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CapriTULO 1

INTRODUCCION

En el trabajo siguiente se presenta un proceso para identificar fallas en los Sis-
temas de Propulsién (SAP) de vehiculos aéreos no tripulados, UAV por sus siglas en
inglés, tipo multirrotor, haciendo énfasis en el tipo cuadrirrotor. Una vez identifica-
da, el sistema de control tolerante a fallas cambiara las condiciones de operacion del
vehiculo y asi acomodard los efectos de la falla y recuperara el desempeno y robustez

nominal del vehiculo en cuestién.

1.1 ESTADO DEL ARTE

1.1.1 CONTROL TOLERANTE A FALLAS

Los sistemas autéonomos son muy propensos a fallas, esto se debe ya sea a
defectos en los actuadores, sensores o incluso que el proceso en si, ya que si este se
encuentra dentro del lazo de se control pueden desarrollar fallas dentro del mismo y

puede que este sea imposible de recuperar.
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En la actualidad se tiene una importante demanda econdémica en el aspecto
de confiabilidad de procesos, y un mayor interés sobre los riesgos asociados con el
mal-funcionamiento de algin sistema, por lo que la confiabilidad se vuelve un asunto

vital en la industria de la automatizacién.

Una manera efectiva y de bajo costo son los Controles Tolerantes a Fallas
(CTF). Esta drea del control automético combina varias disciplinas y problemas
sistema-tedricos para obtener una funcionalidad tnica. Un punto importante de es-
te método es que pueda aislar fallas locales y prevenir que estas se tornen en un

problema mayor.

Estos tipos de controles se valen de la redundancia de la planta y el sistema de
automatizacion para crear un software inteligente que pueda monitorear el compor-
tamiento y funcionalidad del sistema. Asi, las fallas se pueden aislar y pueden tomar

medidas apropiadas para prevenir que estas se vuelvan criticas.

El objetivo general del CTF es el de mantener el sistema operando, y minimizar

el efecto del dano en la medida de lo posible. [4]

Una manera de lograr este tipo de control, es emplear esquemas de diagnostico
de fallas en linea, ya sea usando como referencia las seniales del proceso, en el cual un
algoritmo pueda detectar la falla y aplicar la medida correctiva necesaria [3]. Esta

medida puede ser pre-determinada para cada tipo de falla.

Ademas, se ha demostrado que el analisis sistematico de propagacion de fallas
[2][6] es una herramienta esencial para la determinacién de la gravedad de la falla

en cuestion.
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Los métodos de re-configuracion son relativamente nuevos en el campo del
CTF. A pesar de esto, algunos esquemas ya se han llevado a la préctica. El diseno
predeterminado para acomodo fue demostrado y aplicado para un satélite en [5] y
[6]. Técnicas de interferencia légica en modelos cuantitativos son usadas en [15] y

[16].

1.1.2 HARDWARE IN THE LOOP

El proceso de hardware in the loop (HIL) es una técnica de simulacién relativa-
mente nueva, que tiene sus raices en la aviacién [7]. Esta técnica tiene la capacidad de
desarrollar y comprobar modelos matematicos complejos, ya que algunos componen-
tes del sistema pueden ser reemplazados por una simulacién del modelo matematico
del mismo, describiéndolo asi de manera cualitativa.

Un breve esquema se muestra en la figura 1.1

|->.-> e [

Figura 1.1: Principio de funcionamiento de HIL.

Con este tipo de técnica se da la oportunidad de desarrollar diferentes tipos de
pruebas, manteniendo la integridad fisica del sistema [13]. El uso de esta técnica se
vuelve muy importante, ya que es capaz de cumplir con la demanda de complejidad,
confiabilidad y tiempo de desarrollo de un sistema. Las ventajas de usar este método

incluyen el andlisis temprano, verificacion y desarrollo de mejores modelos.
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1.1.3 Minimos CUADRADOS

El método de Minimos Cuadrados (MC) es una de las técnicas mas populares
en la estadistica, muchos estimadores pueden trabajar con esta técnica. Es posible
relacionarlo con el teorema de Pitdgoras, el cual implica que cuando el error es inde-
pendiente de una cantidad estimada, entonces las variables observadas al cuadrado
seran igual a la suma del error al cuadrado y de la cantidad estimada al cuadrado.

Ademas, las herramientas matematicas que este usa ya estédn bien estudiadas [12].

La técnica de MC es una de las mas antiguas en la historia de la estadistica mo-
derna, y se considera que Galileo fue probablemente uno de los primeros precursores
modernos. El primer enfoque de este estilo fue expuesto en 1805 por el matematico
francés Legendre, pero después de que lo publicara, Gauss luché por el crédito del
mismo. Gauss estaba acostumbrado a no publicar ideas que fueran controversiales o
que no estuvieran lo suficientemente maduras, por lo que el publicaba ya después de
que su idea fuera expuesta por otra persona. Fue entonces que en 1809, Gauss hizo
publico que el habia hecho el descubrimiento de MC antes que Legendre, y que de
hecho lo habia utilizado en 1795 cuando se encontraba realizando la estimacién de

la érbita de un asteroide.

Hoy en dia, MC se usa de manera muy amplia para encontrar o estimar los va-
lores numéricos de los parametros que definen una funcion, esto, a partir de una serie
de datos. Existen variaciones como los Minimos Cuadrados Ordinarios (MCO), otra
versién mas sofisticada es Minimos Cuadrados Ponderados (MCP), el cual se desem-
pena mejor que MCO ya que puede modular la importancia de cada observacién
en la solucién final. Recientes variaciones son la de Minimos Cuadrados alternados
(MCA), Minimos Cuadrados Parciales (MCP) y la de Minimos Cuadrados Recursi-
vos (MCR).
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1.2 ANTECEDENTES

1.2.1 GENERALES DEL AREA

Varios tipos de investigaciones sobre el tema de control tolerante a fallas ya
se han realizado, y lo métodos para identificarlas van desde caracterizar el sistema
cuando este funciona de manera Optima, hasta usar diferentes tipos de filtrado y
estimacion con las senales del sistema, sin siquiera conocer la naturaleza completa

del mismo [21].

