo no se tiene en cuenta esta fuerza durante el disefio de los controladores. Si éstos
estdn bien disefiados, el arrastre por el viento no serd mas que una perturbacién que compensar.

4.1 Linealizacion de las ecuaciones

Como se ha podido observar, las ecuaciones de la dindmica son muy complejas y con un comportamiento
altamente no lineal: relaciones trigonométricas de los dngulos y variables elevadas al cuadrado o multiplicadas
entre si. Con el objetivo de simplificarlas por una parte, y de facilitar el disefio de un sistema de control por
otra, se decide linealizarlas en torno a un punto de funcionamiento. El punto de funcionamiento escogido es
el hovering o planeo, que es un punto de equilibrio de la aecronave. En este estado de equilibrio, las ecuaciones
se simplifican considerablemente, puesto que las velocidades y aceleraciones son nulas:

0 = (sin(¢)sin(y) +cos(¢) cos(y)sin(8)) (K, @f + K, &3 + K, 03 + K, 3) (4.1)
0 = — (cos(y)sin(¢) — cos(¢)sin(y)sin(6)) (K, 0f + K, 03 + K, 03 + K, 05 ) 4.2)
0= —Mg+cos(¢)cos(8) (K, 0} + K, 0} + K,0} + K, 0} (4.3)
0=Ko;L—K oL (4.4)

0=—K olL+K oL (4.5)

0=—K,of +K, 0} - K,0; + K, (4.6)

De (39) y (40) se deduce inmediatamente que m, = @, y ®; = s, respectivamente. Sabiendo esto, de (41)
se llega a la conclusion de que w; = @, = W3 = W,. Asi, para que las ecuaciones (36) y (37) se cumplan, se
debe dar la condicién 6 = ¢ = 0, para cualquier valor de y. Como el valor de ¥ puede ser cualquiera, por

27
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conveniencia se asume Y = 0. Por dltimo, de (38) se deduce que
eq _ eqd _ eq —
O =0, =0 =0, = [— 4.7

Una vez calculado el punto de funcionamiento, se procede a linealizar las ecuaciones de la dindmica en
torno a dicho punto. Es preciso comentar que, si bien este punto de equilibrio corresponde a una inclinacién
nula en todos los rotores, el sistema en vuelo va a tener en general inclinaciones distintas de cero, con
lo cual el punto de equilibrio seria distinto del hovering tradicional. Sin embargo, dado que tinicamen-
te tienen sentido dngulos de tilt pequefios 0 moderados (no mds de 45°, pues el consumo se empieza a
disparar), tal como se vio en 3.1 y 3.2, y puesto que los dngulos de balance y cabeceo en equilibrio son
también pequefios, se puede concluir que el hovering tradicional es un punto de funcionamiento préximo
a la operacion real de la aeronave. Por tanto, las diferencias entre modelo linealizado y real van a ser pequefas.

Se van a efectuar dos linealizaciones: una considerando los dngulos de inclinacién como pardmetros fi-
jos del sistema, y otra considerdndolos entradas manipulables, con el objetivo de comparar las ecuaciones
de ambas configuraciones. Los fundamentos tedricos de este procedimiento se basan en el teorema de
Taylor: se aproxima una curva de comportamiento de cardcter no lineal por su recta tangente en el punto
de funcionamiento. Puesto que operar manualmente con ecuaciones de gran tamafio resulta tedioso y la
probabilidad de error es muy alta, se ha hecho uso del programa MATLAB para efectuar la linealizacion.
Para un quadrotor con tilt fijo, las ecuaciones linealizadas del movimiento son, tras sustituir las condiciones

0 =—03Yy 0 =—04y,

Mi= # sin(o,) + #I]/sin(al) + %9 (cos(at)) +cos(@y)) +/MgK; sin(a, ) (2, — Q) (4.8)

My = —% sin(oy ) + %wsin(az) - %(]) (cos(ay) +cos(ay)) —/MgK, sin(a;) (2, +Q5) 4.9)

Mi=—-Mg+ # [cos(a;) +cos(a,)] — # [6sin(a,) + ¢ sin(a; )] +

4.10

VMR, (9, + Q) cos(n) + (@ + Q) cos(a0)] 0

1,6 =52 “sin(a) +K, \/ RE sin(oy) [Q + Q3] + Ly/MgK, cos(a) [Q3 — Q] (4.11)

L= K”’Mg sin(0) + K,/ Al%g sin(o) [Qy + Q4] + L/MgK, cos(a, ) [ — 4] 4.12)

I, = 5578 [ cos(ay ) + cos(0,)] — Ly/MgK; [sin(a) (@) — Q3) +sin(a) (@ — Q)] + @13

K/ [ cos(e) (@ + Q) +cos @) (@ + Q)]

