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COOPERACION DE VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS.

Numero de paginas: 152.

OBJETIVOS Y METODO DE ESTUDIO: EI principal objetivo de este trabajo de investi-
gacion es el vuelo cooperativo de multiples vehiculos aéreos no tripulados trabajando en
equipo eficientemente para lograr un comportamiento grupal deseado. Un drea del con-
trol cooperativo de sistemas multiagentes es el Consensus, que estd relacionado con el
control de formacién, estimacién distribuida, y seguimiento de trayectorias. En este mis-
mo sentido, la coordinacidn es una de las consecuencias de la cooperacion entre sistemas
multiagentes. El presente trabajo de investigacion se enfoca en el Vuelo Cooperativo de
Sistemas Multiagentes, en especial se aborda el tema de Consensus. Por lo que el objetivo
general es diseiar algoritmos de navegacion para la cooperacion de vehiculos aéreos no

tripulados.
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RESUMEN XVIII

Mientras que los objetivos especificos se enlistan a continuacion.

= Obtener el modelo dindmico de un sistema de n vehiculos aéreos no tripulados.

= Disefiar un algoritmo centralizado de control lineal basado en la teoria de Consensus

de tipo Lider Seguidor.

= Disefiar un algoritmo descentralizado de control no lineal basado en el enfoque de

Consensus de tipo Distribuido.

= Obtener las simulaciones numéricas de la cooperacion para un grupo de vehiculos

aéreos no tripulados de tipo cuadrirrotor.

= Obtener un sistema global para la cooperacion de N vehiculos aéreos basados en el

enfoque de Consensus.

= Implementacion de los algoritmos de navegacion, guiado y control basados en la

teoria de Consensus

Por otra parte, para la metodologia de estudio de este trabajo tesis, se aborda problema
de Consensus para el vuelo cooperativo en formacion de dos o mds vehiculos aéreos no
tripulados (VANTSs). En este contexto, se realizé una revision bibliogréfica del tema para
el disefio de algoritmos de vuelo cooperativo. En la primera etapa se obtuvo el modelo
dindmico de N vehiculos aéreos no tripulados y se disefiaron los algoritmos de control
lineal basados en la teoria de Consensus para dos vehiculos aéreos de manera que se
propuso un sistema multiagente centralizado. En esta primera etapa se analiz6 el enfo-
que Consensus de tipo Lider-Seguidor y se realiz6 la simulacién numérica en el software

Matlab-Simulink®.

Durante la segunda etapa, se disefiaron los algoritmos mediante la teoria de Con-
sensus para el vuelo cooperativo en formacién considerando técnicas de control no lineal.
En esta etapa se implement6 un sistema descentralizado y distribuido de tipo estructura

virtual para la cooperacién del vuelo en formacién de dos o mds vehiculos aéreos. Se
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realizaron simulaciones para obtener el desempeiio del sistema multiagente. Una vez ob-
tenidos los resultados de simulacion, el algoritmo se implement6 en tiempo real utilizando
el sistema de visién Vicon con el programa LabView y dos vehiculos aéreos de tipo cua-
drirrotor, y utilizando el espacio de trabajo tridimensional del laboratorio de navegacion

de CIIIA-FIME-UANL.

Para la tercera etapa, se implemento un sistema global para el vuelo cooperativo en
formacién de N vehiculos aéreos no tripulados basados en el enfoque de Consensus y un
control difuso. En esta parte se considera un control inteligente robusto utilizando la teoria
de control 16gico difuso para tener un desempeiio eficiente de cada aeronave que forma
parte del grupo de N vehiculos aéreos. También es abordado el andlisis de estabilidad
para el sistema multiagente formado por el grupo por N aeronaves cuadrirrotor, el cual
es desarrollado desde un punto de vista generalizado. El algoritmo de control difuao de
la formacién cooperativa de vuelo se implement6 en tiempo real utilizando el sistema de
vision Vicon con el programa LabView y dos aeronaves de tipo cuadrirrotor, y ademas
fue utilizado el espacio de trabajo tridimensional del laboratorio de navegacion de CIIIA-

FIME-UANL.

CONTRIBUCIONES Y CONLUSIONES: En este trabajo se presenta un protocolo de con-
trol de formacion Lider-Seguidor mediante el enfoque consensus el cual se obtiene el
seguimiento de trayectorias en el plano XY, para un sistema multiagente formado por
un grupo de cuatro vehiculos aéreos de tipo cuadrirrotor. Los resultados de simulacién
fueron obtenidos utilizando un modelo no lineal para cada vehiculo, y muestran las tra-
yectorias manteniendo una formacion prefijada en rombo o diamante, mientras que esta
formacion realiza el seguimiento de una trayectoria preasignada por una curva cerrada de
tipo Lemniscata. En efecto cada agente seguidor reproduce la trayectoria generada por el
agente Lider Virtual manteniendo una cierta desviacion, la cual es aceptable debido a las

no linealidades de alto orden del modelo.

Por otra parte, también se propuso un algoritmo de navegacién distribuido basado

en un control de estructura variable denominado Super Twisting para Sistemas Multiagen-
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te (MAS de las siglas en inglés “Multi-Agent System”), y se desarrolld el algoritmo de
navegacion distribuida de cada aeronave basado en el grupo euclidiano especial SE(3),
aplicando el algoritmo de control Super Twisting para la dindmica de traslacion y rota-
cién de cada agente. Este controlador proporciona robustez contra la incertidumbre de los
parametros del sistema, la convergencia en tiempo finito y la convergencia asintética del
seguimiento de la trayectoria. El algoritmo de Consensus propuesto ha garantizado la per-
secucion y el vuelo de formacion del MAS. Finalmente, experimentos en tiempo real han

ilustrado el desempeiio exitoso de los algoritmos propuestos.

Finalmente agregado a los protocolos de formacién mencionados anteriormente, y
como la parte medular de este trabajo se ha propuesto un algoritmo de Consensus difuso
sectorial para realizar los vuelos de formacién. El modelo matematico para vehiculos aé-
reos no tripulados de NV cuadrirrotores se describié utilizando la formulacién de Newton-
Euler. Se desarroll6 una estructura de vuelo en formacién considerando un controlador
difuso sectorial considerando sus propiedades, y un sistema lineal en el que los estados de
posicién y velocidad del ¢-ésimo cuadrirrotor se consideran en el protocolo de Consensus.
El andlisis de estabilidad se obtuvo como una forma generalizada para las /NV-aeronaves
de tipo cuadrirrotor y se ha demostrado que el sistema en lazo cerrado es globalmente
asintoticamente estable, alcanzando el Consensus de las aeronaves. Finalmente, con el
propdsito de validar el algoritmo de control difuso sectorial propuesto, se ejecutaron una
serie de experimentos en tiempo real obteniendo las respuestas de comportamiento de las

multiples aeronaves que forman parte del sistema multiagente.

Como contribuciones de este trabajo podemos mencionar los siguientes articulos

publicados en memoria en extenso en congresos nacionales e internacionales

= E.J. Ollervides-Vazquez, E. G. Rojo-Rodriguez, A. Ramirez-Mendé6za, L. Amezquita-
Brooks, E. Liceaga-Castro, O. Garcia-Salazar. “ Vuelo en Formacion Basado en
el Enfoque Consensus para un Sistema Multi-Agente de Cuatro Cuadrirrotores.”,
Congreso Nacional de Control Automatico (CNCA 2017), Monterrey, Nuevo Le6n,
Meéxico, Oct. 4-6 2017.
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= E. G. Rojo-Rodriguez, E. J. Ollervides, J. G. Rodriguez, E. S. Espinoza, P. Zambrano-
Robledo and O. Garcia, “Implementation of a Super Twisting Controller for Distri-
buted Formation Flight of Multi-Agent Systems Based on Consensus Algorithms”,
2017 International Conference on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS 2017), Mia-
mi FL, USA, 13-16 June 2017.

= E. G. Rojo-Rodriguez, E. J. Ollervides, P. Zambrano-Robledo and O. Garcia, “A
Fuzzy Gain Scheduling Control Algorithm for Formation Flight of Multi-UAVs”,
2019 International Conference on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS 2019), Atlan-
ta, GA, USA,11-14 June 2019.

= E. J. Ollervides, E. G. Rojo-Rodriguez, E. U. Rojo-Rodriguez, L. E. Cabriales-
Ramirez and O. Garcia-Salazar, “Two-layer saturated PID controller for the trajec-
tory tracking of a quadrotor UAV”, 2020 International Conference on Mechatronics,

Electronics and Automotive Engineering (ICMEAE 2020), Cuernavaca, Morelos,
México, 16-20 November 2020.

También como contribuciones de mds importancia de este trabajo podemos mencionar los

siguientes articulos sometidos y publicados en de revista internacional indizada

= E.G. Rojo-Rodriguez, O. Garcia, E.J. Ollervides, P. Zambrano-Robledo, and E.S.
Espinoza-Quesada, Robust Consensus-Based Formation Flight for Multiple Qua-
drotors, Journal of Intelligent & Robotic Systems, Vol. 93, Issue 1-2, pp 213-226,
2018.

= E.J. Ollervides-Vazquez, E. G. Rojo-Rodriguez, O. Garcia-Salazar, L. A. Amezquita-
Brooks, P. Castillo and V. Santibafiez, A sectorial fuzzy consensus algorithm for the
formation flight of multiple quadrotor unmanned aerial vehicles, International Jour-

nal of Micro Air Vehicles, Vol. 12, pp 1-25, December 2020.
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CAPITULO 1

INTRODUCCION

1.1 CoONTROL COOPERATIVO

Debido a los recientes avances en dreas como fisica, biologia, ciencias sociales y ciencias
de la computacidn, cientificos han despertado un gran interés por el estudio y anélisis del
comportamiento de grupos de animales. Por ejemplo, un grupo de animales combinan sus
esfuerzos para la busqueda de alimentos, evasion de obstdculos y evasion de predadores;
las parvadas de pdjaros incrementan su distancia de vuelo alrededor de un 70 % cuando
se despliegan en una formacién en V'; y de manera similar con los grupos de peces que

pueden aumentar su eficiencia en su nado (Véase la Figura 1.1).

Para poder realizar cualquiera de las tareas antes mencionadas, cada elemento del
grupo debe cumplir con ciertas reglas, como: mantener una distancia con otros elementos
del grupo, mantener la misma velocidad que el resto del grupo y mantener la formacion.
Estos comportamientos grupales de animales pueden tener diversas aplicaciones en la
ingenieria con misiones de tipo militar y civil. Estas aplicaciones contemplan la formacién
de aviones, formacién de helicopteros, en aplicaciones de redes méviles de sensores para

la vigilancia avanzada, manejo de materiales peligrosos, busqueda y rescate y observacion.
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Figura 1.1: Formaciones de aves y peces, [2],[20].

El vuelo en formacién de helicOpteros o aviones permite una reduccién de la resis-
tencia al avance, permite también realizar tareas de recarga de combustible y transporta-

cién paralela y simultanea de vehiculos o cargas pesadas (véase las Figuras 1.2 y 1.3).

Figura 1.2: Formacidnes de aviones.
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Figura 1.3: Formaciones helicopteros

El vuelo cooperativo involucra el disefio de sistemas de control de dos o més vehicu-
los interconectados para completar una tarea deseada. El disefio de control para multiples
sistemas en red puede ser centralizado o descentralizado. El disefio de control centraliza-
do usa un simple agente (estacidon) que especifica los objetivos de otros agentes basados
en los estados de todos los miembros del grupo. Esto puede tener ventajas, pero requiere
flujo multidireccional de la informacién completa. Por otro lado, el disefio control descen-
tralizado requiere de intercambio de informacién local entre los agentes para cooperar y

alcanzar un objetivo global.