Dichos métodos pueden resultar complicados, y se ven afectados por las técnicas
de medicién, haciendo que estos sean impracticos por las herramientas que se usan,

ya sea sensores muy costosos aplicados directamente sobre el objeto de falla.

1.2.2 ESPECIFICOS DEL PROYECTO

Para este proyecto, se us6 una plataforma disenada y desarrollada en el CIITA
para obtener las mediciones relevantes de un UAV cuadrirrotor, siendo estas las
senales de control de los elementos de propulsion y las fuerzas y momentos que estos

ejercen sobre el cuadrirrotor.
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1.3 OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

1.3.1 OBJETIVOS GENERALES

El objetivo general de este proyecto consiste en disenar y poner a prueba un
método capaz de detectar y acomodar algunas de las fallas que se presentan en

sistemas de propulsion de un UAV cuadrirrotor.

1.3.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

En este trabajo se espera cumplir con las siguientes metas:

Caracterizar efecto de fallas comunes de cuadrirrotor

Disenar un método de deteccién para las fallas anteriores

Disenar un esquema de control tolerante a fallas basado en el método de de-

teccién anterior.

Probar el esquema mediante simulacién y/o experimentacion.

Reportar los resultados obtenidos.
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1.4 JUSTIFICACION

En la actualidad, el uso de vehiculos aéreos no tripulados ha incrementado de
una manera importante [11]. Debido a esto, mejorar su desempeno bajo condiciones
adversas se ha convertido en un objetivo de gran importancia, especialmente al

disenar los algoritmos de control necesarios para su construccion.

Estos dependen principalmente del correcto funcionamiento de sus sistemas de
propulsién, los cuales son muy susceptibles a fallas cuando estos se ven afectados
por algun desperfecto. Por lo tanto, es de vital interés disenar sistemas, los cuales,

puedan operar aun cuando cierto nivel de falla este presente.

Existe una gran diversidad de esquemas de control que pueden utilizarse para
resolver este problema. En particular, el método y los criterios bajo los que se iden-
tifica la falla, definen la técnica y el marco tedrico a utilizar. Por lo cual se deben de

encontrar métodos que puedan adaptarse a cualquier tipo de multirrotor.

1.5 HIirPOTESIS

Es posible encontrar y detectar fallas en la operacién de los elementos de pro-
pulsién de UAVs tipo multirrotor basandose en mediciones de fuerzas, momentos y
senales de control. Una vez detectados, es posible disenar e implementar un sistema
de control tolerante a fallas, el cual sea capaz de acomodar algunas de las fallas que

se presentan en los sistemas de propulsién de los UAV multirrotor.
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1.6 METODOLOGIA

El procedimiento experimental propuesto para esta investigacion sera el si-

guiente:
e Desarrollo de un banco de pruebas puesto a punto para poder programar y
medir los algoritmos deseados.

e Establecer un sistema de control nominal (Donde el cuadrirrotor no presente

falla alguna)

e Determinar el tipo de fallas a detectar y la implementacién de las mismas en

el banco de pruebas.
e Una vez determinado el tipo de falla, caracterizarlas de manera experimental.

e Seleccionar y probar un método de acomodo de fallas (asumiendo que estas se

puedan conocer).
e Seleccionar y probar un método de estimacién de fallas.

e Proponer un esquema de control tolerante a fallas que pueda tanto detectar la

falla en linea y pueda compensar la misma.

e Realizar pruebas del esquema de control tolerante a fallas y analizar sus resul-

tados.
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BANCO DE PRUEBAS

La plataforma utilizada para esta experimentacion fue desarrollada como pro-
yecto de tesis en el Centro de Investigacion e Innovacién en Ingenieria Aeronautica
(CIIIA). El trabajo completo se encuentra documentado en [8]. A continuacién se

describird de manera general sus caracteristicas.

2.1 ESTRUCTURA PRINCIPAL

La estructura de sujecion principal esta constituida principalmente de perfiles

de aluminio ranurado. En la Figura 2.1 se muestra el modelo 3D de la misma.

Figura 2.1: Modelo 3D del Banco de Pruebas.
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En la parte superior cuenta con un transductor, o celda de carga, la cual es
capaz de medir fuerzas y momentos sobre sus ejes principales x, y y z. La orientacién

de estos ejes se muestra en la Figura 2.2.

Figura 2.2: Orientacién de Vectores de Fuerza y Torque del Transductor.

El sistema de sujecion entre el cuadricéptero y transductor se muestra en la

Figura 2.3, con una configuracion tipo X, como se muestra en la Figura 2.4.

Transductor

Plato Interfaz Vehiculo-
Transductor

Plato Interfaz Base-
Transductor

Plato Interfaz
Plataforma-Base

Figura 2.3: Modelo 3D de los Sistemas de Sujecién.
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A 4
=

Figura 2.4: Configuracion tipo X.

Gracias a esta configuracion, en la cual los ejes del cuadricéptero estan empa-
tados con los de la celda, es posible realizar las mediciones correspondientes de las

fuerzas y momentos que actiian sobre el mismo.

2.2  ADQUISICION DE DATOS

El banco cuenta también con los dispositivos para recolectar las senales censa-
das por el transductor, y asi mismo, con la capacidad de enviar y recibir las senales
de control hacia los actuadores del cuadrirrotor, siendo en este caso los motores. El

esquema de funcionamiento se encuentra en la Figura 2.5

La plataforma DSPACE es la encargada de capturar y almacenar los datos del

transductor, asi como también es la encargada de la simulaciéon HIL.
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Fenc’)meno Fisico Transductores Cableado

Fz

a8
oyl

Sefial con
Ruido
Fuerzas y Momentos Galgas Electrico

Extenciométricas . .