Donde Q, = w; — 0*9. Por otra parte, para el tilting quadrotor, las ecuaciones linealizadas toman la si-

guiente expresion, también asumiendo 0 = —03 y 0 = —0Yy:
Mx:%% + Mgb (4.14)
My‘:—oq?—ng) (4.15)
Mz = \/MgK, (Q, +Q, + Q3+ Q) (4.16)

KM
1,6 =L/MgK, (Q— Q)+ ;Kg 4.17)
t
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KM
L$ = Ly/MgK, (Q, — Q)+ 2Kg (4.18)

) /M
LV =K, %(—914—92—93—&-94) (4.19)
t

Comparando las ecuaciones (4.8)-(4.13) y (4.14)-(4.19), se observa que las seis dltimas son mucho mads
sencillas. Ademds, hay una diferencia en las ecuaciones para x e y: en primera aproximacion, las fuerzas
propulsivas no influyen. Por tanto, x e y pueden controlarse o bien controlando los angulos 8 y ¢, que es lo
que hacen los quadrotor convencionales, o se puede controlar la velocidad horizontal mediante los 4ngulos de
inclinacién. De esta forma, lo m4s intuitivo a la hora de plantear un control para la aeronave es controlar 6,
¢, yr y z con las 4 revoluciones de los 4 rotores (al igual que hacen los quadcopter convencionales), y utilizar
la capacidad de inclinar los rotores para proyectar las fuerzas propulsivas en el plano horizontal y avanzar sin
inclinar la aeronave.

Notese que si la aeronave tuviese dngulos de inclinacién fijos pero distintos de cero, inicamente tendria la
ventaja de la velocidad médxima de vuelo con viento fuerte, pues consumiria mas energia, y la maniobrabilidad
seria cualitativamente la misma que la de un disefo sin inclinacidn, ya que no se podria avanzar en horizontal
sin cambiar la inclinacién de la aeronave respecto del suelo.

4.2 Disefio de controlador para control de velocidad angular de cabeceo, 6

Para conocer c6mo controlar @, se analiza la ecuacién linealizada (4.17). Las entradas del sistema que influyen
en ésta salida son €, y 5. Para que no tengan influencia significativa sobre el resto de salidas, la variable de
control va a ser un incremento de revoluciones simétrico en ambos motores, de forma que la fuerza propulsiva
resultante no cambie ni tampoco lo haga el momento de resistencia de las hélices. Es decir, Q; = —AQg y
Q5 = AQg. El signo del incremento se ha definido de forma que un incremento positivo crea una aceleracion
angular positiva.

Para disenar el controlador, se van a considerar todos los términos de la ecuacién que dependen de en-
tradas o salidas, ya que una perturbacion podria provocar inestabilidad. Teniendo esto en cuenta, y aplicando
transformada de Laplace en (4.17), se llega a la siguiente ecuacion:

. KM
1,50(s) = 2AQ (s)L\/MgK, + o (s) ~2--5 (4.20)

a0,

%P
e

Figura 4.1 Diagrama de bloques de la dindmica en pitch (8).

Considerando el problema de seguimiento (es decir, sin considerar perturbaciones), y despejando, se obtiene
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la funcion de transferencia:
_ 2L\/MgK, _ & @21)

Gy(s) Is B

Siendo Ky = nli\ﬂim = 0.6207. La funcién de transferencia en pitch es, pues, un integrador. Por tanto,
se trata de un sistema de tipo 1, y, por ello, tendrd error nulo en régimen permanente frente a una entrada
en escaldn, y error en permanente acotado frente a una perturbacién a la salida en escalén. Puesto que se
desea que el error ante una perturbacion sea nulo, ya que controlador debe ser capaz de seguir a la referencia
ante perturbaciones en escaldn, se concluye que serd necesario aumentar el tipo del sistema en bucle cerrado.
Ello hace imprescindible la necesidad de afiadir un efecto integral al controlador. Por ello, se va a disefiar
en principio un controlador P, cuya funcién de transferencia es C(s) = K, 1;{” , siendo K,. la ganancia del
controlador y 7; el tiempo integral. El diagrama de bloques del sistema quedalrl’a:

o 0 )

Figura 4.2 Diagrama de bloques del sistema en pitch (8) con controlador PI

De nuevo, se calcula la funcion de transferencia en bucle cerrado:

1+T;s KK
Gbc B KLKQ TTZ‘ B 77-; 0 (1 + Y;S) 4 22
0 (S) - 1+Tis — 2 K.Kgy (4.22)
I+ KK 24 K Kps+ 5

Funcién que corresponde a un sistema de segundo orden. Comencemos en primer lugar por analizar la
respuesta deseada del sistema. Se requiere un tiempo de establecimiento al 95 % igual o menor a medio
segundo. Ademads, ya que en general la respuesta va a experimentar sobreoscilacién (el comportamiento
sobreoscilatorio suele ser mds rdpido), se desea que el transitorio sea lo mds suave posible. Por ello se impone
también como requisito que la sobreoscilacién sea menor del 10 %.

