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Resumen— Este articulo presenta una técnica de control que
se basa en el modelo no lineal para regular los angulos de pitch y
roll de un cuadricéptero en presencia de perturbaciones. La
regulacion robusta es probada aplicando al sistema una sefial de
referencia senoidal donde ocurren las perturbaciones internas y
externas debido al peso del giroscopio de pruebas en el cual se
encuentra montado el cuadricéptero. El esquema de control
propuesto es comparado contra el control PID clasico para
mostrar que existe una mejora en el funcionamiento del
regulador para seguir trayectoria. La condicion de estabilidad de
Lyapunov se ha resuelto a través del disefio por técnicas de
Lyapunov y se ha comprobado por medio de resultados de
experimentos en fisico. Para llevar a cabo el estudio comparativo
entre el esquema de control propuesto y un PID clésico ha sido
necesario aplicar reguladores PID para cada uno de los angulos
que en conjunto conforman al regulador lineal PID. Los
experimentos en fisico son llevados a cabo sobre una base
giroscopica con el objetivo de verificar las caracteristicas del
control aplicado a un cuadricoptero de proposito general
construido con elementos de gama estandar.

Palabras clave—cuadricdptero; control no lineal; estabilidad de
Lyapunov; control PID clasico; técnicas de Lyapunov.

. INTRODUCCION

En la actualidad los vehiculos aéreos no tripulados UAV
(por sus siglas en inglés) se han vuelto muy populares en casi
todo el mundo. El cuadricoptero entre estos es de los mas
conocidos debido a las diversas areas de aplicacion que van
desde la agricultura, ingenieria civil, militar, pasatiempo hasta
turismo y cinematografia. Las ventajas que ofrece el uso del
cuadricdptero es el aterrizaje y despegue vertical, lo cual
permite el acceso a lugares de dificil acceso y peligrosos. Una
de las dificultades que se presenta al momento de intentar
realizar aportaciones sobre el disefio de controles aplicados al
cuadricdptero radica en el modelo matematico ya que es un
sistema subactuado con alto acoplamiento dinamico, formado
por ecuaciones diferenciales no lineales en un sistema de
cuatro rotores con cuatro entradas y seis salidas. Estas seis

salidas representan los seis grados de libertad, 6 DOF (por sus
siglas en inglés)

Los primeros trabajos que se realizaron acerca del modelo
dinamico fueron por Mistler et al [1], quienes mostraron una
ecuacion dindmica no lineal en base a las leyes de Newton
sobre la estructura de espacio de estados aplicando
linealizacion 'y desacoplamiento con un control por
retroalimentacion, de trabajos iniciales también se han
identificado las dindmicas no lineales por lo que los
acercamientos lineales fueron abandonados debido a la
dificultad que requiere el control de seguimiento. Hamel et al
[2], muestra un helicéptero de cuatro rotores, incorporando el
aire, la estructura, dindmicas de los rotores y efectos
giroscopicos en los casos de estudio donde las condiciones de
vuelo son cuasi-estacionarias. Afios mas tarde Altug et al [3]
con la ayuda del método Newton-Euler presenté un modelo
matematico y aplicé retroalimentacion, linealizacién y un
esquema de control backstepping con lo cual logré un buen
funcionamiento. Moktary [4] aportd6 un enfoque no lineal
utilizando los angulos de Euler para retroalimentar las sefiales
de latitud para regular con ello la orientacion del sistema. En
trabajos mas recientes Jurado et al [5] desarrollé6 un control
difuso no lineal con propositos de seguimiento de trayectoria,
utilizando las propiedades del modelo difuso del tipo Takagi-
sugeno para calcular controladores locales lineales [6]
logrando con ello estabilidad local y por consecuente la
estabilidad global para todo el sistema por medio de técnicas
difusas y para cumplir las condiciones de estabilidad se
tomaron en cuenta las desigualdades lineales matriciales. En
otros trabajos, Becerra et al [7] estudio el funcionamiento del
controlador PID comparado con el difuso tipo Mamdany con
propositos de regular las variables de altitud asi como los
angulos de roll, pitch y yaw.
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En este trabajo presentamos el estudio de dos tipos de
controles y el comparativo entre ellos, el PID clésico contra un
esquema de control no lineal por medio de un disefio por
técnicas de Lyapunov, estos dos algoritmos fueron probados y
verificados por medio de experimentos en fisico utilizando un
cuadricoptero montado sobre una base giroscopica que fue
disefiada y construida para estos objetivos. Ambos controles se
probaron para que los angulos de pitch y roll siguieran una
sefial senoidal con la cual el cuadricoptero siguiera una
trayectoria en tiempo real y en condiciones de presencia de
perturbaciones y se pretende que se realicen estas pruebas de
campo para trabajos futuros. El contenido de este trabajo se
presenta aqui: el modelo matemético del cuadricdptero se
presenta en la seccién Il. El andlisis de la estabilidad de
Lyapunov en la seccion Ill. Los resultados de simulacién se
presentan la seccion IV. Los experimentos en fisico sobre la
base giroscopica se muestran finalmente en la seccion V.