Acondicionamiento
de Sefal
S .
PC-Vuelo Virtual &
Host PC NN /

—_— >
Filtros y {
Amplificadores Mg
TN
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N

Sefial Filtrada y ;/F\

Amplificada \ /};
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Hardware de

Muestreo Resolucién Adquisicién de Datos

Figura 2.5: Diagrama Funcional del Sistema de Adquisicién
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A continuaciéon se muestran detalles téenicos de la mismas:

Resolucién de 24-bit

Frecuencia méaxima de entrada de 1.65 MHz

Velocidad de Reloj de 20 MHz

Memoria Flash 32 KB

10 salidas PWM

4 entradas de captura

1 interfaz serial

La programacion se realiza mediante el uso de las herramientas computaciona-

les MATLAB y SIMULINK, los cuales facilitan el proceso de diseno y modelado.
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MODELADO

3.1 MODELO NOMINAL

Para el modelado nominal del cuadrirrotor, se usaron las ecuaciones de movi-
miento cuerpo rigido, el cual fue considerado como la dinamica traslacional y rota-
cional en el marco inercial, el cual se encuentra alineado con el marco de referencia

del vehiculo. En base a [17, 20, 1], las ecuaciones de movimiento estdn dadas por:
E, = mVj, + mw, X V, (3.1)

Mb = Jwb + wp X (qub) (32)
T T
donde V, = [ u v w } v wp = [ p oq T } son los vectores de velocidades li-

T
neales y angulares, F, = [ F, F, F, ] es el vector de fuerzas externas, M, =

T
[ M, M, M, ] corresponde al vector de momentos externos, m es la masa del

cuerpo y J es la matriz de momento de inercia.

Asi mismo, es necesario tomar en cuenta el modelo del sistema de propulsion y
la aerodindmica de los mismos. La ecuacién de empuje se obtuvo de [1] y corresponde
a la siguiente:

1
F, = §pSCFiw2 (3.3)
donde p es la densidad del aire, S es el area de disco producida por la hélice, CF, es

14
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el coeficiente de empuje del motor correspondiente y w es la velocidad angular de la

hélice.

La velocidad angular es una variable en el tiempo, la cual de depende de distin-
tos factores, como lo son la fuente de alimentacién del motor y la carga aerodinami-
ca. Una de las aproximaciones mas comunes para su modelado consiste en omitir
la dindmica producida por la carga aerodinamica y el estado transitorio del motor

eléctrico. Con esto, tenemos la velocidad angular dada por la ecuacion:
w; = k; Vi (3.4)

donde k; es una constante la cual es caracterizada para la combinacién correspon-

diente de hélice-motor y V; es el voltaje aplicado.

La ecuacién (3.4) corresponde a un motor de corriente directa (CD), con fuente
de voltaje continua, pero, en la préactica, las hélices son operadas por motores de CD
sin escobillas, y estos son controlador por medio de modulaciéon por ancho de pulsos
(PWM por sus siglas en ingles), el cual tiene su propia dindmica [14]. Cuando este
cuenta con una frecuencia de conmutacién lo suficientemente grande, la relacién

entre el promedio del voltaje y el PWM se da por:
Vi = VopU (3.5)
donde Vip es el voltaje del bus de CD del médulo PWM y U; € [0, 1] es el indice de

modulacién.

Combinando las ecuaciones (3.3), (3.4) y (3.5) obtenemos:

F = kpU, (3.6)

3

donde
1
kp, = EpS(JFZ.(kVCD)Q (3.7)

La ecuacién (3.6) cuenta con la ventaja de ser simple, debido a que es posible
obtener el pardmetro kp, de manera experimental, sin tener que hacer una medicién

exhaustiva de las demés variables.
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Cada hélice induce un momento reactivo debido al arrastre aerodinamico, el

cual es posible modelar de manera similar a (3.6) , con lo cual obtenemos:
T, = kr,U; (3.8)
Considerando el arreglo de hélices mostrado en la Figura 2.4 y las ecuaciones

3.6 y 3.8, es posible obtener el modelo de fuerzas y momentos que actian en el

cuadrirrotor debido al sistema de propulsién, dicho modelo es el siguiente:

F, —k’Fl —kFQ —k‘F3 —k‘F4 U,y
T, _ kp, —kp, —kp, kp, U, (3.9)
1q ko, ko, —kq, —kq, Us

L T’I‘ i L _le kTQ _kT3 kT4 1L U4 ]

donde kp, y kg, son las constantes que determinan el torque debido al brazo de

palanca causado por el empuje de cada motor.

La ecuacién (3.9) es una forma generalizada de un vehiculo que use 4 moto-
res para su funcionamiento, la version simplificada del mismo es aquella donde se
considera un cuadrirrotor simétrico en el plano x — ¥y, dicho modelo se presenta a

continuacion:

FZ _kFl _kFQ _kFg, _kF4 Ul
Ty | _ | krar —kre. —kprqs  krq, Us (3.10)
1, kpq,  kpq, —kpq, —kpq, Us
TT‘ _le kTQ _kTg kT4 U4

en donde kp, = kg, = kpg,.