En esta ocasion, al existir dos pardmetros que ajustar, averiguar la expresion analitica de sobreoscilacién y
tiempo de establecimiento en funcién de los pardmetros del controlador para después seleccionar la combina-
cién adecuada es complicado. En su lugar se va a simular numéricamente la respuesta del sistema ante una
entrada en escaldn, y a partir de esta respuesta, se van a obtener sobreoscilacion y tiempo de establecimiento
para una combinacion de pardmetros de los controladores, con el objetivo de seleccionar la combinacién
Optima.

Es preciso mencionar que las zonas planas de las gréaficas corresponden a combinaciones de pardmetros que
no cumplen con alguno de los requisitos de respuesta. De la figura 4.3 se observa que, en general, para una
sobreoscilacion pequefia, interesan ganancias y tiempos integrales grandes. Pero se tiene que tener en cuenta
también qué ocurre con el tiempo de establecimiento, lo cual se muestra en las siguientes figuras.

El tiempo de establecimiento exhibe un comportamiento aparentemente extrafio en la grafica 4.4, ya que
aquellas combinaciones de pardmetros que hagan que la sobreoscilacion no supere el 5 % provocarian que el
tiempo de establecimiento al 95 % fuese igual al de subida para ese mismo porcentaje, que es muy pequefio.
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Sobreoscilacidn de la respuesta ante escaldn

S0(%)

10 Fn "

Figura 4.3 Sobreoscilacién de la respuesta del sistema en pitch () ante entrada en escalén, en funcién de K.
y T

Tiempo de establecimiento (#5%) de |a respuesta ante escaldn

(s)

t 95 %

Figura 4.4 Tiempo de establecimiento al 95 % de la respuesta del sistema en pitch (0) ante entrada en escalén,

en funcién de K, y T;.

Eso es lo que ocurre en la zona azul oscura del gréifico. El resto de zona, con 7; bajos y K, grandes, la
sobreoscilacion es mayor del 5% y por tanto el tiempo de establecimiento es mayor. La tendencia general es a
disminuir con la ganancia del controlador, mientras que el tiempo integral no juega un papel significativo. Por
ultimo, se muestra la influencia de los pardmetros del controlador en el tiempo de establecimiento al 99 %.
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Tiempo de establecimiento (99%) de la respuesta ante escaldn

10 60 K

Figura 4.5 Tiempo de establecimiento al 99 % de la respuesta del sistema en pitch (@) ante entrada en escalén,
en funciénde K. y T,.

En base al anterior estudio, se decide seleccionar los pardmetros K. = 32 y 7; = 0.4 s. Simulando la
respuesta del sistema con este controlador, se obtiene el siguiente comportamiento:

Respuesta del sistema ante escaldn unitario, KCZSZ‘ T‘:EI 4
1.4 T T T T T T T T

Figura 4.6 Respuesta del sistema en pitch () frente a entrada en escalén unitario, para K, = 32, T = 0.4.

Donde los valores previstos de sobreoscilacién y tiempos de establecimiento coinciden con los que indican
los estudios realizados previamente. Se representa ahora en la figura 4.7 la respuesta del sistema ante una
entrada en rampa, y se observa cémo efectivamente el sistema sigue a la referencia creciente de forma rapida
y el error en velocidad en régimen permanente es nulo, pues el sistema en bucle abierto es de tipo 2. Para
concluir el apartado, se va a estudiar cémo afecta una perturbacion en escalon a la respuesta del sistema, sin
cambios en la referencia (problema de regulacién). La respuesta del sistema se muestra en la figura 4.8.
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Respuesta del sistema ante entrada en rampa
] T T T T T T T T T

Referencia
Salida

Figura 4.7 Respuesta del sistema en pitch () frente a entrada en rampa, para K. =32,T,=04.

Respuesta del sistema ante perturbacidn en escaldn
07 T T T T T

06F b

0af A

n4H .

g (rad/s)

0z B

01f A

Figura 4.8 Respuesta del sistema en pitch () frente a perturbacién en escalén unitario, para K. = 32,
T,=04.

Como se ha podido observar, la respuesta es rdpida, al igual que en el problema de seguimiento. Se concluye,
por tanto, que el controlador PI con K. =32, 7; = 0.4 es la eleccidn final para controlar la velocidad angular
de cabeceo.
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4.3 Disefio de controlador para control de velocidad angular de balance, ¢

Este apartado es muy parecido al anterior, de hecho, como se puede observar (4.17) y (4.18) son ecuaciones
completamente andlogas.