En el enfoque Lider Seguidor, algunos agentes son considerados como Lideres
mientras que los demds como agentes Seguidores. La tarea de cooperaciéon consiste en
forzar a los agentes Seguidores a mantener una Formacion con los agentes Lideres, soste-
niendo la coordinacién de la posicion y la velocidad de todos los agentes del grupo. En el
enfoque de Arquitectura de Comportamiento consiste en ordenar varios comportamientos
deseados para cada agente y en disefiar entradas de control individual basadas una me-

dia ponderada de las entradas de control para cada comportamiento. El comportamiento
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incluye el seguimiento de trayectoria, el seguimiento del agente vecino, evasion de obs-
taculos y colision, y mantenimiento de la formacion. En el enfoque de Estructura Virtual,
la formacién es considerada como un solo cuerpo virtual cuyas dindmicas son especifica-
das para general trayectorias de referencias apropiadas para cada agente. Por lo tanto, la
formacién puede ser vista como una estructura virtual con marcadores de posicién des-
cribiendo la configuracion deseada de los agentes individuales. El enfoque de Consensus

consiste en la interaccidn y coleccién de agentes para alcanzar un objetivo comun.

El control de vuelo cooperativo y la aplicaciéon de vehiculos aéreos no tripulados
(UAV) es un tema de investigacion activo y desafiante, de crucial importancia para nu-
merosas aplicaciones civiles y militares. El control de vuelo cooperativo es un problema
avanzado que se puede resolver utilizando vehiculos aéreos de tipo multirrotor o de ala
fija. Los métodos de control cooperativo lineal se han aplicado con satisfactoriamente en
robots aéreos, pero tienen una aplicabilidad limitada para la region de funcionamiento de
vuelo extendido, es decir, maniobras agresivas, donde la linealidad del sistema ya no es
valida. Ademas, solo se puede garantizar la estabilidad del sistema en malla cerrada para
regiones pequeiias alrededor del punto de equilibrio, que son extremadamente dificiles de

calcular.

1.2 ESTADO DEL ARTE

En la actualidad, investigadores e ingenieros estdn trabajando en el disefio de algoritmos
de guiado, navegacién y control para vuelo cooperativo de vehiculos aéreos no tripulados-
VANTs (UAVs de las siglas en inglés “Unmmaned Aerial Vehicles”) considerados co-
mo agentes. En efecto, estos algoritmos para los sistemas multiagentes estdn basados en
protocolos distribuidos en el cual cada agente puede tomar decisiones distribuidas en in-
formacion local resultando un movimiento colectivo de todos los agentes en el grupo.
Estos protocolos distribuidos garantizan el consensus del sistema multiagente; es decir,

todos los agentes alcanzan el mismo valor.
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Algunas publicaciones sobre el vuelo en formacién pueden mencionarse como: el
desarrollo e implementacion de una plataforma experimental para aplicaciones de vehicu-
los heterogéneos no tripulados es presentado en [30] and [32]. En [11], un modelo de
juegos diferenciales de suma cero fue propuesto para obtener el vuelo en formacién de un
grupo de tres VANTS de tipo ala fija considerados como jugadores, y en [31] una estrate-
gia de control, basada en algoritmos de Consensus Lider Seguidor Adaptable, fue disefiada
para sistemas multiagente afectados por eventos de red conmutados. En [51] se presenta
una solucién para mantener un vuelo en formacién de un grupo de mini vehiculos aéreos
basado en vectores geométricos los cuales describen la distancia de separacion y el dngulo
entre los vehiculos aéreos. En [50], se muestran un resumen de ideas tedricas y practicas
que pueden ser usadas para la localizacién distribuida basada en visién y el control de
vuelo en formacién. Una solucién del vuelo en formacién distribuida para un grupo de

robots aéreos en ausencia de un sistema de posicion externo es presentado en [28].

En afios recientes, se han utilizado protocolos de formacion distribuidos para disefiar
algoritmos de control para los sistemas multiagente en los que cada agente puede tomar
decisiones distribuidas sobre la informacién local que resulta en un movimiento colectivo
de todos los agentes del grupo. Estos protocolos de formacion distribuidos garantizan el
Consensus de los sistemas multiagente para que los estados de todos los sistemas alcancen
el mismo valor, [20], [21], [41], [42]. Se estdn proponiendo equipos de agentes o sistemas
multiagentes para resolver una serie de problemas tales como agricultura de precision,
inspeccidn estructural, mapeo de dreas terrestres, monitoreo ambiental, busqueda y resca-
te en desastres naturales, [6], [3], [5]. En [22], el problema de seguimiento de Consensus
de los sistemas multiagente Lider Seguidor se resuelve mediante el enfoque de control
por modos deslizantes de Super Twisting de segundo orden. En este articulo los auto-
res presentaron solo los resultados de simulacion del Consensus del sistema multiagente.
Se propuso un enfoque robusto de control adaptativo para resolver el problema de Con-
sensus de los sistemas de multiples agentes. Los autores en este trabajo, [18], incluyen
las incertidumbres y las perturbaciones externas en la dindmica del agente y propusieron

un algoritmo descentralizado. En [9], los autores propusieron un seguimiento coordinado
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distribuido para un grupo de vehiculos auténomos a través de un enfoque de estructura
variable. Se enfocaron en el problema de seguimiento de Consensus donde un grupo de
vehiculos auténomos puede rastrear a un Lider Virtual cuando el estado del Lider Vir-
tual esta disponible solo para un subconjunto del grupo de vehiculos. Para la formacion
de vuelo con cuadrirrotores considerados como multiagentes, se propone el problema de
controlar un equipo de vehiculos micro-aéreos manteniendo una formacién estrecha que
se especifica mediante vectores de formacidn que prescriben las separaciones relativas y
el guiado entre los vehiculos aéreos, [51]. En [50] se presentd un estudio del vuelo de for-
macion. Este articulo presenta ideas tedricas y practicas que se pueden usar para construir
y comprender el estado del arte de los sistemas de localizacién distribuida y control de
formacion, basados en la visién por computadora. En [28], se presenta una solucién com-
pletamente distribuida para manipular a un equipo de robots con el objetivo de alcanzar

una formacién deseada en ausencia de un sistema de posicionamiento externo.

1.3 OBIJETIVO

1.3.1 OBJETIVO GENERAL

El principal objetivo de este trabajo de investigacion es el vuelo cooperativo de multiple
vehiculos aéreos no tripulados trabajando en equipo eficientemente para lograr un com-
portamiento grupal deseado. Un drea del control cooperativo de sistemas multiagentes
es el Consensus, que esté relacionado con el control de formacidn, estimacion distribui-
da, y seguimiento de trayectorias. En este mismo sentido, la coordinacién es una de las
consecuencias de la cooperacion entre sistemas multiagentes. El presente trabajo de in-
vestigacion se enfoca en el Vuelo Cooperativo de Sistemas Multiagentes, en especial se

aborda el tema de Consensus.
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1.3.2 OBIJETIVOS ESPECIFICOS

= Obtener el modelo dindmico de un sistema de n vehiculos aéreos no tripulados.

= Disefiar un algoritmo centralizado de control lineal basado en la teoria de Consensus

de tipo Lider Seguidor.

= Disefiar un algoritmo descentralizado de control no lineal basado en el enfoque de

Consensus de tipo Distribuido.

= Obtener las simulaciones numéricas de la cooperacion para un grupo de vehiculos

aéreos no tripulados de tipo cuadrirrotor.

= Obtener un sistema global para la cooperacion de N vehiculos aéreos basados en el

enfoque de Consensus.

= Implementacién de los algoritmos de navegacién, guiado y control basados en la

Teoria de Consensus.

1.4 JUSTIFICACION

En la actualidad algunas aplicaciones civiles requieren que el vehiculo aéreo no tripulado
(VANT) sea capaz de evolucionar de manera estable y adaptarse al entorno en donde esté
operando; sin embargo, existen otros problemas que un solo VANT no es capaz de resolver
por tal motivo, es necesario hacer que varios VANTS trabajen en conjunto y resuelvan los
problemas de forma cooperativa. Debido a esto, surge la necesidad de estudiar un enfoque
matematico para el disefio de algoritmos de cooperacion de dos o mds vehiculos aéreos

no tripulados.
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1.5 HIPOTESIS

Para el desarrollo de este proyecto se presentan una serie de hipdtesis que permiten ubicar

puntualmente el contexto del problema y por lo tanto los métodos a seguir:

= Es posible utilizar el enfoque Consensus para el vuelo en formacion y coordinado
en el espacio de coordenadas SF/(3) de un grupo de vehiculos aéreos no tripulados

de tipo cuadrirrotor.

= La técnica de Consensus permitird el disefio de algoritmos basados en la teoria de
control lineal y no lineal para el vuelo en formaciéon de N cuadrirrotores conside-
rando perturbaciones como rafagas de viento, y aplicando la dindmica de sistemas

multiagente centralizados.

= Es posible disefiar un algoritmo descentralizados de tipo lider-seguidor o de estruc-
tura virtual para el guiado, navegacion y control para el vuelo en cooperativo en

formacion de multiples cuadrirrotores.

= Un sistema global de cooperacion permitird la formacién y coordinaciéon de N

vehiculos aéreos.
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MODELO MATEMATICO DEL VANT

El cuadrirrotor, es una aeronave de ala rotativa compuesta por cuatro rotores, que sostiene
en su centro geométrico una computadora de vuelo junto con una central inercial, mientras
que los rotores se ubican en las extremidades de los cuatro brazos de la aeronave. Antes de
describir el modelo matematico de un cuadrirotor, es necesario introducir las coordenadas
de referencia en las que describimos la posicion y la orientacidon de la estructura de la
aeronave. Para el cuadrirotor, es posible utilizar dos sistemas de referencia. El primero
es fijo y el segundo es mévil. El sistema de coordenadas fijo, también llamado inercial,
es un sistema donde la primera ley de Newton se considera vdlida. Como sistema de
coordenadas anclado en tierra, utilizamos los sistemas NED, donde NED es para Norte,
Este y Abajo (“North, East, Down”), el cual representa el marco de la referencia inercial
fijado a la superficie de la tierra. Como podemos observar en la Figura 2.1, sus vectores
estan dirigidos al Norte en el eje X; (en color rojo), al Este en el eje Y; (en color verde),

y al hacia el centro de la Tierra en el eje Z; (en color azul).

El sistema de referencia mévil que hemos mencionado anteriormente estd unido
con el baricentro (centro de masa del cuerpo de la aeronave) o centro de masa del del
cuadrirrotor. La Figura 2.1 se ilustran los marcos de referencia de los dos sistemas de

coordenadas.
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Cuadrirrotor

Marco del cuerpo fijado
a la aeronave

Marco inercial anclado
en la Tierra

Superficie del planeta Tierra

Figura 2.1: Marcos de referencia del sistema coordenado.

La dindmica de vuelo de una aeronave en el espacio tridimensional del cuerpo rigido
de la aeronave se puede dividir en dos partes: el movimiento traslacional del baricentro de
la aeronave y el movimiento rotacional alrededor del baricentro de la aeronave. Se requie-
ren seis grados de libertad para describir cualquier movimiento del espacio tridimensional
a través del tiempo. Por lo tanto, existen seis movimientos aplicados al baricentro de la ae-
ronave, es decir, tres movimientos de traslacion en el espacio tridimensional con respecto
al marco inercial y tres movimientos de rotacion de los tres ejes del marco de referencia
fijado al cuerpo de la aeronave. El control de movimiento o seguimiento de trayectorias
de los seis grados de libertad se puede implementar ajustando las consignas de control
de las velocidades de angulares de los cuatro rotores de la aeronave. Los movimientos
incluyen traslacion en avance (—#) o en retroceso (+6) en el eje X cuando se manipula
la inclinacién del dngulo de cabeceo, traslacidn lateral hacia la derecha (¢) o la izquierda
(—¢) en el eje Y cuando se manipula el dngulo de alabeo, traslacién vertical de ascenso

y descenso mediante la manipulacién del empuje de los cuatros rotores manteniendo los
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angulos de cabeceo (6) y alabeo (¢) en un valor nulo, y la direccion de giro del angu-
lo de guifiada sobre el eje Z se realiza mediante la manipulacion de las velocidades de
los rotores, manteniendo dos rotores montados en el eje Xp con una direccion de giro
de sus hélices en sentido horario, mientras que los otros dos rotores montados en el eje
Y5 se mantienen con una direccion de giro de sus hélices en sentido antihorario, de esta
forma manipulando la velocidad de giro de los cuatro rotores, se logra reducir de forma

significativa el efecto giroscOpico que afecta a la aeronave en el eje Zp.