La ecuacién (3.10) es el modelo matemético que se usara para este trabajo.
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3.2 MODELO CON FALLA

Existen diversos modelos de fallas, pero los que han sido mas trabajados son
los de tipo multiplicativo y aditivos [9, 18]. Como sus nombres lo indican, estas
afectan al sistema que, cuando se presentan, pueden anadir o multiplicar aspectos
del funcionamiento del mismo. Por ejemplo, las fallas aditivas se pueden presentar en
las senales PWM de los motores, sea en fallas o picos de voltaje debido a la bateria,
o mal funcionamiento de los Controladores de velocidad electrénicos (ESC, por sus
siglas en inglés), y por lo general estas son variantes en el tiempo. Por otro lado,
las fallas multiplicativas se pueden presentar como desperfectos en los motores, ya
sea en su capacidad para revolucionar, des-balanceo de hélice, o que esta presente

alguna imperfeccion.

Para el modelado de fallas en el sistema de propulsion, se propone realizar una
modificacién tanto en el modelo de prueba como en la senal de entrada. Para dicho
modelo, se considerara una entrada nominal de la forma:

_ T

U= [ Ul UQ (73 (74 (3-11)

Y una senal con fallas:

U; = Uik, + ko, (3.12)

en donde ky, representa una falla del tipo multiplicativa y k,, es una falla del tipo

aditiva.

Por ejemplo, sustituyendo (3.12) en (3.10) resulta una fuerza F.:

Uiky, + ko,
Uskg, + ko,
U3kf3 + ko,
Usky, + ko,

Fz:[—kfpl —]CF2 _kFg —k)F4
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la cual también puede ser escrita de la siguiente manera:

Uyky, k
ok k
Fz = [ —kpl _sz —/{ZF3 —k’F4 _ ? +[ _kFl —kp2 —]{ZF3 —I{ZF4
Usky, k

k

i U4kf4

de manera simplificada

F,=—- (sz + on)

donde F., y F,, son las fuerzas producidas por el efecto multiplicativo y aditivo

respectivamente.

En esta tesis se trabajo con el caso donde las fallas modeladas sean con efecto
puramente multiplicativo; ya que las fallas como la restriccién de voltaje a motores

y el cambio de los sistemas de propulsion pueden ser modelados bajo este esquema.




CAPITULO 4

SISTEMA DE CONTROL NOMINAL

En [8, 10] se muestra que las ecuaciones del modelo sin falla se pueden aproxi-

mar con el siguiente sistema:

G (s) = diag 9 9 L 1 ] (4.1)

Ios?t  Inst  ms?2 1,82

siendo estas las funciones de transferencia correspondientes a x, y, z y 1 respectiva-
mente.

Las especificaciones que se establecen para este tipo de vehiculos son [10]:

Ancho de banda mayor a 12 rad/s

Margen de fase mayor a 65°

Margen de ganancia mayor a 20 dB

e Error en estado estacionario igual a cero para las variables x, y, z y ¥ con

referencia constante.

Utilizando la técnica de ”Bode Shaping”se obtuvieron los controladores correspon-
dientes a cada una de las funciones de transferencia, las cuales se muestran a conti-

nuacion:
(s +0.6) (s +0.5) (s + 0.39)

= —1.2649 - 10°
¢ @) 049107 5 200) (5 + 2009 (s + 100)

(4.2)
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(54 0.6) (s +0.5) (s + 0.39)

C (y) = 1.2649 - 10° 4.3

) s (s + 400) (s + 200) (s + 100) (43)
(s+1.3) (s +0.5)
C(z) = 52.595 4.4
(2) s (s + 130) (44)
(s +3.21)

C =15.216——— 4.5

(%) (s + 321) (45)
asi mismo, se muestran los diagramas de bode de la planta con su respectivo con-

trolador:
Diagrama de Bode Gx*Cx
Gm =-21.8dB (at 1.15rad/s), Pm =69.2 deg (at 10.2 rad/s)
200 T T T T T T T T T T T T T T

100

Magnitud (dB)
o

-100

-200
-90

-270

Fase (deg)

-360

-450
107 10 10° 10t 102 108 10*
Frecuencia (rad/s)

Figura 4.1: Diagrama de Bode Gx*Cx

Diagrama de Bode Gy*Cy
Gm =-21.8dB (at 1.15rad/s), Pm =69.2 deg (at 10.2 rad/s)
200 T T T T T

100

Magnitud (dB)
o

-100

-200
-90

-270

Fase (deg)

-360

-450
107 10 10° 10t 102 108 10*
Frecuencia (rad/s)

Figura 4.2: Diagrama de Bode Gy*Cy
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Magnitud (dB)

Fase (deg)

Magnitud (dB)

Fase (deg)

-100

-120 -

150

Diagrama de Bode Gz*Cz
Gm =-28.7 dB (at 0.812 rad/s), Pm = 75.3 deg (at 9.99 rad/s)

100 Ll | ol Ll | LT
-90 T T T T T T AR T T T T Ty — T T
-135 -
LB [ b e
225 -
-270 i Lol i Lol i Lol i Lol i (R
102 10t 10° 10t 102 10° 10*
Frecuencia (rad/s)
Figura 4.3: Diagrama de Bode Gz*Cz
Diagrama de Bode G ¢*Cv
Gm =-Inf dB (at O rad/s), Pm = 78.6 deg (at 32.4 rad/s)
100 T T T T T

-90 -

T T e e e N T R e T L s T — T T

bl L bevesieciniodedni] i L TR L PO AT A |

10° 10* 102 10° 10*
Frecuencia (rad/s)

Figura 4.4: Diagrama de Bode G,*C,,
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La Tabla 4.1 muestra un resumen de las caracteristicas de robustez y desem-

peno resultantes:

Pardmetros
Variables | Bw [rad/s] | Mf [deg] | Mg [dB]
x 10.2 69.2 21.8
Y 10.2 69.2 21.8
z 9.99 75.3 28.7
b 32.4 78.6 00

Tabla 4.1: Caracteristicas de desempeno y robustez del sistema.