En esta ocasion, para controlar la velocidad angular de balance, la variable de control serd un impulso
simétrico en las velocidades angulares de los motores 2y 4: Q, = AQ; y Q, = —AQ,. El signo del incre-
mento se ha definido de forma que un incremento positivo crea una aceleracién angular positiva. Teniendo en
cuenta lo anterior, aplicando transformada de Laplace en (4.18), se llega a la siguiente ecuacién:

Mg

156 (s) = 2AQ4 (s)L/MgK, + o (s (4.23)

Considerando el problema de seguimiento (es decir, sin considerar perturbaciones), y despejando, se obtiene

la funcion de transferencia: 5 K
L./MgK
i ki A ) (4.24)
s

G =
q)(s) Is

Siendo K, = % = Ky = 0.6207. Dado que la funcién de transferencia y la perturbacién son idénticos
a los de la seccién 4.2, se puede concluir, pues, que los resultados obtenidos en el dicho apartado son validos
para este. Se utilizard, por tanto, un controlador PI con K, =32, 7; = 0.4.

- g 15T
Fiaf S » K, Tis —»D—D
.

W=

Figura 4.9 Diagrama de bloques de la dindmica en roll con controlador PI.

4.4 Diseno de controlador para control de velocidad angular de guifiada, v

Para controlar la velocidad angular de guifiada, lo que se hace es subir las revoluciones de los motores de un
mismo brazo a la vez que se bajan las del otro brazo, creando un desequilibrio de momentos de resistencia
de las hélices y por tanto una aceleracion angular. Para lograr una aceleracién { > 0, a los motores cuyo
par resistente tiene sentido antihorario, 2 y 4, se les da un incremento positivo, mientras que a 1 y 3 se les
proporciona un incremento negativo de revoluciones, es decir, Q, = Q, = AQ,, y Q3 = Q; = —AQ

Considerando este criterio para el signo del incremento de revoluciones y aphcando transformada de Laplace

en (4.19), se llega a:
. Mg
Lsy(s) =4K, AQ (4.25)
t

La diferencia de esta seccion con las anteriores es que, en primera aproximacion, no existen perturbaciones,
aunque en realidad si que las hay. Por tanto, si se desea que el controlador siga a la referencia en presencia de
perturbaciones, es necesario, al igual que en 4.2 y 4.3, aumentar el tipo del sistema mediante la adicién de
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un efecto integral en el controlador. Se usard, por tanto, un controlador PI. Para determinar el valor de los
parametros del PI, se realizan estudios analizando magnitudes caracteristicas de la respuesta ante escalén
del sistema, en funcién de K, y T;. Los requisitos que se imponen al controlador son los mismos que en
secciones anteriores: sobreoscilacion menor del 10% y tiempo de establecimiento al 95 % de 0.5 s o menor.

Los resultados se muestran en las figuras 4.10,4.11 y 4.12.

Sobreoscilacion de la respuesta ante escaldn unitario

S0 (%)

Figura 4.10 Sobreoscilacién del sistema en yaw con controlador PI, en funcién de K, y T;.

Tiernpo de establecimiento al 95% de la respuesta ante escaldn unitario

20 200 ke

Figura 4.11 Tiempo de establecimiento al 95 % del sistema en yaw con controlador PI, en funcién de K, y T;.
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Tiempo de establecimiento al 33 % de |a respuesta ante escaldn unitario

(s)

t_99%

20 200 ke

Figura 412 Tiempo de establecimiento al 99 % del sistema en yaw con controlador PI, en funcién de K. y T;.

En base a estos estudios, de toda la region admisible de pardmetros (regidn no plana en las figuras), se decide
seleccionar unos valores de K. = 125 y T; = 3. Con este controlador, la respuesta ante escalén unitario se

muestra en la figura 4.13.

Respuesta del sisterna en yaw ante escaldn unitario

1'4 T T T T T T T | T
| A - RO SN DOV . SO . S SOOI SO . RS - O
OttilloiosneiBomnnnet v Hotn ot anssn ...................
D2 ioeb ..........................
D 1 | 1 I I 1 | 1 Il
0 1 2 3 4 5 & 7 3 9 10
tis)

Figura 413 Respuesta del sistema en yaw con controlador PI ante escalén unitario, con K, = 125y T; = 3.
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4.5 Diseno de controladores para velocidad de ascenso, ?

En este apartado se disefiard el controlador para la velocidad de ascenso. Para ello, se va a incrementar por
igual las revoluciones de los 4 rotores, es decir: Q) = Q, = Q3 = Q, = AQ_. A partir de (4.16) se aplica
transformada de Laplace, obteniéndose:

Msi(s) = 4/ MgK,AQ (s) (4.26)

Aunque en primera aproximacion no existan perturbaciones, para dotar al sistema de una capacidad de
seguimiento de referencias de velocidad sin errores causados por estos efectos (como por ejemplo rachas de
viento), se decide implementar un controlador PI. Si se decidiese despreciarlas en el disefio del controlador
(no es el caso), bastaria con una accioén proporcional.

De nuevo, puesto que expresar analiticamente sobreoscilacién y tiempo de establecimiento en funcién
de los parametros del PI no es trivial, en su lugar se estudia numéricamente la variacion de las variables de

interés en funcion de los pardmetros del controlador. Las graficas 4.14, 4.15 y 4.16 muestran los resultados
del estudio paramétrico.