La orientacién y la posicién traslacional del cuadrirrotor se pueden controlar me-
diante las consignas deseadas de los controladores de las velocidades de los cuatro rotores
del vehiculo cuatrirrotor. En el movimiento del VANT cuatrirrotor, influyen las siguientes
fuerzas y momentos: el empuje (“Thrust”) causado por el perfil aerodindmico y la veloci-
dad angular de las hélices montadas en los rotores o actuadores, el momento de cabeceo y
el momento de alabeo causados por la diferencia de las fuerzas de empuje aerodindmicas
de cada pareja de rotores, montados y alineados en mismo brazo, la fuerza gravedad, el
efecto giroscopico y el momento de guifiada causado por los momentos aerodindmicos de
arrastre de las hélices montadas en los cuatro rotores de la aeronave. El efecto giroscopico
se puede cancelar cuando dos rotores se asignan con velocidades angulares de igual mag-
nitud, pero con la direccion de giro opuesta. De esta forma, el momento de guifiada puede
ser controlado mediante la manipulacién de las velocidades de rotacién de los cuatro ro-
tores. Asi, las hélices de los rotores se dividen por pares en ambos brazos del cuadrirrotor.
En cada brazo hay dos rotores diametralmente opuestos que podemos distinguir debido a
que la direccién de rotacion de cada par de rotores se asigna en sentido contrario a los del

brazo opuesto de la aeronave multirrotor. Tal y como se ilustra en la siguiente Figura 2.2.
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2.1 DINAMICA DE VUELO LONGUITUDINAL

En las Figuras 2.2, 2.3 y 2.4 se pueden observar los diagramas que ilustran los movi-
mientos del vehiculo cuadrirrotor a lo largo del eje vertical (eje Z), donde el grosor de
las flechas angulares indica la magnitud de la velocidad de los cuatro rotores. El empuje
total 77 producido por los cuatro rotores se utiliza para realizar las fases de vuelo vertical,

como son, el vuelo estacionario, el vuelo ascendente y el vuelo descendente.

Vuelo estacionario

Frontal

Wy

\Derecha

“
Izquierda ‘ :
»

Trasera

Figura 2.2: Vuelo estacionario (Hovering).

El vuelo estacionario de un cuadrirrotor consiste en mantener los dngulos de cabeceo
() y alabeo (¢) en valores nulos, sin importar el dngulo de guifiada (/) y manteniendo
la fuerza de sustentacién (“Lift”) producida por las cuatro hélices de los rotores, con una
magnitud igual y direccién opuesta a la fuerza de atraccion que la tierra ejerce sobre la
aeronave (f, = mg, siendo m la masa de la aeronave), tal como se muestra en el esquema

de la Figura 2.2.
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Ascendente

O)

Figura 2.3: Vuelo vertical en ascenso.

La dindmica del vuelo ascendente de la aeronave se obtiene agregando una com-
ponente diferencial de velocidad de giro +Aw de las hélices de los cuatro rotores, tal
como se muestra en el esquema de la Figura 2.3, produciéndose el vuelo en ascenso de la

aeronave en el eje Z; del marco inercial.

Descendente

D P~

Figura 2.4: Vuelo vertical en descenso.

La dindmica del vuelo descendente de la aeronave se obtiene disminuir una com-
ponente diferencial de velocidad de giro —Aw para las hélices de los cuatro rotores, tal
como se muestra en el esquema de la Figura 2.4, produciéndose el vuelo en descenso de

la aeronave en el eje Z; del marco inercial.
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Es importante mencionar que la dindmica de vuelo vertical en el eje Zp del cua-
drirrotor es parte de la dindmica longitudinal de la aeronave, debido a que esta dindmica
se encuentra acoplada con la dindmica de avance definida en el eje X de la aeronave,

formando un plano definido por los ejes Zp — Xp.

La dindmica de vuelo longitudinal contempla el avance o retroceso de la aeronave
de tipo cuadrirrotor y se obtiene considerando su acoplamiento con la dindmica vertical o
de altitud de la aeronave. Considerando que la altitud de la aeronave es constante, el vuelo
de avance es causando por una diferencia de velocidad Aw entre las hélices de los rotores
1 y 3, mientras que las velocidades de las hélices de los rotores 2 y 4 se mantienen con
velocidades iguales, entonces los rotores 1 y 3 causan una fuerza de propulsion longitudi-
nal aplicada sobre la parte trasera o delantera de la aeronave (eje Xz del marco fijado al
cuerpo); produciendo una dindmica de vuelo longitudinal en el eje X5 de la aeronave. En
este caso, la dindmica de vuelo longitudinal, produce el movimiento de traslacion hacia
adelante (avance del cuadrirrotor) o hacia atras (retroceso del cuadrirrotor) y estd asociada
con cualquier rotacion del dngulo de cabeceo diferente de cero. En las figuras 2.5y 2.6 se
ilustran los desplazamientos de traslacién que representan la dindmica longitudinal en el

eje Xp, considerando que la altitud de la aeronave es constante.

T
I 7 |
Hacia Adelante
Y , 5 \.
i Wa

w3 — Aw

Figura 2.5: Vuelo longitudinal en avance.
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El momento de cabeceo es producido por la diferencia de las fuerzas de empuje
f1y f3 de los rotores frontal (rotor 3) y posterior (rotor 1) respectivamente, el cual se
define mediante la ecuacién (2.1), por lo que el momento de cabeceo 7y se define como la
fuerza angular aplicada alrededor del centro de masa de la aeronave en el eje Yp, el cual
es generado por los rotores montados en los brazos del eje Xz del cuadrirrotor (rotor 1y
rotor 3), donde d representa la distancia desde el centro de masa de la aeronave hasta el
centro de rotacién de la hélice de cualquiera de los rotores, indicando la longitud de cada

brazo del cuadrirrotor.

T1
T3 (2.1)

Ty —

Figura 2.6: Vuelo longitudinal en retroceso.
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2.2 DINAMICA DE VUELO LATERAL DIRECCIONAL

En la Figuras 2.7 y 2.8, se ilustra como se logra una rotacion de alabeo al crear una
diferencia entre las velocidades Aw de los rotores 2 y 4, mientras que las velocidades de
los rotores 1 y 3 se mantienen iguales. Si el vehiculo cuadrirrotor tiene un dngulo de alabeo
distinto de cero, entonces los rotores 2 y 4 causan una fuerza de propulsion lateral sobre el
costado de la aeronave (eje Y del marco fijado al cuerpo); produciendo una dindmica de
vuelo lateral sobre el eje Y de la aeronave, causando los movimientos traslacionales de la
aeronave, ya sea hacia el costado derecha o hacia el costado izquierdo de la aeronave. Es
importante mencionar que la dindmica de vuelo lateral considera la traslacion en el eje Yp
de la aeronave, y esta acoplada con la dindmica direccional de la aeronave definida por el
angulo de giro sobre el eje Zp de la aeronave, el cual se representa a partir de la variacion
del angulo de guifiada v del cuadrirrotor. La dindmica longitudinal se constituye mediante

un plano horizontal definido por los ejes ortonormales Xz — Y.

ADIDIED
Hacia la Derecha

‘\&
Figura 2.7: Vuelo lateral hacia la derecha.

El momento de alabeo es producido por la diferencia de las fuerzas de empuje fo y
fa de los rotores izquierdo (rotor 2) y derecho (rotor 4) de la aeronave, el cual se expresa
mediante la ecuacion (2.2). El momento de alabeo 7,4 se define como la fuerza angular
aplicada alrededor del centro de masa de la aeronave en el eje Xp y es causado por los

rotores laterales 2 y 4.
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Figura 2.8: Vuelo lateral hacia la izquierda.

To = f2d
s = fad (2.2)

o= T mi= - fud = (- )

En la ecuacién 2.2 las variables 7, y 7, representan los momentos individuales ge-
nerados por el empuje de los rotores 2 y 4 respectivamente, mientras la constante d repre-
senta la longitud de cada brazo del cuadrirrotor. El movimiento de rotacién en el eje Zp,
representado por el dngulo de guifiada de la aeronave, puede ser manipulado accionando
los momentos reactivos de arrastre de las hélices en los rotores, conocidos también como
los momentos aerodindmicos de las hélices de los rotores. Para este propdsito tomaremos
en cuenta los dos rotores alineados en los brazos del eje Xz que estdn girando en sentido
horario o directo (CW de las siglas en inglés “Clock Wise”), mientras que los otros dos
rotores alineados en los brazos del eje Yp estdn girando en sentido antihorario o inverso
(CCW de las siglas en inglés “Counter Clock Wise”). La magnitud del momento reactivo
de cada rotor es proporcional a los parametros aerodindmicos de la hélice y a su veloci-
dad giro. Cuando la velocidad de giro de cada pareja de rotores es igual en magnitud, los
momentos reactivos de arrastre se equilibran entre si y la aeronave de tipo cuadrirrotor
tendrd un efecto giroscopico nulo sobre su eje Z g, es decir, el dngulo de guifiada o dngulo

de guifiada se mantendrd constante, mientras que cuando la velocidad de giro de las dos
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parejas de rotores no son absolutamente iguales en magnitud, los momentos reactivos de
arrastre no estaran equilibrados, y la aeronave de tipo cuadrirrotor comenzard a girar sobre

el eje Zp a causa del efecto giroscopico.

Figura 2.10: Vuelo estacionario con rotacién negativa de guifiada.

El momento de guifiada es producido por la diferencia de los momentos aerodindmi-
cos de las hélices, que son causados por el agrupamiento de los momentos desarrollados
en sentido directo (CW) de los rotores ()1 y ()3 y el agrupamiento de los momentos de-
sarrollados en sentido inverso (CCW) de los rotores Q5 y (J4, Para girar el cuerpo del

cuadrirrotor en un dngulo de guifiada con un incremento o variacion positiva (CW), las
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velocidades del agrupamiento de los rotores 1 y 3 deben ser mayores que las velocidades
del agrupamiento de los rotores 2 y 4, mientras que para dngulo de gifiada con decremen-
to o variacion negativa (CCW), la configuracion de la diferencia de velocidades de ambos

agrupamientos de rotores se invierte.

El momento de guifiada 7, se define como la fuerza angular aplicada alrededor del
centro de masa de la aecronave sobre el eje Zp y es causado por el agrupamiento de los
momentos de los rotores longitudinales 1 y 3, que son contrarrestados por el agrupamiento

de los momentos de los rotores laterales 2 y 4.

Q1= Cqui
Q2= Cquj
Qs = OQW§ (2.3)
Qs = Couj

7= Q1 —Q2+Q3—Q4=Cqw} —wi+wsi —w?)

En la ecuacion 2.3 las variables ()1 y ()3 representan los momentos de arrastre in-
dividuales generados por el agrupamiento de los rotores 1 y 3 respectivamente, mientras
que las variables ()5 y Q4 representan los momentos de arrastre individuales generados
por el agrupamiento de los rotores 2 y 4. La constante C, representa el coeficiente aerodi-
namico de arrastre de las hélices de los rotores. Por otra parte, en la ecuacién 2.3 también
se expresa que los momentos aerodindmicos de las hélices dependen de los coeficientes
aerodindmicos de arrastre de la hélices Cg y su relacion directamente proporcional con el

cuadrado de las velocidades de los rotores.
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2.3 DESCRIPCION DE LOS ANGULOS DE EULER

Los angulos de Euler son tres pardmetros que fueron conceptualizados por el Fisico-
Matematico Suizo-Ruso Leonhard Paul Euler. El principal propdsito de los dngulos de
Euler es describir la orientacién tridimensional de un cuerpo rigido. Para describir tal
orientacion en el espacio euclidiano tridimensional, se requieren tres pardmetros los cua-
les estan definidos como el dngulo alabeo ¢ (“roll”), dngulo de cabeceo 6 (“pitch”) y

angulo de guifiada ¢ (“yaw”).

Los angulos de Euler constituyen un conjunto de tres coordenadas angulares que
sirven para especificar la orientacion de un sistema de referencia de ejes ortogonales, nor-
malmente movil, respecto a otro sistema de referencia de ejes ortogonales normalmente
anclado en tierra. El marco de referencia mévil que se encuentra adherido rigidamente
a la estructura de la aeronave es conocido como el marco del cuerpo B={zg, ys, 25}, ¥
el marco de referencia fijado en la superficie de la tierra es mencionado como el marco

inercial Z={xz, yz, 27 }.