A partir de las figuras 4.1, 4.2, 4.3, 4.4 y de la tabla 4.1 se puede comprobar que
los controladores, mostrados en las ecuaciones (4.2, 4.3, 4.4, 4.5), cumplen con las
especificaciones. En esta tesis no se extiende el proceso de diseno de los controladores

por encima de lo ya mostrado, ya que el tema se ha tratado con anterioridad en [8, 10].



CAPITULO 5

CARACTERIZACION DE FALLAS

EXPERIMENTALES

Para la caracterizacion de fallas, se propondra el uso del método de identifica-
cién por Minimos Cuadrados. Los principios matematicos del mismo se presentan a

continuacion.

5.1 MiniMmos CUADRADOS

Como se mencioné antes, el proceso de minimos cuadrados permite realizar
una estimacion de los parametros que describen el modelo, estas variables medidas
son lo que podemos llamar la respuesta o salida del sistema, por lo general esta se
puede denotar como Y. Ahora bien, a las variables que se utilizan para encontrar
el comportamiento del modelo se le conocen como regresores y se le denotan con .
También se asume que el modelo tiene un conjunto de parametros desconocidos, los
cuales se denotan con la variable 6. Se considera que existe un parametro ¢ por la cual
existird uno por cada regresor. Dicho parametros se pueden conocer de antemano o
ser medidos. Es posible representar y modelar la relacion lineal entre estas variables

CO1MoO:

23
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Y =6 + ...+ b, (5.1)

A la ecuacién (5.1) se le conoce como regresion lineal y es el planteamiento funda-
mental para la estimacion de pardametros. Es posible definir la variable ¢ como una
matriz de N X n, por lo que en notacién matricial la ecuacion (5.1) se puede escribir

CcOomao:

Y = (5.2)

La ecuacion(5.2) se interpreta como un sistema estédtico con pardmetros des-
conocidos € y una matriz conocida v, la cual contiene elementos conocidos que la

relacionan con la variable de salida Y.

Es posible encontrar una estimacion del parametro #, el cual se le denominara

como 6. Dicha estimacion se desarrollara a continuacion.

En la ecuacién (5.2) se tiene la representacion exacta de la salida Y, pero ya
que los parametros son desconocidos, se tendra una salida estimada Y la cual sera

representada por la ecuacion:

~

Y =0 (5.3)

Dicha salida estimada sera representara por el vector de parametros estimados 6.

Ahora bien, el error entre el proceso real y el modelo estimado es:

e=Y Y=Y —yf (5.4)

Con esto podemos escribir la funcién de costo como:

(YT . éTz/)T) (Y - w) (5.5)
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desarrollando

J= % (YTY — 0Ty — (7Y 0 + é%%é) (5.6)

Para minimizar el error existente entre el sistema y el modelo es necesario el optimizar
la funcion de costo. Para lograrlo, se necesita derivar con respecto a @ e igualar a 0.
Usando célculo vectorial y matricial, la derivada de la ecuacién (5.6) con respecto a

0 puede ser determinada de la siguiente manera:

% <(@Z)TY)TY) — 7Y (5.8)
% (é%%é) = 20"y0 (5.9)

Calculando la derivada de (5.6) usando las ecuaciones (5.7),(5.8),(5.9) se obtiene:

dJ ~
~ = 7Y + T (5.10)
do
Para la condicién optima
dJ
-~ =0 (5.11)
de
Finalmente, tenemos que
0= (pTy) Q7Y (5.12)

A continuacién se muestra como aplicar el método de MC para estimar las fallas del

tipo multiplicativa.
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Considerando los modelos nominales y de falla (3.10) y (3.12) respectivamente,

y descartando las fallas aditivas, se pueden obtener los siguientes modelos regresores:

KF1kf1
_ Kk

Y,=— U Uy Us U4] KQka (5-13>
F3ivfs

KF4kf4

Kpq, ky,

0, ~U, ~U; U Kpo,k
Y=| et (5.14)
0, O, ~Uy ~U, || Kpouky,

Kpg,ky,

Y, = —U1 U2 —U3 U4 (515)

donde cada regresor corresponde a las mediciones realizadas en la fuerza en el eje z

(5.13), los momentos sobre los ejes z,y (5.14) y el momento sobre el eje z (5.15).

Experimentos preliminares mostraron que es dificil discernir el nivel de falla
en hélices individuales utilizando el regresor Y,. Esto se puede explicar debido a que
dicho regresor esta basado en mediciones de fuerza total de empuje, y es dificil distin-
guir a partir de esta variable cual de las hélices es la que presenta una falla. Es decir,
solo es posible distinguir una disminucién en el empuje total sin saber realmente que
hélice es responsable de este cambio. Observaciones similares se obtuvieron a partir
del regresor Y'r. Debido a esto se decidié utilizar el regresor Y}, ya que combina una

mayor cantidad de datos y mediciones, asi como maniobras para la estimacion.

La estimacién de 6 se obtiene con la ecuacién (5.12) usando el modelo regresor

(5.14), los cuales serviran para evaluar el modelo y las fallas multiplicativas.
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5.2 EXPERIMENTACION

Para poder usar el regresor (5.14), se disefiaran experimentos en los cuales sea
posible obtener tanto mediciones de las entradas de los motores PWM (U) y los
momentos T, y T,. Es bien sabido que para el correcto funcionamiento de algoritmos
basados en MC, se requiere que el modelo tenga una excitacion constante, lo cual se

logré con una maniobra circular en el plano x — y.

Utilizando el banco de pruebas descrito en la Seccién 3 y el esquema de control
de la Seccién 4, se establecié una trayectoria de referencia circular como se muestra

en la Figura 5.1.