Sobreoscilacidn de la respuesta del sisterma ante escaldn unitario

— 15

S0 (%

120

20 200

Figura 4.14 Sobreoscilacion del sistema en z con controlador PI, en funcién de K, y T;.

La seleccion final de los pardmetros para este controlador, basado en las 3 figuras citadas anteriormente, es
de K. =175y T; = 2.5. Se ha hecho asi porque, aunque el tiempo de establecimiento al 99 % seria menor
con un mayor 7}, el sistema tardarfa mucho mads tiempo en alcanzar el 100 % de la referencia.
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Tiempo de establecimiento al 35% de la respuesta ante escaldn unitario

120

20 200 K

Figura 4.15 Tiempo de establecimiento al 95 % del sistema en z con controlador PI, en funcién de K. y T;.

Tiempo de establecimiento al 33% de |a respuesta ante escaldn unitario

120

20 200 K

Figura 4.16 Tiempo de establecimiento al 99 % del sistema en z con controlador PI, en funcién de K, y T;.
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Por tltimo, para finalizar el apartado se representa la respuesta del sistema ante escalén unitario con los
parametros del controlador seleccionados anteriormente.

Respuesta del sisterna ante escaldn unitario
1-4 T T T T T T T T T

12k ........ ......... ......... ........ ........ ......... ........ ........ .........

(N1 ........ ........ ........ ......... ........ ........ .........
[IEE| ........ ......... ........ ......... ......... ........ ........ .........

@ifn ........ ......... ......... ........ ........ ......... ........ ........ .........

Figura 4.17 Respuesta del sistema en z con controlador PI de pardmetros K, =175y T, = 2.5.

4.6 Disefo de controladores para velocidad horizontal, x

Para controlar la velocidad de un modo sencillo en el eje x, se puede actuar sobre los servos de los motores
2 y 4, orientando sus fuerzas propulsivas para que generen una componente segun el eje x. Otra opcidn es
actuar sobre los controladores de dngulo de cabeceo para inclinar la aeronave completa y conseguir asi el
mismo efecto, pero es mds eficaz inclinar los rotores. Asi, ademads, se consigue desacoplar el control en
velocidades horizontales del control de dngulos, algo que no es posible en el quadrotor convencional. De esta
forma, un dngulo de inclinacién &; > 0 creard una aceleracion positiva segtin el eje x. Ello va a significar
que la ganancia del controlador deberd ser positiva, es decir, a mayor error respecto de la sefal de referencia,
mayor inclinacién necesaria para reducirlo.

Al igual que en apartados anteriores, se parte de la ecuacion linealizada, (4.14), y se calcula la transformada
de Laplace, resultando:
Mg

Msx(s) = O(Q(S)T +MgO(s) (4.27)

A efectos de controlador, la variable manipulable serd el angulo «,, mientras que el dngulo de cabeceo se
tratard como una simple perturbacién. Por tanto, al existir perturbaciones, con un controlador proporcional,
el error en régimen permanente ante escalén tinicamente se podria acotar. Para garantizar que es nulo, es
necesario aumentar el tipo del sistema, para lo cual se afiade efecto integral al controlador, al igual que se
hacia en apartados anteriores. No obstante, es necesario tener cuidado con la ganancia del controlador en este
caso. En apartados anteriores no se ha tenido en cuenta directamente una posible saturacion de la accién de
control ya que los margenes de variacion de las revoluciones de los rotores son amplios. Pero los dngulos de
tilt en esta seccion se suponen pequefios (entre -30° y +30°), ya que los controladores se basan en un modelo
linealizado y no pueden desviarse mucho del punto de funcionamiento ya que el comportamiento real seria
muy diferente del tedrico.
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Asumiendo un valor maximo caracteristico de referencia de velocidad de 1 metro por segundo, la accién de
control no debe sobrepasar los limites de -30° a +30°. Asi, la ganancia del controlador no puede ser mayor
de K. = ﬂl/rir/‘;d = (.5236 si se quiere garantizar que no habra saturacién. La saturacién es un fenémeno no
deseable porque el comportamiento del sistema deja de ser lineal, y bajo ciertas circunstancias puede incluso
inducir inestabilidad (wind-up). Fijada la ganancia mdxima admisible, la cuestion ahora es qué tiempo integral
seleccionar para definir por completo el controlador. Para ello, se hace un estudio numérico similar a los
anteriores apartados, pero esta vez fijada la ganancia del controlador. Los resultados de sobreoscilacion y

tiempos de establecimiento se detallan en las figuras 4.18, 4.19 y 4.20.

Sobreoscilacidn de la respuesta del sistema ante escaldn
100 T T T T T T T

S0 (%)

Figura 4.18 Sobreoscilacion de la respuesta del sistema en x frente a escaldn.