Il. MoODELO MATEMATICO DEL CUADRICOPTERO

A. Modelo dinamico

El modelo dinamico que describe la posicion y orientacion
de un vehiculo aéreo no tripulado puede ser obtenido utilizando
el método Newton-Euler [1]. En este trabajo se considera un
cuadricoptero en configuracion signo mas (+), el cual cuenta
con cuatro rotores, dos de ellos girando conforme a las
manecillas del reloj y dos en sentido opuesto. Para generar un
movimiento hacia el frente el rotor trasero debe aumentar la
velocidad en la misma magnitud con la que el rotor delantero
disminuye mientras los demas rotores mantienen la velocidad
de sustentacién. Para generar el movimiento hacia atras, el
rotor delantero aumenta la velocidad en la misma magnitud con
la que el rotor trasero la disminuye. Para generar un
movimiento hacia la derecha, el rotor izquierdo debe aumentar
la velocidad en la misma magnitud con la que el rotor derecho
la disminuye mientras los demd&s rotores mantienen la
velocidad de sustentacion. Para obtener el movimiento hacia la
izquierda, el rotor derecho debe aumentar la velocidad en la
misma magnitud con la que el rotor izquierdo la disminuye.
Finalmente para mantener en sustentacién al cuadricéptero,
todos los rotores deben girar a la misma velocidad.

Fig. 1. Esquema general del cuadricoptero

ISSN 1405-2172

El conjunto de ecuaciones que describen la posiciéon y
orientacion de un vehiculo aéreo no tripulado se obtienen
suponiendo que este es un cuerpo rigido de seis grados de
libertad y ademas pueden ser separadas en ecuaciones
cinematicas y dinamicas referenciadas a un sistema fijo al
cuadricoptero (B) en su centro de masas respecto a otro sistema
de referencia inercial fijo a tierra (E) sobre el cual se obtendra
la posicion absoluta y la orientacién del cuerpo.

X Y
(y'>=VE, 6 |=TwWod)", (1)
Z ¢

donde V£ representa la velocidad lineal respecto al sistema de
referencia inercial fijo a tierra y w? = (p ¢ )7 la velocidad
angular respecto al sistema de referencia adjunto al
cuadricoptero, y para obtener la velocidad respecto al sistema
de referencia adjunto al cuadricoptero es necesario introducir la
matriz de rotacion que viene dada por las rotaciones sucesivas
de los &ngulos Tait-Bryan.

VB = RVE

Fig. 2. Rotaciones sucesivas de los &ngulos Tait-Bryan

Rotacion de los angulos Tait-Bryan del sistema de
referencia inercial fijo a tierra al sistema fijo al cuadricoptero.

0 seng¢/cos8 cos¢/cosb
R = (0 cos ¢ —sen ¢ )
1 seng¢tan®  cos ¢ptan @

Ademas la rotaciéon de un UAV puede obtenerse utilizando
angulos de Euler, cuaternios, etc. A través de 12 definiciones
independientes de los angulos de Euler se puede representar la
orientacion relativa de dos sistemas de coordenadas. La
secuencia utilizada en este trabajo es ZY X

0 sen¢g/cos8 cos¢p/cosB
T@O )= (0 cos ¢ —sen ¢ )
1 sen¢tanf cos ¢ptan b

Las ecuaciones dindmicas del cuadricoptero el cual esta
sujeto a fuerzas externas que se aplican al centro de masa
respecto al sistema de referencia B se obtienen aplicando las
leyes de Newton.