Marco del cuerpo fijado a la acronave

Marco inercial anclado

en la Tierra
Y Xq
Z

I

Figura 2.11: Sistema de coordenadas tridimensional NED.
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En la Figura 2.11, se ilustran ambos marcos coordenados de referencia, tanto el
marco inercial fijo en tierra, asi como el marco del cuerpo fijado en la estructura de la ae-
ronave. Para la representacion de los ejes de coordenados de ambos marcos de referencia
hemos utilizado la nomenclatura de Aerondutica Norte-Este-Abajo (NED, que en el idio-
ma ingles significan North, East, Down), donde para el marco inercial el eje X; apunta

hacia el Norte, el eje Y; apunta hacia el Este y el eje Z; apunta hacia el centro de la tierra.

Figura 2.12: Vuelo estacionario sobre el marco inercial (Hovering).

Para describir los dngulos de Euler tomaremos como referencia la Figura 2.12, en la
cual se muestra el cuerpo de la aeronave sobrepuesta sobre el marco inercial realizando el
modo de vuelo estacionario, con el propdsito de indicar los movimientos rotacionales de
los dngulos de alabeo, cabeceo y la guifiada para establecer su relacién con respecto a los

angulos de Euler.
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Figura 2.13: Vuelo en avance con cabeceo negativo.

En la Figura 2.13, se muestra la rotacién negativa del dngulo de inclinacién o cabe-
ceo de una aeronave cuadrirrotor, donde el marco del cuerpo de la aeronave esta sobre-
puesto sobre el marco inercial, en esta ilustracion se muestra el giro o rotacion del centro
de gravedad de la aeronave con respecto al eje Yz, definiéndose de esta forma el angulo 6
para la rotacién del cabeceo o inclinacién de la nariz de la aeronave, tal que si el valor del
angulo de cabeceo es negativo, indicando esto que la nariz (parte frontal) del cuadrirrotor
esta hacia abajo, la aeronave avanzard hacia adelante, y si se mantiene la altitud constante
y las rotaciones de alabeo y guifiada se mantienen nulas, entonces la aeronave entrard en

la fase de vuelo recto-nivelado.
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Figura 2.14: Vuelo lateral con alabeo negativo.

En la Figura 2.14, se muestra la rotacion positiva del dngulo de alabeo de una ae-
ronave cuadrirrotor, donde el marco del cuerpo de la aeronave esta sobrepuesto sobre el
marco inercial, en esta ilustracion se muestra el giro o rotacion del centro de gravedad de
la aeronave con respecto al eje X g, definiéndose de esta forma el dngulo ¢ para la rotacién
de alabeo de la aeronave, tal que si el valor del dngulo de alabeo es negativo, indicando
esto que el brazo derecho del cuadrirrotor esta hacia abajo, la aeronave avanzara lateral-
mente hacia su costado derecho, y si se mantiene la altitud constante, con la rotacién de
los dngulos de cabeceo y guifiada en cero, entonces la aeronave entrard en la fase de vuelo
lateral-nivelado, por otro lado, se puede considerar la posibilidad de una pequefia varia-
cion del dngulo de guifiada, por lo que entonces la aeronave entrard en la fase de el vuelo

lateral-direccional.
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Figura 2.15: Vuelo estacionario con variacion del angulo de guifiada.

En la Figura 2.15, se muestra la rotacion positiva del dngulo de guifiada de una ae-
ronave cuadrirrotor, donde al igual que en los casos anteriores el marco del cuerpo de la
aeronave esta sobrepuesto sobre el marco inercial, en esta ilustracion se muestra el giro
o rotacién del centro de gravedad de la aeronave con respecto al eje £, definiéndose de
esta forma el dngulo v para la rotacion del guifiada de la aeronave, tal que si el valor del
angulo de guifiada presenta variaciones pequefias, indicando esto que la nariz o parte fron-
tal del cuadrirrotor tiene cambios de direccidn, y si la aeronave avanzard hacia adelante
con un dngulo de cabeceo negativo, manteniendo una altitud constante y las rotaciones de
variacién pequeias del dngulo de alabeo, entonces la aeronave estard en la fase de vuelo

direccional, la cual es utilizada durante la navegacion.

Como le hemos mencionado, los dngulos de Euler representan una secuencia de
tres rotaciones elementales; es decir, rotaciones alrededor de los ejes de un sistema de
coordenadas, ya que cualquier orientacién se puede lograr al componer tres rotaciones
elementales. En el planteamiento del modelo cinematico del vehiculo cuadrirrotor utiliza-

remos el sistema de rotaciones que comienzan con la orientacién del marco del cuerpo de



CAPITULO 2. MODELO MATEMATICO DEL VANT 25

la aeronave, alineada con en el origen del marco de las coordenadas inerciales, siguiendo
la secuencia de rotacién de los ejes Z —Y — X, tal y como se ilustra en la Figura 2.16. Para

realizar dichas rotaciones se considera la regla de la mano derecha con la nomenclatura

NED.

Figura 2.16: Secuencia de rotacién Guifiada-Cabeceo-Alabeo (Z-Y-X).

La secuencia de rotacion para obtener la orientacion del marco del cuerpo con res-
pecto al marco inercial es ilustrada en la Figura 2.16, y se describe de la siguiente forma y
orden: la primera rotacion es para el dngulo de guifiada ¢ (“yaw”) definida con respecto
al eje Z del marco inercial , la cual se representa por la matriz de rotacion de la guifiada

dada por

cos(v)) —sin(¢yh) 0
R(¥) = |sin(y)) cos(y)) 0 (2.4)
1
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enseguida se realiza la segunda rotacion que corresponde al dngulo de cabeceo ¢ (Pitch)
definida sobre el eje Y del marco obtenido en la rotacion anterior, representindose por la

matriz de rotacion del dngulo de cabeceo descrita por

cos(f#) 0 sin(f)
R(0) = 0 1 0 (2.5)
—sin(#) 0 cos(0)

y finalmente se obtiene la tercera y tltima rotacién correspondiente al &ngulo de alabeo ¢
(Roll) definida alrededor del eje X del marco obtenido en la segunda rotacién, represen-

tandose mediante la matriz de rotacién del dngulo de alabeo descrita por

1 0 0
R(¢)= [0 cos(¢p) —sin(¢) (2.6)
0 sin(¢) cos(¢)

Esta combinacién de rotaciones secuenciales que se describe mediante en la defi-
nicién matematica de las matrices de rotacion individuales, es utilizada para obtener la
matriz de rotacién ortogonal del modelo cinemético de la aeronave, mediante la cual se
obtiene la orientacion del marco del cuerpo de la aeronave con respecto al sistema de re-
ferencia definido por marco de las coordenadas inerciales. Por lo que la matriz de rotacién

se puede obtener mediante la siguiente expresion

RL = R,RyR, (2.7)

La ecuacion de la matriz de rotacién ortogonal expresada de forma desarrollada

queda expresada de la siguiente forma

cosf cosy sin¢sinfcosy — cospsiny  cos ¢sin b cos + sin ¢ sin Y
R}, = cosfsiny sin¢sinf@siny + cos ¢ cosy  cos ¢ sin b sin Y — sin ¢ cos Y

—sinf sin ¢ cos 6 cos ¢ cos 0
(2.8)
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2.4 MODELO CINEMATICO DEL 7-ESIMO VANT

Las ecuaciones cineméticas para un grupo de agentes formado por N VANTSs de tipo
cuadrirotor, son obtenidas utilizando la formulacién matematica de la matriz de rotacion

ortogonal definida a partir de los dngulos de Euler.

Se define el marco inercial Z;={xz,,yz,, 27,} que representa la referencia de tierra
con el vector de gravedad apuntando en direccion del eje zz, positivo. Este marco inercial
es basado en el sistema ortogonal de la mano derecha definido como marco NED (North-
East-Down) con x7, sefialando al norte, y7, sefialando hacia el este y z7, sefialando hacia
el centro de la tierra. El marco del cuerpo B;={z5,,ys,, 25,} se ubica en el centro de
gravedad (CG) y se fija con la orientacién del cuadrirotor, con los ejes de los rotores
apuntando en la direccion positiva del eje zp,, mientras que los brazos del cuadrirotor
apuntan en direccion de los ejes x, € yp,, respectivamente. eg,,ea,, y €3, son vectores

unitarios de la base canénica de R? parai = 1,..., N cuadrirotores, ver Fig. 2.17.

Figura 2.17: Marcos de referencia del cuadrirotor.
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ni = [¢s, i, wi]" es el vector de orientacién asignado en el marco Z;, (; =
[Di, Gis n-]T, es el vector de velocidad angular asignado en el marco I5;. La matriz de
trasformacion E;(n;) conocida como la matriz de Euler, es utilizada para obtener la rela-
cién de transformacion entre las velocidades rotacionales en el marco del cuerpo a partir

de las derivadas de los dngulos de Euler en el marco inercial, [2], [49], descrita por

2 = Wi(ni)n; (2.9)

La matriz de Euler para un grupo de N VANTSs se describe de forma desarrollada

como
1 0 —sen(6;)
Wiln) = | 0 cos(é) sen(s,) cos(d)
0 —sen(gr) cos(@) cos(6)

de tal forma que para calcular el vector 7j; a partir del vector {2; se necesita obtener la
matriz inversa E; = W, !, resultando la siguiente expresién para obtener el vector de las

derivadas de los dngulos de Euler, a partir del vector de las velocidades rotacionales en el

marco del cuerpo.

ni = Ei(1;) (2 (2.10)
La inversa de la matriz de Euler en su forma desarrollada se describe por

1 sin; <—Sm ¢i> sin 6; (—COS ‘m)

cos 0; cos;
Ei(n) = |0 Cos ¢; — sin ¢;
0 sin ¢; cos ¢;
cosb; cos 6;

Como se menciond anteriormente R; € SO(3) : B; — Z;, es la matriz de rotacién
ortogonal que representa la orientacion de cada VANT perteneciente a un grupo de N

VANTS[49], la cual se describe por

CO,Cy;  S§;50,Cpy — Co Sy, Cgp; S0, Cyp; T S, Sy,
R; = Co;Sp;  S¢:50;Sw; T Co,Cp; Cgp; 89,y — S¢;Cy (2.11)

—56, S¢:€0; C¢; Co;
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Los dngulos de Euler también se pueden resolver utilizando la matriz de rotacién ortogonal

R; € SO(3) : B; — Z; descrita anteriormente, mediante la siguiente expresién
R; = (R, (2.12)

donde (2; es la matriz anti-simétrica asociada con el producto cruz (i.e. ab = axb paratodo a,b €

R3), [45].

0 Ty 4qi
Q= rn 0 -p (2.13)
—q; Di 0

2.5 ECUACIONES DE MOVIMIENTO DEL 7-ESIMO VANT

El cuadrirrotor tiene seis grados de libertad, tres son traslacionales y tres son rotaciona-
les, y solo cuenta con cuatro entradas de control; por lo que claramente este sistema es
subactuado. El control de las variables de estado fisicas del sistema debe considerar que

las dindmicas de orientacion y traslacion estdn acopladas.

Las ecuaciones de movimiento para un grupo de N VANTSs de tipo cuadrirotor,
considerados en este trabajo como agentes que pertenecen a un sistema mutiagente, son
obtenidas utilizando la formulacién matematica de Newton-Euler junto con las ecuaciones

descritas por el modelo cinemdtico de la aeronave.