Maniobra de identificacién

e | | | fDespIa‘\zamiento eje x
1 ‘ ‘ p " fDespIazamlento eje yk
( H } (\ w MU u ' u‘ ‘u‘ ‘wu \\u \\h \ \ X ) ) w u ‘\‘ I ‘u H m u \‘ ' " “W“ ‘\‘\ ‘ " ‘\H\ ‘
E_ H H H H H\ HH H\
s u\ I ‘H \” ”” Il
; 04 H\ H\ \H‘ H h
2 HH ‘HH ”H‘\ HHHH‘ \H \‘\ H\ W”H ”HH H‘\‘\ ”H \‘\H H\HHHUH\HH \ H\ m MHHH \“‘ “H\ |
8-0.5 , HM‘H ’ 1' H‘ ‘ H H‘ t H i HHHHH H‘H , H‘ " H ‘ HI ‘HH
! ‘\ U‘ H M \“ I I m \\ ‘m m \\ H u m H\ H\ \m‘ MH“H\ | i u‘ ‘M \m u/ ! ‘H\J \‘u‘ i U”‘ m‘\
-1'50 56 1(30 15‘0 2(;0 ZéO 300
Tiempo [s]

Figura 5.1: Maniobra Circular.

Las variables relevantes para la estimacién de la falla, de acuerdo con la ecua-
cién (5.14), se muestran para el caso nominal en las Figuras 5.2, 5.3 y 5.4 . Asi
mismo, se muestra la estimaciéon de los momentos 7, y T;, que se obtienen utilizando

el modelo estimado con MC.

Haciendo uso de la ecuacién (5.12) con el regresor (5.14) es posible obtener los

coeficientes Kpg, ks, Kpg,ks,, Kpo,k, v Kpg,ky,-
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Sefial PWM

Torque [N-m]

Entradas PWM
T

0.2
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Figura 5.2: Senales PWM
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Figura 5.3: Torque medido y estimado en el eje x



CAPITULO 5. CARACTERIZACION DE FALLAS EXPERIMENTALES 29

Torque real y estimado Tq

0.1 T T T T
qu Medido
qu Estimado
0.05
B
Z
)
>
=)
S
=
-0.05
0.1 | | | | |
0 50 100 150 200 250

Tiempo [s]
Figura 5.4: Torque medido y estimado en el eje y

Dado que en este caso no existe falla se asume entonces que by = 1, de tal
manera que los valores estimados con el algoritmo son las constantes Kpg. Para la
validacion de estos resultados se realizaron una serie de experimentos en las mismas
condiciones nominales y se defini6 el valor nominal de estas constantes calculando

el promedio. Los resultados se muestran en la Tabla 5.1

Parametro | Valor
Kpg, kg, 0.0927
Kpg,ky, 0.0775
Kpg,ky, 0.0637
Kpg,ky, 0.0618

Tabla 5.1: Pardmetros estimados en condicién nominal.

Para la evaluacion de diferentes fallas multiplicativas se utilizaron hélices con
variaciones en su area de disco. En la Tabla 5.2 se muestra el porcentaje de dano

con respecto a la hélice nominal.

En esta tesis, para tener un control sobre el nivel de falla y su caracterizacion,
las pruebas se realizaron sobre el motor 1. Esto no limita el procedimiento propuesto

a fallas en otros motores, ya que el algoritmo propuesto estima el nivel de falla en
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Hélice Utilizada | Reduccién de drea con respecto a la nominal[ %]
a 0.00
b 29.02
C 34.22
d 35.50
e 45.22
f 53.07

Tabla 5.2: Hélices experimentales

cada uno de los motores. Una vez realizadas las pruebas de identificacion con las
diferentes hélices de la Tabla 5.2, es posible graficar los resultados obtenidos. Estos

se muestran en la Figura 5.5.

Caracterizacion de Falla

0.9 4

0.7 B

0.6 - B

05 ! ! ! ! ! ! ! ! ! !
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Reduccion en area[%]

Figura 5.5: Fallas Caracterizadas

Es posible observar en la Figura 5.5, que el parametro de falla disminuye con
respecto al drea, y que este cambio es mas abrupto cuando la falla es més alta. Con
esto se comprueba que es posible determinar el nivel de la falla con MC utilizando

el regresor y las maniobras propuestas.



CAPITULO 6

AcoMODO DE FALLAS

Ahora, la primera aproximacion para poder realizar la correccion de fallas
medidas sera la de cancelacién directa. Asumiendo que es posible identificar una

falla ky,, entonces se propone una constante k., tal que:

knom-
k, = —momi 6.1
=y (6.1)

7

Y proponiendo una sefial con arreglo de falla U; la cual es definida como:

U, = (Uiky, + ko,) ke, (6.2)

En donde la ecuacion (6.2) resulta de combinar el modelo de la senial PWM (3.12)

con el acomodo de fallas propuesto en (6.1).

De esta manera, es posible acomodar las fallas de tipo multiplicativa para
recuperar la operaciéon nominal del sistema. Es importante notar que la ecuacién (6.2)
es vélida solo para valores de ky, suficientemente grandes. Esto es un requerimiento
indispensable, y légico, si se considera que seria imposible acomodar una falla total

31
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Para la validacién de este método propuesto, se realizaron experimentos en los
cuales se midio la respuesta del sistema ante una perturbacion en la referencia sobre

el eje y en las siguientes condiciones:

e Operacién nominal (Vuelo estacionario).
e Operacién nominal con falla en el motor 1.

e Operacién nominal con acomodo de falla utilizando la ecuacién (6.2).

En el experimento de acomodo de falla, la constante k., se estim¢é fuera de

linea. La Figura 6.1 presenta los resultados obtenidos.

Perturbacion eje Y
T T T

3 T T
— Sistema Sano
— Sistema con falla
2+ Sistema con falla acomodada |
1 [ -
E .
S T
2 0 —_—
1)
o)
o
1k _
2+ _
_3 | | | | | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Tiempo [s]
Figura 6.1: Experimentos con acomodo de fallas

Se puede observar que en el comportamiento nominal, se tiene menos error
que cuando existe falla, mientras que con el acomodo de falla, el sistema regresa al

comportamiento nominal.