mlzys 0\ (VE 0 _(F
( 0 ])(a))J’(w X]w)_(r)’
donde I3y €s una matriz identidad, m es la masa, | =

diagonal{l,, I, 1,, } representa una matriz diagonal con los
valores correspondientes al momento de inercia respecto de
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cada uno de los tres ejes, F y t son las fuerzas y torques
externos aplicados al cuadricoptero esto es; el peso mismo, las
fuerzas aerodinamicas, el empuje y torque de los cuatro
rotores, de tal forma que pueden ser expresados de la siguiente
forma:

A, + (cos cos psen 8 + sen Psen ¢p)U;
F =| A, + (cos ¢psenipsen § — cos Psen ¢p)U;
A, —mg + (cos 6 cos p)U;
(2)

A, + Uyl
T = Aq + U3l y
A, +U,

donde g =9.81m/s? es la fuerza de gravedad, I es la
distancia que existe del centro de masa del cuadricoptero a
cada uno de los rotores, Ay, Ay, A, Y Ay, Aq, A, corresponden
a las fuerzas y pares aerodinamicos que actlan sobre el
cuadricoptero y son calculados a partir de los coeficientes
aerodindmicos C;,i = x,y,z,p,q,r prosiguiendo a introducir
la densidad del aire p,;,. Y la velocidad con respecto a este W

como A; = %paireCiWZ [1]. U, Es la entrada principal de
control aplicada al cuadricdptero también vista como el empuje
resultante que ejercen los cuatro rotores [2], U, es la diferencia
de empuje entre el rotor trasero y el delantero en tanto que Uy
se obtiene mediante la diferencia de empuje del rotor izquierdo
y rotor derecho, U, se obtiene con la diferencia de torque entre
los dos rotores que giran en sentido horario y los dos rotores de
sentido anti-horario. Los movimientos de
pitch,roll y yaw deben lograse manteniendo la entrada
principal de control constante los cuales mantienen una
relacion proporcional con la velocidad angular de cada rotor
[2]. Si se supone que la velocidad de los motores eléctricos es
controlada entonces se pueden considerar a
U,,U,, Us y U, como entradas de control.

B. Ecuaciones matematicas

Con las consideraciones mencionadas y utilizando las
ecuaciones (1) y (2) es posible definir un vector de estados:

=[xyzypOduvwpqr]
u
v
w
gsing secO +rcos ¢psech
qcosB —rsinf
p+qsinptand +rcosptant

%+ (cosyPsinfcos @ +sin1,[)sin¢)iU1
X = %+ (sinl[)sin@cosd)—cosd)sind))%m

Az

— g + (cos 8 cos d)) U,
A_p+ qr (Iy—lz) + U2 /rﬂq

Ix

A
Aq pr(lzllx) + iy, + hjr

Iy
?—:+pq(%)+ EU4

®3)
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Lo cual es un sistema de ecuaciones diferenciales no
lineales donde J, es el momento de inercia rotacional del rotor
alrededor de su eje y £2 es la velocidad angular total de los
rotores.

I11. ANALISIS DE LA ESTABILIDAD DE LYAPUNOV

A continuacion mostramos el método del disefio por
técnicas de Lyapunov aplicado al modelo matemético para
finalmente obtener las ganancias necesarias para el esquema de
control. Iniciamos declarando X,,,,,, como el conjunto de las
variables que son medibles por los sensores

Xmsy = [1/)' p, 0,9, 9, T‘]

ref [wref: pref! gref: qref: ¢ref:rref]

e = Xinsv = Xrer

El objetivo del control es lograr que el error se aproxime a
cero y por tanto se definen las seis funciones de errores
juntamente con sus dinamicas.

e=0
e =P —rey &Y =1 — Yoy
ep =D — Dref €p =P — Dref
e =0 — 0, 60 =0 — O,of
eq = q — Qref €q = q — Qref
ep = — bres ep = — by

er =T — Tyef Er =71 — Tref

Se procede a proponer una funcién candidata de Lyapunov
€Omo Se muestra a continuacion:

1
V= E(ezl/) +e?p +e?0 +e?q+e’p +e?r)

Si derivamos con respecto al tiempo a la funcion candidata
y sustituimos las dinamicas de los errores obtenemos:

V=C(epép+epép+ ehéld +eqéq+ epéd +erér)

Ly 1
I

V=-cpép+ep [qr <Ix1_

zZ

I,_I l Or
+eq |pr =X+ —Us Jr +epeéd
I L, L,

I,_I, l J-2q
+er [pq < Y ) +—u; —
L L% I,
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€p Uy

. . LI,
V=elpelp+epqr( >+
1, 1,

I,_I eqlu eq J.0r
+eq pr 2+ 4°4s + 4 +epéd
L, L, I

y

I,_I erlu er J.00

+erpq(y1 Z)+ I - ir -
X X P

+ ef éd

Considerando la simétrica de la estructura del cuadricdptero
se simplifica la funcion significativamente puesto que los
momentos de inercia Ix y ly tendran el mismo valor.