El vector del empuje total para la sustentacion del vehiculo aéreo (17;,) se obtiene
de la suma de los empujes fr, = Zizl fx; producidos por cada rotor individual para el

1-ésimo vehiculo aéreo, tal que

4 4
fTi :kaz :CTiZwli’ con fk:CTwlz (214)
k=1 k=1
por lo tanto el vector del empuje total 77, en el marco del cuerpo se expresa como
0 0 0
I, = | 0 = 0 = 0 (2.15)

4 4
fr, Zkzl fri Cr; Zkzl Wi%i
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donde la variable wy, representa la velocidad angular del k-ésimo rotor y ¢, > 0 es el
coeficiente aerodindmico de la hélice, que puede ser caracterizado mediante pruebas de
medicion del empuje de la hélice, utilizando un sensor con una galga de fuerza trasla-
cional de un solo eje para medir la fuerza de empuje del rotor, y un sensor de velocidad
o tacometro infrarrojo para medir la velocidad de la hélice del rotor. El vector de fuerza

exégena F; = [Fy,, Fy., Fz]" enZ,, se obtiene a partir de

F, = R/Tr, (2.16)

El vector 7,, = [74,, To,, Ty;) representa los momentos que actian sobre el centro de
gravedad (CG) del vehiculo aéreo. Si asignan los rotores m;, y ms, paralelos al eje X;, y
los rotores mq, y my, paralelos al eje Y;, tal que d; es la distancia del CG del vehiculo con
respecto al eje de rotacién de los rotores, entonces 74, = d;(fo, — fa,) ¥ 7o, = di(fs, —
f1,). Considerando que el momento reactivo producido por la hélice de cada rotor del
cuadrirotor se expresa como Q, = co,w;, k = 1,...4, donde ¢, es el coeficiente de
resistencia la hélice del rotor. El momento de guifiada 7, se debe asignar la direccion de

giro en sentido contrario para cada par de rotores. Por lo tanto, los momentos aplicados al

CG del cuadrirotor se agrupan de la siguiente forma

To; dicTi (w% - wi)
T, | = dicr, (w3, — wi) (2.17)

2.5.1 ECUACION DE MOVIMIENTO DE ORIENTACION PARA EL

1-ESIMO VANT

La dindmica de orientacién de un cuerpo rigido se puede obtener mediante la representa-

cion de Euler en forma vectorial

JzQz = _Qz’ X (JZQZ) + Ta, (218)
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donde J; es la matriz de momentos de inercia y estd definida como

Joo, 00
Ji= 10 J, O (2.19)
0 0 J.

expresando de forma desarrollada las ecuaciones de movimiento rotacional en B; para N

cuadrirotores.

. Jyyi—Jzzi 1
Di ( Toes >qm (JMZ. Ug,

0 = gl = — <ﬂ> oy | + (Jl ) g, (2.20)
. Jacm-_-]y i
T <—322i Y > Piq; <lezi) Unp,

Mientras que para calcular los dngulos de Euler de la aeronave se recurre al modelo cine-

matico diferencial de la aeronave, donde la matriz de transformacién de Euler F*~ .» €S util
para definir el vector de las derivadas de Euler n; en el marco inercial, a partir del vector
de la velocidad rotacional {2; en el marco inercial, [2], [49]. Tal relacién se muestra en la

siguiente expresion

&; 1 sen(e;)tan(t;) cos(e;)tan(t;)| |pi
= 16| = |0 cos(¢;) —sen(¢;) i (2.21)
zﬁi 0 sen(¢;)sec(d;) cos(¢;)sec(0;) | |r;

2.5.2 ECUACION DE MOVIMIENTO DE TRASLACION PARA EL

1-ESIMO VANT

La fuerza exdgena desarrollada por cuadrirrotor en el espacio tridimensional es represen-
tada por el vector de fuerza I’ = [F,, Fy,, F]" definido el marco de referencia inercial
(Z;), y se obtiene transformando el empuje total 77, en el marco del cuerpo (B;), en sus
componentes vectoriales del marco inercial (Z;), mediante la matriz de rotacién R;(;), tal

como se muestra en la siguiente expresion.

F, = R;(n;)Tr,

3

(2.22)
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Aplicando la segunda ley de movimiento de Newton en el CG de la estructura del vehiculo
se obtiene la ecuacion de movimiento traslacional para el i-€simo cuadrirotor donde &; =

T

[z, yi, 2" es el vector de posicién, ¥; = [v,,, vy, v.,]" es el vector de velocidad

traslacional, tal que J; = &, ambos asignados en el marco Z; para el i-ésimo vehiculo.
& = U (2.23)
mad; = m;ges, + F; (2.24)
donde g es la constante de aceleracion de la gravedad, y m; la masa del i-ésimo cuadri-

rotor. La ecuacién 2.23 define el cambio en el “momentum” traslacional de la aeronave.

La expresion desarrollada que se obtiene para la dindmica de traslacion 2.23 se muestra a

continuacion
m;&; = —fr, (siny;sin ¢; + cos; sin ; cos ¢;)
m;J; = —fr, (sin;sinb; cos ¢; — cosY; sin ¢;) (2.25)
m; % = —fr. (cosf;cosd;) +m;g

La dindmica de traslacion también se puede calcular mediante la representacion de Newton-
Euler en el marco del cuerpo, para el i-ésimo cuadrirotor donde, V; = [u;, v;, wi]T es el
vector de velocidad traslacional en el marco B;, tal que el vector de velocidad inercial se
define como v; = R;(n;)V;, ambos asignados en el marco Z;, BB; respectivamente para el

1-ésimo vehiculo. Tal expresion se muestra a continuacion.

U; —m;(w;q; — viT;) 0 —m,; gsin6;
m; | v; | = | mi(wip; —ugr;) | + | 0 | + | m;gsinb; cos o, (2.27)

w; —my;(vip; — Ui ;) fri m; g cos 0; cos ¢;
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2.5.3 ECUACIONES DE MOVIMIENTO CON VELOCIDADES DE

TRASLACION INERCIALES PARA EL 7-ESIMO VANT

Considerando el siguiente vector de estados ¢; = [, 9], ', £2]]" se obtiene la ecua-

cién de estado vectorial para el vehiculo cuadrirotor, [14], [45], [23].

&i Y

. d | v —ges + L F

Gi=— | YT (2.28)
i Ei(n:)$2;
Q@' J;l(—Qi X J,LQZ + Tai>

Las ecuaciones de movimiento de la parte que corresponde a la posicién angular
o angulos de orientacién del VANT de tipo cuadrirrotor, se pueden reescribir utilizando
la matriz de rotacién ortogonal R; € SO(3) : B; — Z; descrita anteriormente por las
ecuaciones (2.11) y (2.12), tal que se obtiene la siguiente expresion alterativa para la

representacion vectorial del espacio de estado para el vehiculo cuadrirotor

gz 191
=T 2] YT (2.29)
dt | g, R,
Qi Ji_l(—Qi X JzQz =+ Tai)

Las expresiones desarrolladas para el modelo en el espacio de estados con las veloci-
dades de traslacion inerciales, es obtenido a partir de la ecuacién de movimiento compacta

2.28 0 2.29, la cual es expresada de la siguiente forma
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Ty = Ug
yZ = Uyz
Zi = Uy
Uy, = — {nl (sin 4); sin ¢; + cos 1; sin 0; cos ¢;)
Uy, = f (sm 1 sin 0; cos ¢; — cos ; sin ;)
U, = —% (cosb;cos ;) + g
. ' (2.30)
¢i = pi+ q;sen(¢;)tan(d;) + rcos(¢;) tan(6;)
0, = g cos(¢;) — r; sen(¢;)
zLi = gq;sen(¢;)sec(d;) + rcos(;) sec(6;)
. Tyys— oz
pi = <T> ¢iTi + < > T,
. ‘]ZZ JTﬂ')
qg = ( j]yy Z) piri + ( )
r, = < f]zz > szz < ) Tap;
2.5.4 ECUACIONES DE MOVIMIENTO CON VELOCIDADES DE
TRASLACION NO INERCIALES PARA EL ¢-ESIMO VANT
Considerando el siguiente vector de estados ¢; = [¢,", V., n/, 27]" se obtiene la ecua-
cién de estado vectorial para el vehiculo cuadrirotor, [14], [45], [23].
&i Ri(m)vi
. d | Vi L (=02 x (mV;)+T ;
Gi=— _ | (Vi) + Tr) 2.31)
T E;(n:)82;

Las expresiones desarrolladas para el modelo en el espacio de estados con las ve-
locidades de traslacion no inerciales, es obtenido a partir de la ecuacién de movimiento

compacta 2.31, la cual es expresada de la siguiente forma
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T = CyCoti (= Sy,Co, + Cy 50,50, Vi + (S, S, + Cy,56,C, ) Wi
Yi = Sy,Coui + (CypiCo; + 59,50,86,)Vi + (—Cy; S, + Sy, 80,C4,)Wi
Zi = —SpU; + Cp,Sp, Vi + CoCo W5

U, = —(wig —virs) — gse,

v = (wp; — wiri) + gse,Cy,

w, = —(vp; — wiq;) + (mL)le + gcp,Ce,

, (2.32)
¢i = pi+qisen(¢;)tan(d;) + rcos(¢;) tan(6;)

91 = qicos(¢;) — risen(¢;)
i = qi sen(¢;) sec(0;) + r; cos(¢;) sec(6;)

pi = <Jyyf]mJul> qiTi + < > Toi
. -]zzl Ja“acl

q = < Jyy ) piri + ( >

. Jzzz

r, = < Jzz > szz < ) Tap;

donde ¢y, = cos(;), ¢, = cos(¢;), y ¢y, = cos(1);), mientras que sy, = sen(6;), sy, =

sen(@y). y sy, = sen(ih).



CAPITULO 3

GRAFOS Y SISTEMAS MULTIAGENTE

En este Capitulo se presenta la teoria basica relacionada con el algoritmo de de sincroniza-
cidn consensus, el cual se puede incrustar con alguna técnica de control para la navegacion
y guiado de aeronaves o robots aéreos. Debido a que se pretende trabajar con vehiculos
aéreos no tripulados de tipo cuadrirrotor, considerados como robots aéreos, es necesario
modelar todo el sistema como un grupo de aeronaves, y el método matemaético para rea-
lizarlo es por medio de la teoria de grafos. De esta forma, el marco tedrico comienza con
el andlisis de las reglas propuestas por Reynolds para el vuelo en formacion, las cuales se
pueden implementar por medio de grafos en donde cada elemento o agente del grupo es
representado por un nodo y el flujo de informacion entre los elementos del grupo es re-
presentada por las conexiones entre los nodos. Con esto se tiene una forma de representar
el grupo de aeronaves realizando una formacién de vuelo y es posible aplicar el algorit-
mo de sincronizacién consensus incrustando en alguna técnica de control para el caso de

regulacién de posicion o para el caso de seguimiento de trayectorias.

3.1 REGLAS DE REYNOLDS

En el trabajo realizado por Reynolds en [41], se establecen tres reglas que describen el
comportamiento que debe de tener cada elemento del grupo, con esto se puede lograr un

comportamiento grupal deseado. En este trabajo hemos interpretado las reglas que esta-

36
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bleci6 Reynolds para utilizarlas como una premisa es clave para mantener el vuelo en
formacion de un grupo de aeronaves no-tripuladas, tal adaptacion se menciona a conti-

nuacion.

m Concordar en velocidad: Las aeronaves de la formacion de vuelo deben mantener la
una velocidad de vuelo y una direccion de guiado semejante a la de las aeronaves

cercanas.

= Evasion de Colisiones: Todas las aeronaves de la formacion deben evitar colisio-
nar con las aeronaves cercanas mads proximas o con otros obsticulos aéreos que se

presenten durante el seguimiento de trayectorias de la formacion de vuelo.

= Permanecer en la formacion: Cada aeronave del de la formacién debe permanecer
cerca de la aeronave mds proxima, pero siempre manteniendo una cierta distancia

de seguridad entre las demds aeronaves vecinas en la formacién de vuelo.

Como se observa estas reglas dependen en gran medida de la respuesta dindmica
que tenga cada aeronave acomodada en la formacion. De esta forma se visualiza que
debe existir un flujo de informacion entre todas las aeronaves de la formacién de vuelo.
Este flujo de informacion entre las aeronaves cercanas es fundamental para determinar la
dindmica traslacional que tendra la formacion de vuelo como una estructura rigida. Por
tal motivo, es indispensable conocer toda la informacion relacionada con la dindmica de
cada una de las aeronaves de la formacion, al igual que, la topologia de comunicacién que
tendrd cada aeronave para mantener una conectividad con las demds aeronaves cercanas
que pertenecen a la formacién de vuelo. En la Figura 3.1 se muestra un esquema de la

formacion de vuelo de una parvada de aves, que cumple con las Reglas de Reynolds.
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Vi=Vo=Ve=Ve=Vs
di=di:=d2a=d:s

Figura 3.1: Formacién de vuelo de una parvada de aves.