Para medir el comportamiento a la perturbacion de manera cuantitativa, se
realizé un andlisis de Error Cuadratico Medio (ECM), cuyos resultados se muestran

en la Tabla 6.1. Asi mismo, la Figura 6.2 muestra un diagrama de caja del error en
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los experimentos. Se puede observar que la falla provoca un aumento en el ECM del

68 %, mismo que se pudo eliminar con la estrategia de acomodo propuesta.

No. Experimento | Caracteristicas | ECM
1 Nominal 0.44
2 Con falla 0.74
3 Con acomodo 0.42

Tabla 6.1: Error Cuadratico Medio de los experimentos.

Diagrama de Caja
T

2
1.5F -
1, -
=
(@]
w 0.5} 4

-1E | | ! =
1 2 3
Experimentos

Figura 6.2: Diagrama de Caja de los experimentos.

Se pudo comprobar que es posible acomodar las fallas en los motores si estas
son conocidas. Por otro lado, en la seccion 5 se mostré que es posible detectar el
nivel de falla con MC fuera de linea. En la siguiente seccién se propone un método

para identificar y acomodar las fallas en linea.



CApPiTULO 7

DETECCION Y ESTIMACION DE FALLA

EN LINEA

De acuerdo a los resultados obtenidos en las secciones anteriores, ahora se re-
quiere que el sistema sea capaz de realizar la estimaciéon al mismo tiempo que el
sistema este operando. para esto se utilizara la versiéon Recursiva del algoritmo de
Minimos Cuadrados (MCR) [19]. Una de las ventajas de este método es su aplicacién

a sistemas que pueden ser variantes en el tiempo.

En [19] se muestra que la funcién de costo (5.5) se optimiza iterativamente para
los parametros 6 a partir de las ecuaciones (7.1) (7.2) (7.3) y (7.4). En donde 0 1)
es la estimacién del pardmetro de falla, P11y es la matriz de varianza-covarianza,
A es el factor de olvido, Y es la salida medida, 1 es la matriz de entradas PWM y

C y v son variables auxiliares para facilitar el calculo general.

0(k+1) =0+ y (Y — wTQ) (7.1)
P — Tp
Py = +¢ (7.2)

34
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C=A+¢"Py (7.3)

v = PypC~! (7.4)

Dado que el regresor de la ecuacién (5.14) cuenta con dos variables en Y,
se requiere modificar la ecuacién (7.3). De esta manera, MCR sera capaz admitir

algoritmos con mas de un parametro en el vector de salida.

C=M\,+y"Py (7.5)

Donde I,, sera una matriz identidad de dimensiéon correspondiente al tamano de

vector Y.

En la Figura 7.1 se presenta la estimacién de MC, asi como su valor cuadratico
medio (RMS por sus siglas en inglés), el cual resulté 1til para filtrar las variaciones
que se obtienen durante el experimento. Debido a esto, para el resto de la tesis se

utiliza el valor RMS del parametro de MC como la estimacién en linea de la falla.

Estimacion de Parametros de Falla en Linea
T

0.2 T T T
— Estimaciéon MC
—RMS
—Estimacion fuera de linea
0.15+ *

KPQlkf1

0.1}

\W“V‘lmv LA ”V

0.05

0 50 100 150 200 250
Tiempo [s]

Figura 7.1: Estimacién de Kpg, ks, en linea con operaciéon nominal y estimacion

fuera de linea.
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De la misma manera, se estimaron las fallas para cada una de las condiciones

y se presentan en la Figura 7.2

Caracterizacion de Falla

l——————— 77 \ \ \ I
[ —Fueda de linea
—Enlinea
0.9 a
0.8 a
=
0.7 a
0.6 - 4
05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

Reduccién en areal[%)]

Figura 7.2: Fallas Caracterizadas en linea.

De los resultados obtenidos, se puede concluir que el algoritmo de MRC es
capaz de identificar el parametro de falla en linea, asi mismo, que la identificacién
es muy parecida a la encontrada con la versién fuera de linea. Al comparar las
identificaciones con diferentes hélices, se puede apreciar que el parametro, a pesar
de no ser igual, siguen el mismo comportamiento. A continuacién se propondra
un esquema de control para la identificacién de fallas cuando el Cuadrirrotor se

encuentre operando bajo el efecto de una falla.



CAPITULO 8

ESQUEMA DE CONTROL TOLERANTE A

FALLAS EN LINEA

En este capitulo se aplico la propuesta utilizada del esquema de control tole-
rante a fallas utilizado en esta tesis. Dicho esquema tiene como objetivo realizar la
identificacién y correccién de la falla tipo multiplicativa, sin interrumpir la operacién

del proceso.

Usando el acomodo de fallas propuesto en la Seccién 6 y la deteccién y es-
timacion de fallas en linea en la Seccién 7, se procedera a elaborar el esquema de
control tolerante a falla en linea. El diagrama de la Figura 8.1 muestra de manera

simplificada el esquema de operaciéon del experimento.

Para poder evaluar el funcionamiento del esquema completo es necesario esta-

blecer un experimento con las siguientes caracteristicas:
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A)

Control Vehiculo
C i Cuerpo Rigido
L} [£ 7,7, 7] I U v u u) [1'? A Ty}l [x y z 1//]/
r‘, : M, X
c Z
: /y)' Z,
Falla

Acomodo de falla

Figura 8.1: Esquema del experimento.

Sistema en estado estacionario. Establecer una condicion inicial estaciona-
ria. Asi mismo, se define como condicién inicial que el sistema de deteccién de
falla contempla un nivel ausente de fallas. No obstante el sistema de propulsion

inicia con falla, es decir, una condicién de deteccién de falla falsa negativa.