S
eqpr

_Ix> L,_I,
+ erpq ( > =0
L, I,
er/Qq

Ly

Ix_1y> —0

L

. ) ep ) eql ) erl

V=epey+—u,+eféld+—u;+epeédp+—u,
I, I, L,

eq J-Qr

Ly

=0

epqr (

Ya es posible definir las entradas de control

— kped)

L
Uz = T(—k3eq — kye0)
uy = I,(—ksep — kee)),

I
U, = Tx (—k,er

donde:
ki, ko ks, ky ks, kg >0

Estas ganancias se reemplazan en la derivada de la funcién
de Lyapunov

=eyéyY + [I (—ksep — kgep)] + €6 €0
il [T (—kseq — k4€9)] + ep éd
erl

+ T hrer = )|

V = e ép — kse?p — kgepep + €0 é0 — kze?q — k,ebeq
+ep ép — kie’r — kyeper

(ke — Deep — kse?q — (k, — 1) e €6
—kie’r—(k,— 1 eper

V =—kse?p—

V = —(kse?p + (kg — 1)epep + keq +
(ks — 1) ef €0 + kie?r + (k, — 1)eg er) (4)
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Lo siguiente es representar la ecuacion (4) de acuerdo a la
siguiente estructura

V = [e¢ er ef eq ey ep]

0 -1 0 0 0 O0-7fed
[kz kk 0 0 0 O ”er]
0 0 0 -1 0 0 | eb
[0 0 k, ks 0 0|legq
0O 0 0 0 0 —1Hesz
0 0 0 0 kg kgllep (5)

Utilizando la ecuacién (5) se procede a obtener los
eigenvalores

1 1
51=Ek5+_ k5 4k6>0
11 [
SZ=—k5—§ k5 _4k6>0

1 1 ’
S3=Ek3+_ k3 4k4>0
1 1[5,
55=Ek1+5 kl _4k2>0
1 2
+E kl _4k2>0

IV. RESULTADOS DE SIMULACION

1
S6=Ek1

A. Angulos de pitch y roll deseados
Aplicando en simulacion el algoritmo de control propuesto

en este articulo y despreciando ademas perturbaciones internas
y externas se procede a comparar ambos controles.

Es importante resaltar las caracteristicas de este sistema
para poder visualizar e interpretar los resultados. No es posible
elegir las seis variables de posicion y orientacion
(xyz 6 ¢) como las referencias a seguir sino Unicamente
cuatro de estas (x y zy ) de donde los valores de los angulos
pitch y roll se obtienen consecuentes a la eleccién de los
valores de estas variables de acuerdo a:

U, = U;(cospsenOcosy + sen¢ sen) )/m

Uy, = U,(cos¢psenfcosyp — sen¢ cosy )/m

Grep = sen ' (m(U,seny — Uy cosp) /Uy )
Orer = sen™(m(Uycosyp + Uysemp)/U,cos¢yer)

48



Congr. Int. en Ing. Electrénica. Mem. ELECTRO, Vol. 39, pp. 45-51, Oct 2017, Chihuahua, Chih., México
http://electro.itchihuahua.edu.mx/memorias_electro/MemoriaElectro2017.zip

B. Control PID contra un disefio por técnicas de Lyapunov
con referencias variables

Se pretende visualizar los resultados al introducir sefiales
de referencia que sean variables en el tiempo tanto para la
posicion (x y z) como para la orientacién () utilizando un
control PID clasico. Con los siguientes parametros m =
1.3 Kg, I, =L, = 0.0159 Kgm2,I, = 0.0297 Kgm2,] =
026mAy, =4, =4, =4, =4, =4,=0

t t
Xpep = 2 COS (E)' Yref = 2 Sen (E)' Zrer = 1M, Yyp
=0.8°

15— — —

-

Angulo (Grados)

Tiempo (s)