Tiernpo de establecimiento al 95% de la respuesta del sisterma ante escaldn
4 T T T T T T T

345

- ; ; : ; ; ;
]

Figura 4.19 Tiempo de establecimiento al 95 % de la respuesta del sistema en x frente a escaldn.
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M

Tiempo de establecimiento al 99% de la respuesta del sistema ante escaldn

(s)

t_99%

Figura 4.20 Tiempo de establecimiento al 99 % de la respuesta del sistema en x frente a escalén.

La seleccidn final de tiempo integral resulta ser 7; = 0.391, que lleva consigo una sobreoscilacién de
alrededor del 30 %, un tiempo de establecimiento al 95 % de 1.7 segundos y un tiempo de establecimiento al
99 % de 3.1 segundos. Comparado con el resto de los controladores disefiados anteriormente, se trata del mas
lento, debido a tener la ganancia mds baja. Sin embargo, a pesar de una ganancia 100 veces mds pequeiia, la
respuesta no es del orden de 100 veces tan lenta porque el término # que multiplica a la variable de control
es mucho més grande que en otras secciones.

Respuesta del sistema frente a escaldn unitario

@i ey ......... ......... S ........ e ........ ........ b

Figura 4.21 Respuesta del sistema en x frente a una referencia en escalén unitario, con controlador PI de
pardmetros K. = 0.5236 y T; = 0.391.

Para concluir el apartado, en la figura 4.21 se muestra la respuesta del sistema frente a una referencia en
escalén unitario, y como se puede observar los resultados predichos anteriormente en estudio paramétrico

son correctos.
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4.7 Disefo de controladores para velocidad horizontal, y

Para concluir el capitulo, se va a disefar el controlador para la tnica salida que queda por controlar, la
velocidad en direccion del eje Y;. El control se va a llevar a cabo actuando sobre los motores 1 y 3, de forma
que inclinen sus hélices y generen una fuerza propulsiva tal que el sistema siga la referencia de velocidad.
En este caso, segin el sentido definido en el modelado de los dngulos o y ¢, para conseguir una velocidad
positiva segun el eje Y¥; se deben inclinar negativamente los rotores. Ello quiere decir que la ganancia del
controlador serd negativa.

Al igual que en la seccion 4.6, se parte de la ecuacion linealizada, (4.15), y se calcula la transformada
de Laplace, resultando:

M
Tg — Mg (s) (4.28)

Puesto que la ecuacion anterior es completamenta analoga a (4.27), siguiendo el mismo razonamiento del
apartado 4.6, se llegarfa a los mismos resultados. En primer lugar, resultaria una ganancia del controlador de
K, = —9.5492, negativa en lugar de positiva por el sentido asumido de ¢, . En segundo lugar, se obtendria
exactamente el mismo tiempo integral, 7; = 0.324, pues las funciones de transferencia del sistema en bucle
cerrado son idénticas para el control en X e y. Para comprobarlo, basta representar la simulacion de la respuesta
del sistema ante escalén unitario:

Msy(s) = oy (s)

Respuesta del sistema frente a escaldn unitario

gep e ........ ......... ......... ........ ........ ......... ........ ........ .........

Figura 4.22 Respuesta del sistema en y frente a una referencia en escalén unitario, con controlador PI de
pardmetros K, = —9.5492 y T, = 0.324.

Siendo exactamente igual que la representada por la figura 4.21. Por tanto, se concluye que los resultados
predichos eran correctos, y se da por concluido el disefio de controladores.
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4.8 Aplicacion: seguimiento de una trayectoria

Esta seccion pretende testar los controladores previamente diseflados como conjunto, sometiéndolos a refe-
rencias simultdneas para comprobar los errores en posicién que resultan tras seguir una trayectoria. Para ello,
en primer lugar se va a presentar la trayectoria a seguir:

* En primer lugar, partiendo de equilibrio (hover) en el suelo, subir en vertical hasta 3 metros de altura.
* Acto seguido, se describe una circunferencia horizontal completa de 2 metros de didmetro.

* Por ultimo, se desciende 3 metros para volver al punto de partida.

Es bien sabido que para caracterizar el movimiento de un cuerpo no basta proporcionar su trayectoria, sino
que también es preciso determinar su ley horaria. La ley horaria es la forma con la que el cuerpo descri-
be la trayectoria: puede hacerlo de infinitas formas. En particular, la ley horaria que se va a analizar consiste en:

 Para el segmento de subida se tardan 6 segundos, por ello durante 6 segundos el controlador de
velocidad de ascenso, z, sitiia su referencia a 0.5 metros por segundo.

* Para el segmento circunferencial, se tardan 16 segundos. Ello implica una velocidad lineal de 7 metros
por segundo, y una velocidad angular de § radianes por segundo. Las velocidades proyectadas serdn
iguales a x = F cos(gt), y = T sin(§t) . En el tilt-quadrotor, este tramo se puede efectuar de varias
formas:

— Inclinando sélo los motores de un brazo hacia adelante e introduciendo una referencia de velocidad
angular en el controlador de y

— Introduciendo referencias senoidales en los controladores de velocidad de cabeceo () y balance
(y), de forma que se consigue en todo instante de tiempo una componente centripeta en las
fuerzas propulsivas.