La red de comunicacién que maneja el flujo de informacién que hay entre las aerona-
ves de la formacion, se puede representar matematicamente por un grafo de conectividad,
en el cual las aeronaves o agentes se modelan como nodos y las conexiones representan el
flujo de informacion entre los agentes de la formacion. A esta rama de investigacion se le

conoce como Control Cooperativo de Sistemas Multi-agente con Grafos de conectividad.

3.2 TEORIiA DE GRAFOS

La teoria de grafos tiene una gran aplicacion en Ciencias de la Computacion, Sistemas de
Telecomunicacion, Redes inaldmbricas de sensores, algoritmos matemdticos de sincroni-
zacion, por mencionar algunas. Esta teoria es muy aplicada para modelar comportamien-
tos discretos, al igual que, es fundamental para la comprension de las estructuras de datos
y andlisis de algoritmos. En este trabajo, utilizaremos la teoria de grafos para la imple-
mentacion del sistema de conectividad que permite la comunicacién entre los vehiculos

aéreos o tripulados.

Un grafo G es compuesto por el par (V,€), tal que, G = (V,E), donde V =
v1, ..., vy es el conjunto de nodos del grafo y £ es un conjunto de conexiones. Los elemen-

tos de £ son denotados como (v;, v;) y representan una conexién que va desde el nodo v;
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hasta el nodo v;. Existen dos tipos de grafos, los dirigidos y los que no son dirigidos. Si el
grafo es direccional o dirigido la conexion serd representada por una flecha dirigida desde
el nodo v; y hasta el nodo v;, y si el grafo es no direccional o no dirigido la conexion no
tiene flechas, esto implica que el flujo de informacién es bidireccional. En este trabajo se

considera que los nodos no tendrdn auto conexiones o conexiones por si mismos.

3.3 CONTROL COOPERATIVO

Las estructuras y propiedades de todos los grafos en general pueden ser estudiadas por
ciertas matrices que se asocian con el grafo. A esta rama de estudio se le conoce como
teoria algebraica de grafos [23]. Las principales matrices relacionadas con los grafos se

definen a continuacién:

Matriz de Adyacencia . La matriz de adyacencia o matriz de conectividad es defi-
nida como A = [a;;], donde a;; representa el valor del peso existente entre la arista que
comunica al nodo v; con el nodo v;, de tal forma que a;; > 0 si (Uj, v;) € £y a;; =0
en otro caso. Debido a que utilizaremos grafos sencillos, un nodo no podra tener una co-
nexion o lazo que inicie y termine en si mismo (auto lazo), tal que a;; = 0. Nétese que la

matriz de adyacencia de un grafo no dirigido es simétrica, tal que A = A”.

Matriz de Grados de Entrada. Se define a la matriz de grados de entrada del nodo

v;, como la suma de los elementos de la i-ésima fila de la matriz de adyacencia A, tal que

N

J=1

Matriz de Grados de Salida. La matriz de grados de salida del nodo v;, se define
como la suma de los elementos de la i-ésima columna de la matriz de adyacencia A4, tal

que

N
d?=>"a; (3.2)
j=1
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Matriz de volumen de entrada. El volumen de entrada es la suma de los grados de

entrada de cada nodo existente en el grafo, tal que

N
Vol{G} =) d; (3.3)
=1

Matriz Laplaciana. La matriz Laplaciana de un grafo se define como la diferencia
de la matriz diagonal de grados de entrada D = diag{d,}, menos la matriz de adyacencia

A, y matematicamente puede ser representada como £ =D — A.

3.4 SISTEMAS MULTIAGENTE DE UNA FORMACION

La formacién de vuelo de un grupo de aeronaves se puede representar o modelar por me-
dio de un grafo conectado. Como se mencion6 anteriormente un grafo consta de nodos
y conexiones, donde los nodos representan a cada elemento del grupo y las conexiones
representan el flujo de informacién entre los nodos o agentes del grupo. En los sistemas
multiagente de este trabajo, los agentes designados para cada nodo representan la diné-
mica de aeronaves no tripuladas o robots aéreos de tipo cuadrirrotor. En la Figura 3.2, se
muestra una representacion ilustrativa del grafo de un sistema multiagente formado por

varios VANTs del modelo Parrot AR Drone® 2.0 [36].

M\
~
.
Flujo de
Informacion

& -~

Figura 3.2: Grafo de un sistema multiagente con VANTS.

Como se menciond anteriormente los nodos de este grafo de comunicacion también
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representan a los agentes del sistema multiagente, y matematicamente son representados
por medio de ecuaciones dindmicas. La definicion de las ecuaciones dindmicas del sistema
para cada agente permite pronosticar la respuesta transitoria entregada por las variables
de estado de posicion, velocidad y aceleracion de cada aeronave, y por lo tanto también se
puede obtener la solucién del comportamiento dindmico de todos los agentes adjuntados

en el grupo (sistema multiagente).

3.5 ESTRUCTURAS CONTROL COOPERATIVO

Hasta el momento se ha definido la representacién de un grupo de agentes como parte
de una red comunicacién mediante el concepto matematico de un grafo de comunicacion.
Por lo que ahora es momento de abordar las estructuras para aplicar control cooperativo
en sistemas multiagentes, por tal motivo haremos una clasificacion de las estructuras mas

importantes.

Una forma de clasificar las estructuras del Control Cooperativo de Sistemas Multi-
agentes es en funcion del método de control que se pretende usar y otra es en la forma que
se comunicardn los agentes o sistemas. Estos dos aspectos son de gran importancia para
definir entre estructuras de control centralizadas o descentralizadas, las cuales se describen

a continuacion.

3.5.1 CONTROL CENTRALIZADO

Para el control centralizado existe una unidad central de procesamiento, en la cual son
conectados todos los agentes o aeronaves del grupo. Estos agentes o aeronaves adquieren
datos a través de sus diversos sensores (altitud, posicién y orientacion) y toda esta infor-
macion es enviada de forma inaldmbrica a la unidad central de procesamiento, mientras

que, esta unidad central de procesamiento se encarga de calcular las variables de control
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para cada agente del grupo, en base a la informacién recibida de cada agente del sistema,
consecuentemente la unidad central de procesamiento envia la informacion calculada para
las variables de control, siendo recibida tal informacién por cada uno de los agentes del

sistema.

La principal ventaja de esta estructura es que la unidad central de procesamiento al-
macena toda la informacion adquirida por los sensores de las aeronaves, y por esta razon,
el andlisis de la informacion es mas eficiente. Una desventaja, es que la unidad central
procesamiento recibiendo datos de forma consecutiva de todos los agentes o aeronaves
del sistema, lo que puede provocar una saturacién del canal de comunicacién causando
una falla en la unidad central de procesamiento, provocando esto una falla total del sis-
tema multiagente, esto es debido a que los agentes o aeronaves individuales del sistema

multiagente no tienen la capacidad de decidir su propio comportamiento.

3.5.2 CONTROL DESCENTRALIZADO

El control descentralizado, tiene como caracteristica principal que cada agente o sistema
tiene la capacidad de calcular su propia ley o variable de control, esta variable de con-
trol se calcula numéricamente en la unidad central de computo incorporada como parte
del autopiloto de la aeronave, dicha ley de control se calcula en base a la dindmica de
la aeronave, relacionado con la dindmica que tengan las aeronaves vecinas mas proximas.
Mediante estructura de control descentralizada la dindmica del sistema multiagente es me-
nos sensible a los fallos que pueda presentar alguna de las aeronaves, debido a que cada
aeronave realiza el calculo su propia dindmica de control realimentado y no depende de
una unidad central de procesamiento, por lo tanto, de esta forma se tiene una red de co-
municacion distribuida, con el almacenamiento de informacién distribuido a cada agente
o aeronave del sistema multiagente. La ventaja de esta estructura es que, si un agente o
aeronave falla, no afectara el funcionamiento de las demds aeronaves, pues cada aecronave

calcula su control cooperativo de manera independiente.
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3.6 METODOS DE FORMACION PARA EL CONTROL

COOPERATIVO

El objetivo del control cooperativo es tener multiples agentes auténomos en una red de co-
municacidn, ejecutando tareas sincronizadas eficientemente para lograr un objetivo grupal
deseado, y esto se logra solo si los agentes realizan el seguimiento de las trayectorias pre-
definidas y al mismo tiempo mantienen una formacion o patron deseado. Los movimientos
en formacién o coordinados tienen grandes ventajas de modelado matematico y de algo-
ritmos computacionales, con respecto a los movimientos no coordinados. En la actualidad
existen diferentes métodos de control para la Formacion de Sistemas Multiagente, estos
dependen en su mayoria del comportamiento de los agentes vecinos mds proximos, pero
cada método de control tiene diferente objetivo. Los principales métodos de control para

la Formacion de Sistemas Multiagente son descritos a continuacion.

3.6.1 CONTROL BASADO EN EL COMPORTAMIENTO

Este método se basa en el comportamiento en general que se tenga en todo el grupo de
agentes, esto quiere decir que el grupo no tiene un objetivo fijo, lo inico que se busca es
moverse sin chocar entre los agentes del grupo. Matematicamente se puede describir que
la direccidn actualizada de movimiento para cada agente del grupo serd el promedio de los
movimientos actuales realizados por cada agente del grupo. Literalmente se puede decir

que cada agente sigue a la manada o a el grupo.

3.6.2 CONTROL BASADO EN CAMPOS POTENCIALES

Este método tiene origen a partir de la definicion de dos funciones potenciales, las cuales

crean campos que atraen o repelan fuerzas. Estos campos potenciales actdan sobre los
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agentes y de esta forma se produce el comportamiento de navegacion grupal deseada. Un
balance entre fuerzas de atraccion y repulsion produce la formacion de agentes. Las fuer-
zas de atracciOn generan las trayectorias hacia un objetivo en especifico y las de repulsién

evitan que los agentes choquen entre ellos o con obstdculos.

3.6.3 CONTROL DE FORMACION TIPO LIDER SEGUIDOR

En este método existe un agente lider y el resto es un grupo de agentes seguidores, de esta
forma se logra el control de la formacién. Aqui, el agente lider es auténomo, esto quiere
decir que su movimiento no depende de ningtin otro agente, mientras tanto los agentes
seguidores siguen los movimientos realizados por el lider y por algunos agentes vecinos.
Este método de control es de los mas comunes en la literatura debido a sus amplias apli-

caciones.

3.7 ALGORITMO DE CONSENSUS

Un érea del control cooperativo de sistemas multiagente es la sincronizacién con enfoque
de consensus, este es de gran importancia debido a que se puede relacionar con el control
de formacioén, agrupacion, y estimacion distribuida, entre otras cosas. También puede ser
modificado para aplicarlo como una estructura de control centralizada o descentralizada,
de forma similar se puede ajustar para que trabaje con algin método de formacién mencio-
nado anteriormente. Consensus quiere decir que un grupo de agentes alcanza un valor en
comun, esto se logra mediante la interaccion de los agentes de un grupo, especificamente
entre los agentes que son vecinos en una formacién o agrupacién. La sincronizacion con
enfoque de consensus se puede realizar mediante sensores de mapeo bidimensionales o
tridimensionales siendo parte del sistema de control de abordo de las aeronaves o agentes,
o0 ya sea por una red de comunicacion para el intercambio de informacién entre las aerona-

ves. Por las razones mencionadas anteriormente es muy importante plantear el disefio de



CAPITULO 3. GRAFOS Y SISTEMAS MULTIAGENTE 45

algoritmos de sincronizacién con el enfoque de consensus, tanto para dindmicas lineales

y no-lineales de orden superior.