Fig. 3. Posicion angular del cuadricéptero con PID
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Fig. 4. Angulos de pitch y roll deseados con PID
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Fig. 5. Comportamiento de las entradas de control con PID

Utilizando el control propuesto del disefio por técnicas de
Lyapunov con las mismas sefiales de referencia empleadas
anteriormente para el control PID clésico.
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Fig. 6. Posicion angular del cuadricéptero con Lyapunov
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Fig. 7. Angulos de pitch y roll deseados con Lyapunov
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Fig. 8. Comportamiento de las entradas de control con
Lyapunov
Con estas simulaciones se puede visualizar el

comportamiento que ambos controles desempefian cuando se
ingresa la referencia a seguir, es claro que el PID clasico queda
rezagado en comparacion al propuesto utilizando un disefio con
técnicas de Lyapunov, sobre todo al comparar la figura 3 con la
figura 6 donde se visualiza la orientacion del cuadricoptero ya
que el angulo de psi con el PID clésico dura bastante tiempo en
ser alcanzado cerca de cinco segundos esto comparado con el
disefio por técnicas de Lyapunov que tarda menos de medio
segundo lo cual es mucha diferencia, ademas las figuras 4y 7
nos permiten apreciar la capacidad que tienen ambos controles
para seguir referencias variables donde también es clara la gran
diferencia al utilizar un control no lineal con respecto al PID
clésico.

V. APLICACION EN TIEMPO REAL SOBRE BASE GIROSCOPICA

Para verificar la efectividad de ambos controles asi como
para mostrar las diferencias entre ellos, se hace uso de una
aplicacion en Matlab Simulink para realizar un intercambio de
datos entre el cuadricdptero en fisico y el software Simulink en
tiempo real. Para esto se toman en cuenta los pardmetros del
cuadricOptero mencionados en la seccion anterior y ademas los
valores de las ganancias para el control propuesto se establecen
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en (k1=72.25, k2=17, k3=17), Asi mismo las ganancias para el
control PID clasico se establecen en (P=5, 1=0.12, D=0.05).

La base sobre la cual se realiza la siguiente prueba ha sido
disefiada con el fin de garantizar el correcto funcionamiento
de los controles sin comprometer la seguridad tanto del
cuadricéptero como del personal alrededor del mismo. Esta
base debido al peso que no esta exactamente proporcionado
actlia como la perturbacion externa al sistema bajo la cual el
cuadricéptero debe seguir la referencia senoidal que se
introduce.

t t
Pref = 20 sin (E)' Orer = 20 cos (E)

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Time offset 0 Time (Seconds)

Fig. 9. Angulos de pitch y roll deseados con PID

Py T T

Degrees

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Time offset: 0 Time (Seconds)

Fig. 10. Angulos de pitch y roll deseados con Lyapunov
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Fig. 11. Base giroscopica de pruebas

La figura 9 y 10 muestran el funcionamiento de los
controles PID y el No lineal por el disefio con técnicas de
Lyapunov cuando se introduce una referencia senoidal de 20
grados tanto para pitch como para roll las cuales son
representadas con las lineas punteadas de color rosa y negro
respectivamente, las lineas continuas son los &ngulos que el
cuadricoptero alcanza en tiempo real.

CONCLUSIONES

En este trabajo hemos presentado dos clases de controles
para el seguimiento de trayectoria aplicados a un cuadricéptero
sobre una base giroscopica, se trata del PID clésico el cual fue
ajustado heuristicamente y un no lineal por medio de un disefio
por técnicas de Lyapunov. La robustez de los esquemas de
control fue probada con la presencia de perturbacion externa e
interna. De las pruebas realizadas puede concluirse que
aplicando el control no lineal por medio del disefio con
técnicas de Lyapunov se obtiene un mejor funcionamiento del
sistema para seguir trayectoria y que tal como se muestra en la
figura 10 adn bajo la perturbacion externa que le genera el peso
de la base giroscopica al cuadricoptero es posible alcanzar la
referencia o acercarse bastante mejor que el PID clésico el cual
se quedd muy alejado de esta. El siguiente paso es realizar
pruebas de campo bajo las condiciones que en este se
presentan. De este trabajo se comprueba ademas que el control
PID clésico es una buena alternativa para aplicarse en
cuadricOpteros bajo condiciones bésicas pero es necesario un
esquema de control mas complejo cuando se desea que este
realice seguimiento de trayectorias.
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