— Mediante dos referencias senoidales en los controladores de velocidad horizontal, x e y.

Al tener accién de control mayor y directa sobre los dngulos de inclinacién, se decide usar dos referencias
senoidales en x e y.

* Para el segmento de descenso se tardan 6 segundos, por ello durante 6 segundos el controlador de
velocidad de ascenso, Z, sitda su referencia a -0.5 metros por segundo.

Para simular los tramos, se hace uso del software Simulink, donde se introducen los 6 modelos de contro-
ladores para cada una de las salidas del sistema. El esquema del modelo es muy complejo, como se puede
observar en la figura 4.23. Aparecen 6 controladores claramente distinguidos: en la zona izquierda, de arriba
a abajo, se encuentran los controladores de pitch (), roll (¢) y yaw (), y en la zona derecha, también de
arriba a abajo, se encuentran los controladores de x, y y z.

Se aprecian los acoplamientos entre dngulos de cabeceo y balance y las velocidades horizontales. Co-
rriendo el programa, con un intervalo de tiempo de simulacién de 50 segundos, se obtienen una serie de
resultados que se van a mostrar a continuacion.
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Figura 4.23 Diagrama de bloques del sistema linealizado completo, tal como se implement6 en Simulink.

Se observa cdmo para las alturas, el error en régimen permanente converge a cero en pocos segundos,
tal como se habia predicho para las velocidades durante la fase de disefio del controlador correspondiente.
Ademds, la desviacién médxima es de 10 cm, muy pequefla comparada con los 3 metros de subida.
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Trayectoria de la aeronave: coordenada z

a5 , ! , : : : : : .
: ; : : : : ! simulada
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Figura 4.24 Alturas (referencia y real) a lo largo del movimiento.

Trayectoria de la aeronave: coordenada

L S ................ . ................ .................. simulada

referencia

Figura 4.25 Coordenada x (referencia y real) a lo largo del movimiento.
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Trayectoria de la aeronave: coordenada y

-45 T T T | T I T T T
: : : : : : : simulada
referencia |7
I N S TN & TS . . S .
= :
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Figura 4.26 coordenada y (referencia y real) a lo largo del movimiento.

simulada
referencia

Figura 4.27 Trayectoria de la aeronave en el espacio tridimensional.

En cuanto a resultados de posicion, de las figuras anteriores se deduce que el disefio de controladores
hace que el sistema siga la trayectoria con errores del orden de 10 cm, que se consideran aceptables, pues la
trayectoria es relativamente pequefia y atn asf el error es un orden de magnitud inferior a las dimensiones
caracteristicas de la trayectoria. Para terminar de comprobar que todo estd correcto, se debe revisar que
ninguna accién de control ha sobrepasado sus valores limite, pues entonces ninguno de los resultados
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anteriores seria valido.

Incremento de revoluciones del primer rotor

a0 ............................. el -
G e P R P R P s S 4
@ :
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Il 1 | | | | |
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Figura 4.28 Variacion de las revoluciones del rotor 1 respecto de su posicion de equilibrio, durante el

movimiento.
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Incremento de revoluciones del segundo ratar
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Figura 4.29 Variacion de las revoluciones del rotor 2 respecto de su posicion de equilibrio, durante el

movimiento.

Incremento de revoluciones del tercer rotar

0, {radis)

Figura 4.30 Variacion de las revoluciones del rotor 3 respecto de su posicion de equilibrio, durante el

movimiento.
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Incremento de revoluciones del cuarto rotor

0y (radfs)

Ao s e s i s e s e s s s e s s s 1
B e s i e s s s s s et s s s 4
B e s ot | sommmecns b s s s dr s e e o] 4

Figura 4.31 Variacion de las revoluciones del rotor 4 respecto de su posicion de equilibrio, durante el
movimiento.

Las revoluciones de los 4 rotores oscilan unos 100 rad/s respecto de su punto de equilibrio (488.9 rad/s).
Por tanto, se puede afirmar que las revoluciones no han sufrido saturacion, ya que el rango caracteristico de
variacion de revoluciones de un motor es de entre 0 y 1000 rad/s (aproximadamente, entre 0 y 10000 rpm).
Entonces, Gnicamente quedan por revisar los dngulos de inclinacidn:

Inclinacidn del rotar 1
Lo ! ! ; ! ! ; ; ; !

0.1

0.05

oy (rad)
=
=2
m

Figura 4.32 Variacion de la inclinacion del rotor 1 respecto de su posicién de equilibrio, durante el movi-
miento.
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Inclinacion del rotor 2
0.5 T T T T T T ! T

o, (rad)

Figura 4.33 Variacion de la inclinacion del rotor 2 respecto de su posicién de equilibrio, durante el movi-
miento.