3.7.1 INTRODUCCION AL ALGORITMO DE CONSENSUS

Un grupo de agentes o aeronaves se pueden considerar como un conjunto de nodos que
se comunican entre si para permanecer en una formacion dentro de un grupo, por lo tan-
to, cada agente o aeronave del grupo debe mantener a la igualdad de la velocidad y la
distancia de los demds agentes del grupo. Para conceptualizar esta idea y representar-
la como agentes dindmicos se debe dotar a cada nodo v; del grupo con un vector de
estados z;(t) en el dominio del tiempo. Retomando la teorfa de grafos, se puede repre-
sentar a un grafo con nodos dindmicos como (G;z), donde G es el grafo con N nodos
yx(t) = [21(t), 22 (t),..., 2% (t)]T es el vector de estados del sistema multiagente. La
ecuacion de estado del i-ésimo agente se puede representar mediante la siguiente ecuacion
dindmica

() = f(zi(t), us(t)) (3.4)

3.7.2 CONSENSUS CON DINAMICAS LINEALES DE ORDEN

SUPERIOR

Cuando las dindmicas de los agentes son lineales y de orden superior se deben considerar
sistemas lineales que tenga dindmicas en forma de la segunda ley de Newton tanto en
posicion como en velocidad. Se debe observar que en este tipo de consensus, la matriz A
denota las dindmicas del sistema y a;; denota los pesos de los nodos del grafo G, estos

pesos son los valores que se encuentran en la matriz de adyacencia A.

En el tipo de consensus con dindmicas de orden superior se consideran N sistemas

con caracteristicas idénticas los cuales son comunicados por un grafo G. La dindmica de
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mayor orden para el ¢-€simo agente puede ser representada como

x;i(t) = Az;(t) + Bu;(t) (3.5)

donde z;(t) € R"™ es el vector de estados del i-ésimo agente y u;(t) € R™ es la
entrada de control. La variable de control consensus mas bésica puede ser calculada con
la siguiente retroalimentacion de variables de estados, y es escrita como sigue

wi(t) = K (5(t) — 2i(t)) (3.6)

JEN;

donde ¢ > 0 es un escalar que funciona para acoplar ganancias, o, € R™*" es la
matriz de ganancias del control de retroalimentacion de estados, a;; son los elementos de
la matriz de adyacencia A del grafo G. La dindmica del i-ésimo agente en malla cerrada
es queda expresada como
Fi(t) = Azi(t) + BK Y (;(t) — (1)) (3.7)
JEN;
Aplicando el producto de Kronecker, la dindmica de sistema multiagente en malla

cerrada queda descrita por
(t) = [(In ® A) — (L ® BK)|xz(t) (3.8)

donde z(t) = [T (t), 22 (1), ..., 2% (t)]T € R™N es el vector global de estados del sistema

multiagente , £ es la matriz Laplaciana del grafo G y ® es el producto de Kronecker
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PROTOCOLOS DE FORMACION DE

VUELO

4.1 CONTROL DE LA FORMACION DE VUELO LIDER

SEGUIDOR

En la actualidad, investigadores e ingenieros estdn trabajando en el disefio de algoritmos
de guiado, navegacion y control para vuelo cooperativo de vehiculos aéreos no tripulados-
VANTSs (UAVs de las siglas en inglés “Unmmaned Aerial Vehicles) considerados como
agentes. En efecto, estos algoritmos para los sistemas multiagentes estdn basados en pro-
tocolos distribuidos en el cual cada agente puede tomar decisiones distribuidas en infor-
macion local resultando un movimiento colectivo de todos los agentes en el grupo. Estos
protocolos distribuidos garantizan el consensus del sistema multiagente; es decir, todos

los agentes alcanzan el mismo valor.

Algunas publicaciones sobre el vuelo en formacién pueden mencionarse como: el
desarrollo e implementacion de una plataforma experimental para aplicaciones de vehicu-
los heterogéneos no tripulados es presentado en [30] and [32]. En [11], un modelo de
juegos diferenciales de suma cero fue propuesto para obtener el vuelo en formacion de un

grupo de tres VANTS de tipo ala fija considerados como jugadores, y en [31] una estrate-

47
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gia de control, basada en algoritmos de consensus Lider-Seguidor adaptable, fue diseiiada
para sistemas multiagentes afectados por eventos de red conmutados. En [51] se presenta
una solucién para mantener un vuelo en formacion de un grupo de mini vehiculos aéreos
basado en vectores geométricos los cuales describen la distancia de separacion y el &ngulo
entre los vehiculos aéreos. En [50], se muestran un resumen de ideas tedricas y practicas
que pueden ser usadas para la localizacion distribuida basada en visién y el control de
vuelo en formacién. Una solucién del vuelo en formacién distribuida para un grupo de

robots aéreos en ausencia de un sistema de posicion externo es presentado en [28].

El propésito en esta seccion es la implementacion de un protocolo de formacion de
tipo Lider Seguidor para el control cooperativo de un grupo de VANTS realizando tareas
en movimiento colectivo. El control cooperativo consiste en tener multiples agentes auto-
nomos trabajando de forma coordinada para lograr un comportamiento grupal deseado de
forma eficiente. Para el disefo del protocolo de formacion de tipo Lider Seguidor, utiliza-
remos la técnica de sincronizacion llamada consensus. El protocolo de formacién basado
en la técnica consensus es un drea de estudio en el control cooperativo de los sistemas
multiagentes, y se considera de gran importancia, debido a que su aplicacién se extiende
al control de formacidn, agrupacion, estimacion distribuida, tanto para sistemas lineales
como no lineales. Ademds, puede ser modificado para aplicarse en estructuras de con-
trol centralizadas o descentralizadas; asi como para ser utilizado con diversos métodos de

control en formacidn.

4.1.1 CONTROL DE ORIENTACION Y DE ALTITUD DE LOS N VANTS

En la formulacién del problema de control de orientacion, se considera el vector de la
orientacion deseada 7, tal que 7; = 14, — 1; donde 7; = ( ;. ;. ¥ )T representa el vector
error de orientacion, mientras que 7y, = ( ¢4, fa;> ¥, )T representa el vector de la orien-
tacién deseada de la aeronave. El problema de control consiste rigurosamente en la pro-
puesta de un vector de los momentos de control 7, tal que lim;_,, 7; = 0. Para el control

de orientacion del cuadrirrotor se propone un controlador lineal PID con saturacion fuerte.
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En primera instancia se desea estabilizar el cuadrirrotor con un vector de orientacién ho-
rizontal para realizar el vuelo estacionario, de tal forma 7,,=0. El vector de los momentos
deseados 7,, para el control de orientacion cuadrirrotor esta relacionado con el vector de
la aceleracion angular deseada 7jq,, tal que 7,, = Ji7q,, por lo que se puede argumentar
que el vector de momentos deseados implementa la ley de control de orientacién. Toman-
do en cuenta la definicion establecida en la ecuacion (2.17), el vector los momentos de

actuacion o de control se puede expresar como

Toa, <’fp,¢i¢~>z‘ + ka0 + ki, [ ?Eidt> S,
Tag, = Toq, = <kp79iéi + kd,eiéi + ki,gi f ézdt) Jyyi 4.1)
T, (kpﬂ/)iq;i + Ky i+ ki, [ @dt> Soz,
entonces el vector 7,, = [Te 0> Ta,» T di]T representa la ley de control PID con

saturacion de la orientacién del i-ésimo cuadrirrotor. Donde gi~>z = ¢4, — ¢; representa la
variable de error del 4ngulo alabeo, 91- = 04, — 0, representa la variable de error del dngulo
cabeceo, y U = 1a, — 1; representa la variable de error del 4ngulo de guifiada. Mientras
que ¢g4, , 04, y 14, representan los dngulos deseados de alabeo, cabeceo y guifiada, res-
pectivamente. Por otra parte q@l = gﬁdi — & representa la variable de error de la velocidad
angular de alabeo, 91 = édi — éi representa la variable de error de la velocidad angular
de cabeceo, y 1;1 = ¢di — m representa la variable de error de la velocidad angular de
guifiada. Mientras que gz%di , édi y 1/')di representan las velocidades angulares deseadas de
alabeo, cabeceo y guifiada, respectivamente. La funcidn de saturacién fuerte utilizada para

la implementacidn de algoritmo de control de orientacién se muestra a continuacién

Tr'maz Sl T'r'di 2 T”'maz

sat __ _
Ty, = Sat <7‘r di) = Try.

7

Si T < Try < Tron 4.2)

T”"min Sl Trdi S T”’min

donde r = ¢g4,, 64,, 14, para los controladores de orientacion correspondientes de

los angulos de alabeo, cabeceo y guifiada. Las ecuaciones desarrolladas del control PID
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saturado de actitud se expresan como sigue.

ngg = Sat (kp,@‘ ¢Zl + kd,dn éz + ki,% f é@dt )
T;Z: = Sat ( kipo,0i + Kap0; + Kip, [ Oidt ) (4.3)
Toa = Sat (kp,wﬂ;i + kgt + ki, [ @dt)

Por otra parte, en la propuesta del controlador de altitud es necesario considerar
que el de empuje 77, (alineado con Zp ) no siempre esta en direccion de e, del marco
inercial, entonces la componente de del vector de fuerza inercial deseado £,, asociado al

controlador de altitud, se puede calcular en términos del dngulo ¢; y del dngulo 6; tal que

F,, =mZ = —fr, cos(6;) cos(¢;) + mig (4.4)

Por lo que se propone la dindmica de la fuerza de empuje deseada fr, de los rotores,
con el propdsito de cumplir con el régimen de sustentacidn estacionario o ascendente,
obteniéndose la siguiente expresion

1
dei = m(mig - dei) 4.5)

donde la fuerza de sustentacion deseada F’,, implementa una Ley de Control PID
con saturacion fuerte, con el objetivo de realizar el seguimiento de trayectorias de la va-
riable de altitud z; de la aeronave, tal que el controlador queda expresado de la siguiente

forma

F., = kpZi+ kazZi+ ki, / Zdt (4.6)

donde Z; = z4, — z; representa el error de posicion traslacional, y z,, representa la
consigna de la posicion traslacional, ambas variables en es,. Mientras que éi = Zq, — %i
representa el error de la velocidad de traslacidn, z,, representa el comando o referencia de
la velocidad de traslacion, ambas variables en es. Con el propdsito de mejorar el segui-
miento de las trayectorias de la variable de altitud de la aeronave, se agrega una funcién
de saturacion fuerte en cascada con este Controlador PID de Altitud. La expresion del
Controlador PID de Altitud con la funcién de saturacion fuerte agregada, se muestra a

continuacion
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FZmaﬂC Sl dei Z Fzmax
Fit = Sat (Fd) -4 FE, Si F,  <F, <F,., 4.7)
Zmin Sl dei S Fzmin

Combinando las ecuaciones 4.6, 4.5 y 4.7 se ve méds claramente el Controlador No

Lineal PID con Compensacion de Sustentacion, el cual se expresa de la siguiente forma

v
cos(¢;) cos(6;)

sat __
dei -

[mig — Fj;‘t] (4.8)

Ahora se procede a obtener la funcion del vector de las entradas de control. A partir de la
ecuacion (2.17), es posible obtener las variables de control o variables de consigna de los
actuadores (rotores de la aeronave cuadrirrotor). En consecuencia, debido a lo anterior,
se define un vector /; que agrupa el empuje total y los momentos aplicados al centro de
gravedad de la aeronave, tal que I; = (fra,> T6q,> 04, Tva, )T obteniéndose mediante la

siguiente expresién matricial compacta
I = CaU; 4.9)

que de forma desarrollada se expresa como

b Ty, Cry Ty Ty Cry Ud,
T¢di _ 0 diCTi 0 _diCTi Ud2, (4 10)
Toq, —d,; Cr; 0 d; CT; 0 U3,

L T, ] i €Q; —CQi  CQi —CQ; 1L Uda, ]

donde Cy, representa la matriz de los coeficientes aerodindmicos de la aeronave, mientras
que el vector U; = ((a,» taz;s vas;» was, )1 = (w3, why,, wly, w3, )7 representa las variables
de las entradas de control que generan los actuadores o rotores de la aeronave, y que
dependen de las velocidades cuadréticas y los coeficientes aerodindmicos de las hélices.

Mientras que, la expresion inversa de la ecuacion 4.9
Uy =C,'I; 4.11)

nos permite obtener el vector de las variables deseadas de control, que corresponden a
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cada uno de los rotores. A continuacién de muestra tal expresion matricial desarrollada

1 —1 1

udli derd 0 2crd %) dei
1 1 —1

Ud2; 1 2 0 7 Téa,

i _ crd crd cQ i (412)

1 1 1

Uds; depd 0 2crd  4cg ngi
1 —1 —1

| Ud4; | | Tord 3epa I | L Ta |

Obteniéndose de esta forma las leyes de control deseadas para cada uno de los rotores de
la aeronave y agregando una saturacion fuerte para definir los limites de operacién de la
velocidad de rotacion minima y maxima de los rotores. A continuacién de muestran las

leyes de control deseadas asociadas para cada uno de los rotores de la aeronave.