Perturbacion en la entrada. Para medir el desempeno del sistema ante una
perturbacion con falla y con el sistema de deteccion de fallas en un estado de

falso negativo.

Inicié de la maniobra de excitacion. Una vez que el sistema se establezca
se inicia una etapa de excitacién para que el sistema de deteccion de fallas sea
capaz de detectar la misma. En esta etapa se espera que el algoritmo de MC

converja a nivel de falla real.

Terminacion de la maniobra de excitaciéon. Una vez que el sistema de
deteccion de fallas ha tenido la oportunidad de detectar y acomodar la falla se

esperara a que este llegue a su punto de operacion estacionario.

Perturbacion en la entrada. Se realiza una segunda prueba de desempeno

del sistema para medir el efecto del acomodo de la falla.
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Las etapas de este experimento se muestran en la figura 8.2.

Etapas del Experimento Final
I I I

6 \
— Referencia eje x
51 \ — Referencia eje y
4l \ Referencia eje z
\
3 x10 ||
— 2 ¥ ‘ x10 |
N | v o
= |
S |
Rl Whnnnna A .
o RN AT AT ATATE
=0 AR AR |
s A 0 |
S —
A B C D E
3 ! ! ! ! ! !
0 50 100 150 200 250 300

Tiempo [s]
Figura 8.2: Maniobra experimento final.

Una vez implementado, la respuesta obtenida se muestra en la Figura 8.4. A

partir de esta figura se pueden hacer las siguientes observaciones:

A Al inicio del experimento el sistema se encuentra en un estado de equilibrio,

sujeto a un nivel bajo de oscilaciones normales para este tipo de sistemas.

B Se induce una perturbacién a la entrada de aproximadamente 30cm sobre el

eje x y se espera a que el sistema recupere su estado de equilibrio.

C Durante la etapa de excitacion, el esquema de control logra seguir las referen-
cias establecidas después de un transitorio inicial, lo cual se puede comprobar
en la Figura 8.3 que muestra las senales de error de las variables involucradas.
Por otro lado, en la figura 8.5 se observa que el esquema de estimacién basado
en MC+RMS converge a una estimacién con bajo nivel de ruido. Asi mismo,
es importante notar que durante las etapas en las cuales no se excita suficien-
temente al sistema, el parametro estimado por MC no presenta una buena

convergencia. Debido a esto, el esquema de MC+RMS sélo se activa durante
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Errores
6 I I
— Error eje x

5F “ —Errorejey |
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|
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Figura 8.3: Errores con respecto a la referencia.

el periodo de excitacion. Esta es una limitacion importante del esquema de de-

teccion en linea que se ha observado con anterioridad en los esquemas basados

en MC.

D Una vez se complete el tiempo de excitacion, se dejara al sistema regresar a su

estado de equilibrio original.

E En esta ultima etapa, se repite la perturbacién para verificar la respuesta del

sistema, y compararla con la que se le hizo antes del acomodo de fallas y

verificar si existiéo una mejora en el mismo.
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Figura 8.4: Respuestas experimentales utilizando el esquema de deteccién y acomodo

de falla.

Para verificar si existié alguna mejora en el sistema, se hace una comparacion
entre las respuestas a la perturbacion obtenidas antes y después de la deteccién y
aplicacion del acomodo de falla en linea, dicha comparacién se muestra en la Figura
8.6. También se obtuvo el diagrama de caja, mostrado en la Figura 8.7. En este caso
se busca que la variable x se mantenga lo més cercana posible a cero. Se observa
claramente que, después del acomodo de la falla, la distribucion de la variable x
se mantiene mas cercana a cero. Finalmente, se calcul6 el ECM de las respuestas
mostradas en la figura 8.2, resultando 0.1755 y 0.1082 antes y después del acomodo

respectivamente. Esto muestra una mejora del 38.35% con el acomodo de falla.
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Estimacion de falla
T T

T
— Estimacion MC
— Estimacion Falla (MC+RMS)
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Figura 8.5: Estimacion de la falla en el experimento.
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Figura 8.6: Perturbacion antes y después del acomodo de fallas en linea.
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Diagrama de Caja
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Figura 8.7: Diagrama de caja de los resultados finales.

De los resultados obtenidos se concluye que el esquema de deteccién y acomodo
de fallas tuvo un resultado satisfactorio, ya que fue posible reducir el error una vez

acomodada la falla.



CAPITULO 9

CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

En esta tesis, se presento el desarrollo de un algoritmo de control para acomodar
fallas comunes encontradas en los sistemas de propulsién de vehiculos multirrotor.

Los puntos importantes de dicho desarrollo se presentan a continuacién.

e Los danos en los sistemas de propulsion relacionados a hélices pueden ser mo-

delados como dano multiplicativo.

e Para el correcto funcionamiento del algoritmo de identificacién, es necesario

una excitaciéon constante a los sistemas de propulsion.

e Kl algoritmo basado en MCR multi-variable con filtrado RMS fue suficiente

para identificar fallas multiplicativas.

e Se logré una mejora de la respuesta del cuadrirrotor ante perturbaciones uti-
lizando los parametros de falla estimados en linea y el acomodo de dicha falla

utilizando cancelaciéon directa.
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9.1 TRABAJO FUTURO

Como trabajo futuro, se propone la mejora de los siguientes puntos:

e Mejorar el algoritmo de identificacion, para que tenga la capacidad de operar

con fallas tipo aditiva.

e Que el algoritmo pueda operar en sistemas que funcionen con los datos obte-

nidos de computadoras de vuelo y sistemas de medicién inercial.

e Utilizar otros algoritmos de estimacién que presenten mejores niveles de con-

vergencia o rechazo a ruidos.

e Encontrar un método para adaptar el modelo a cualquier tipo de vehiculo

multirrotor.
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