Se observa que los dngulos de inclinacién méximos no llegan al valor limite de /6 = 0.5236, y por
consiguiente se concluye que no existe saturacién en ninguna variable de control y que por tanto, los resultados
obtenidos en este apartado son tedricamente validos.



5 Conclusion

El presente capitulo pretende agrupar los resultados obtenidos en cada uno de los demads capitulos, analizarlos
y comentarlos. También se van a criticar las hipdtesis asumidas y a sugerir trabajos adicionales encaminados
a incrementar la precision de los resultados.

En primer lugar, analizar las hipétesis enunciadas. Para comenzar, las hip6tesis de tierra plana y acele-
racion de la gravedad constante son derivadas de la naturaleza y la escala del problema, y son perfectamente
validas. Por otra parte, se ha despreciado el efecto del viento tanto en las hélices como en los momentos de
arrastre aerodindmico que podria experimentar la aeronave. Es cierto que en general son efectos pequeos
salvo si la velocidad del viento incidente es importante, pero si se desea aumentar la precision del modelo es
necesario tener en cuenta estos esfuerzos.

Otras perturbaciones que se deberian tener en cuenta son el momento de inercia de los rotores y su efecto
giroscépico. Al girar en torno al eje de giro, sobre todo a grandes velocidades (al inicio de la respuesta
ante escalon), se generan esfuerzos que pueden ser del orden de las demds perturbaciones existentes sobre
el sistema. Sin embargo, se han despreciado ambos esfuerzos en el desarrollo del modelo dindmico por
simplicidad. A la hora de generar un modelo lo mds completo posible, también habrian de tenerse en cuenta.

Por otra parte, se ha supuesto a lo largo de este proyecto que se tiene control directo sobre las rotacio-
nes e inclinaciones de los rotores. Esto no es estrictamente cierto en la realidad, pues lo que se controla es
el ancho de pulso electrénico que el controlador de posicion (servo) o velocidad (motor) envia al elemento
correspondiente. Ello quiere decir que si se quiere modelar el comportamiento real del sistema se deben
introducir las dindmicas de servos y motores.

A pesar de las hipétesis simplificativas, el hecho de haber elegido controladores con accién integral para
controlar todas las salidas del sistema implica que la accién de control seguird teniendo lugar siempre y
cuando la integral del error sea distinta de cero. Ello quiere decir que la accidn integral puede servir para
compensar pequefios errores de modelado, como pueden serlo los derivados de hacer las hipétesis simplifica-
tivas mencionadas anteriormente.

Una vez comentadas las hipétesis, se procede a comentar los resultados del capitulo 3. La principal conclu-
sién que se deriva del capitulo es la capacidad del tilting quadrotor de avance horizontal sin necesidad de
inclinacidn, y la consecuente capacidad de contrarrestrar vientos fuertes en contra mediante inclinacién de
cuerpo y rotores. Como tnica contrapartida, se vio el incremento de consumo, pero este incremento es muy
bajo para inclinaciones de rotor bajas, asi que se puede afirmar que la configuracién de tilting quadrotor es
ventajosa frente a la convencional. Y no solo en cuanto a actuaciones: al inicio del capitulo 4 se ha visto
cO6mo las ecuaciones linealizadas son mds simples. El hecho de poder inclinar los rotores permite moverse en
horizontal a velocidades moderadas sin necesidad de inclinar el cuerpo respecto de tierra, permitiendo asi
desacoplar el control en x e y del control de dngulos y z.

En cuanto a los controladores, el criterio que se sigui6 para elegirlos fue que el sistema fuese muy ra-

pido (condicién sobre el tiempo de establecimiento) y también que el transitorio fuese aceptable (condicién
sobre la sobreoscilacién). A la vista de los resultados obtenidos, y de la prueba exitosa de los 6 controladores
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Capitulo 5. Conclusién

trabajando simultdneamente en el apartado 4.7, se puede decir que la aeronave es capaz de seguir con una
precisién buena cualquier trayectoria en el espacio tridimensional. Esto no se podria decir del quadrotor
convencional, puesto que el control en x e y estd ligado al de los dngulos de cabeceo y balance, y se tiene un
mayor nimero de salidas que se entradas.

Por tltimo, mencionar a modo de trabajo futuro el disefio de un controlador de alto nivel para la aero-
nave. Dicho controlador recibiria como input una trayectoria de referencia y una ley horaria. Acto seguido,
calcularia a partir de trayectoria y ley horaria las velocidades, tanto lineales como angulares, necesarias en
funcién del tiempo. De esta forma, enviaria cada referencia de velocidad a su controlador correspondiente en
tiempo real. Si el controlador estuviese bien ajustado y diese lugar a errores pequefios, entonces la accion
conjunta de los controladores de alto y bajo nivel garantizaria que la aeronave pudiese seguir cualquier
trayectoria con una cota de error asumible. Eso si, habrfa que implementar algoritmos de proteccién para no
solicitar a los controladores de bajo nivel demandas que podrian saturar las acciones de control o incluso
provocar fendmenos de inestabilidad.
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