U, = Sat(ugy,) = Sat | —+ — 57—t — —~
c1; ( dlz) 4CTi 2CTidi 4CQi
je_gt T;at Tsat
_ — di Y4 _Tdi
uCZi - Sat(Uin) - Sat der. 2cr.d; + 4CQ,
k2 1 k2

sat Tsat Tsat (4.13)
e, = Sit(uy) = Sat (e 1 T
€3 d3; der, T 2er,d; | 4cq,
sat sat sat
Ty, Téq. g,
uC4i - Sa’t(ud4i) - Sat 4CTZ. + QCTYZdi + 4CQZ.
1 1 1

La funcién de saturacion fuerte utilizada para implementar el control de cada uno de los

rotores de la aeronave se muestra a continuacion

Umaz S Ugy, Z Umaz
Ue,, = Sat(udﬁ') = Udr, S1 Upin < Udr; < Umaz (4.14)

Umin S1 Ugp, S Umin

parar = 1,2, 3, 4., donde u,,,, representa la maxima velocidad cuadratica de los rotores,

Y Umin 1a velocidad cuadritica minima de los rotores.

4.1.2 CONTROL DE NAVEGACION DE LOS N VANTS

En el control de vuelo del cuadrirrotor se integra el control de orientacidn, de tal forma que
las consignas deseadas del vector de orientacidn 74, se calculan a partir del controlador de

la posicion traslacional en plano X — Y (control de navegacion), y utilizando la matriz de
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rotacién de referencia R;(v);) € SO(2). Para obtener las fuerzas deseadas del controlador
de posicién traslacional en el plano X — Y se propone el un controlador de tipo PID
expresado por

Fy, Ky x,2 + Kax, i + Ki x, [ dt

— (4.15)
E

va, Ky i + Kayiti + Ky, [ Gadt

donde z; = x4, —x; € Y; = Y4, — Y, representan las posiciones de error en ey, y ey, mientras
que x4, € g4, representan las posiciones deseadas en e;, y es,, respectivamente. Por otra
parte ii = T4, — T; and y] = yq, — Y; representan los errores de velocidad de traslacion en
e1, y ez,, mientras &4, € vq, representan las velocidades de traslacion deseadas en ey, y ea,,
respectivamente. Para mejorar el rendimiento del controlador de navegacidon se agrega una
funcién de saturacion fuerte, la cual se conecta a la salida del Controlador Saturado PID
de Traslacion, de esta manera obtenemos la implementacion del algoritmo completo del
controlador de navegacion. La expresion utilizada para la funcién de saturacion se indica

a continuacion.

FTTVL(L:L’ Sl FTdZ. Z Frmu(x
Ff;:t = Sat (Fd> = E, Si F,. <FE, <F,, (4.16)
Tmin Si F”‘d‘ S Frmin

donde r = x, y. para los correspondientes controladores de traslacion en los ejes e;, y e,
del marco inercial. Las ecuaciones desarrolladas por el controlador de navegacion en el

plano X — Y se expresan de la siguiente manera.

Fgfff = Sat (K, x,d; + Kax,@i + K x, [ %:dt )

. 4.17)
Fpt = Sat (Kpyifi + Kayifi + Kiy, [ §udt)

El Controlador PID de Navegacion propuesto se conecta en cascada a través de la matriz
de rotacién R;(¢;) € SO(2), con el propdsito de generar los dngulos de referencia de-
seados 0,4, and ¢4, del controlador de orientacion, de tal manera que se obtiene la siguiente
conexion entre los controladores de orientacion y traslacion.

: Sy —C Fsat
Pa | _ | Sv G 2q, @.18)

t
Qdi C¢ Sw F yS(Z
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donde
Ry =| " (4.19)
—Cy Sy
La ecuacién 4.18 representa la propuesta del controlador de navegacién de la aeronave
para rastrear o seguir trayectorias el plano bidimensional definido por los ejes X — Y.
Logrando de esta forma el control de navegacién del i-€simo cuadrirrotor en el plano

X-Y.

4.1.3 PROTOCOLO DE FORMACION CONSENSUS LIDER SEGUIDOR

El objetivo del control cooperativo es tener multiples agentes auténomos trabajando efi-
cientemente para lograr un comportamiento grupal deseado, y esto se logra solo si los
agentes mantienen su trayectoria preplaneada y a la vez mantienen la formacién dada por
un patrén prefijado o deseado. Los movimientos coordinados de una formacion de agentes
presentan grandes ventajas tanto de eficiencia computacional como de disefio de algorit-
mos matematicos, todo esto con respecto a los movimientos no coordinados de un grupo

de agentes.

En este método existe un agente Lider y el resto es un grupo de agentes seguidores.
En este caso, el agente Lider es auténomo, esto quiere decir que su desplazamiento no
depende de otro agente, mientras que los agentes seguidores persiguen o tratan de imitar
los desplazamientos del agente Lider. El método de formacion elegido para este trabajo es
de tipo Lider Seguidor, ya que se pretende que un grupo de agentes seguidores reproduzca

el comportamiento generado por un agente Lider, que en este caso serd un Lider Virtual.

4.1.3.1 ALGORITMO DE CONSENSUS

El algoritmo consensus esta clasificado como una parte del drea del control cooperativo

en sistemas multiagente; es de gran importancia debido a que se puede utilizar con el
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control de formacién de un grupo de agentes. En este trabajo, el concepto de consensus
se puede interpretar como un grupo de agentes que alcanzan un valor comun, donde cada
agente del grupo interactda con sus agentes vecinos mas cercanos, ya sea por sensado o
por una red de telecomunicacién. El algoritmo consensus puede ser aplicado a dindmicas
de primer orden, segundo orden y orden superior. En este caso la dindmica de cada agente
es expresada en la forma de la segunda ley de Newton, por lo que se puede considerar la
ecuacion de estado de un sistema de orden superior para modelar las dindmicas idénticas

de los nodos del sistema multiagente.

En este trabajo, se considera el problema de seguimiento cooperativo de sistemas

multiagente con N seguidores de dindmica idéntica y un agente Lider Virtual.

Suposicion 1. El grafo G es de tipo arbol ramificado (“Spanning Tree”) y el nodo raiz
es el agente Lider; es decir, que existen caminos dirigidos del agente Lider a cada agente

Seguidor.

La dindmica del i-ésimo agente Seguidor es descrita por
G(t) = AG(t) + Bu(t) (4.20)
donde (; € R'™" es el vector de estado, u; € R'™™ es la entrada de control, e i =

1,2,..., N es el nimero de agente Seguidor.

La dindmica del agente Lider se asigna con el nodo cero, y es expresada como

Go(t) = A(t) 4.21)

donde ¢, € R es el vector de estados. El agente Lider es un sistema autonomo, el cual
no es afectado por ningun agente Seguidor, de esta forma el agente Lider genera de forma

individual sus propios movimientos o trayectorias.
Suposicion 2. El par A, B son matrices constantes con dimensiones compatibles.

El objetivo del seguimiento cooperativo es disefiar controladores de forma local

distribuida para todos los agentes seguidores.

Jim (G() = G() =0, Vie N (4.22)
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Los estados de los agentes sincronizan con el estado del agente Lider.

4.1.3.2 PROTOCOLO DE FORMACION CONSENSUS

Se define el error de seguimiento del agente ¢+ como

i =Y ai((G —hi) = (G = 1y)) + gi((Gi = i) — Go) (4.23)
jeN
donde a;; representa el (1, 7)-ésimo coeficiente de la matriz de adyacencia, g; es el vector

que indica las conexiones entre el agente Lider y los agentes seguidores.

Para el seguimiento cooperativo se tiene la siguiente ley de control

donde K € R™*", es la matriz de ganancias de realimentacion, y h; es el vector cons-
tante de la formacion deseada. El sistema multiagente en lazo cerrado puede ser descrito
mediante la siguiente expresion
Gt) = AG(t) + BK Y aii((G—hi) = (G —h) + (G — he) —Go) (429
JEN
Aplicando el producto de Kronecker, la dindmica global de sistema multiagente en

lazo cerrado queda descrita por
(t)=[Iy®A—(L+G)®BK]((t)+ [(L +G) ® BK|((t) (4.26)

donde {y = [(o, Co, Co, --- » Co]T € R™ representa el vector de estados del agente
lider, Iy € R™ es la matriz identidad, G = diag(g1, g2, .. ,gn) € R™W*™ esun
matriz de forma diagonal que describe las conexiones entre la aeronave o agente lider y

las aeronaves o agentes seguidores.

Por lo tanto, la dindmica global del sistema multiagente en lazo cerrado, puede ex-

presarse de la siguiente forma

((t) = Ac((t) + Bedo(t) (4.27)
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donde Ac = [Iy ® A — (L + G) ® BK] € R"*"N representa la matriz principal y
Be = [(L+ G) ® BK] € R"™W*nN representa la matriz de entrada, ambas de la dindmica

global del sistema multiagente en lazo cerrado.

Para definir la estabilidad de la dindmica global del sistema multiagente en lazo
cerrado, se debe de considerar la aplicacién de un grafo de comunicacién de tipo arbol
ramificado, donde el nodo del agente lider debe ser la raiz del grafo de arbol ramificado,

por lo que entonces la matriz L + G serd no singular y definida positiva.

Para exponer de forma més clara la propiedad de estabilidad de la matriz A¢ de
la dindmica global del sistema lineal, se utilizard la transformacién de la forma candénica
de los bloques diagonales o forma candnica de Jordan de una matriz. Esta forma can6-
nica expresa los valores propios o autovalores de una matriz, por medio de su diagonal

principal. Esta transformacion se expresa a continuacion
J=MYL+GM (4.28)

donde M € R*VxnN representa una matriz de transformacién no singular, de tal forma

que se obtiene la siguiente matriz de similaridad o matriz similar.

(M ®In)TAc(M @ Iy)

(M@ Iy)" "Iy © AM @ Iy) — (M & Iy) (L +G)® BK|(M & Iy)

Ac = [(MNM)® (INAly)] — [M~Y(L+ G)M ® IyBKIy] (4.29)
(In® A) — [(M~Y(L + G)M) ® BK]

(In® A) — [J ® BK]

Observando que la matriz A presenta la siguiente forma diagonal

[ (A— \BK) 0 - 0 ]
) 0 (A= \BEK) ... 0
Ao = | | | _ (4.30)
0 0 ... (A= AyBK)

Sea \; el vector que contiene los valores propios de la matriz (L + G), que pueden ser

iguales o distintos. Entonces el sistema multiagente en lazo cerrado serd asintéticamente



CAPITULO 4. PROTOCOLOS DE FORMACION DE VUELO 58

estable, si y solo si todos los valores propios contenidos por \; = [Ay,, Aa., ..., A\.]T € R”
son estrictamente positivos para cada subsistema dindmico que representa un agente del

grupo (Véase la ecuacion 4.31)
(A— \BK)>0, para i=1,..., N. (4.31)

es decir, si la matriz A—\; BK es definida positiva, entonces los valores propios agrupados
en los vectores (A1, Ag,..., Ay) < 0, serdn todos negativos, por lo tanto cada subsistema

dindmico representado por un agente serd asintoticamente estable.

4.1.4 GRAFO DEL PROTOCOLO

Como se mencioné anteriormente, se considera al Lider de la formaciéon como una agente
virtual, esto quiere decir que solo se tiene acceso a su vector de estados, y los agentes se-
guidores serdn cuatro vehiculos aéreos de tipo cuadrirrotor. Para realizar la simulacién del
algoritmo de formacién consensus, se utiliza el modelo no lineal del cuadrirrotor mencio-
nado anteriormente. La topologia del grafo que se considera para la comunicacion entre
los agentes del grupo es de tipo arbol ramificado, donde el agente Lider es la rama prin-
cipal, como se indica en la suposicion 1. En Fig. 4.1 se muestra el diagrama ilustrativo
con la topologia de comunicacién utilizada para implementar el algoritmo de formacién

consensus lineal.

@ Agente Lider Virtual

/Agente seguidor 1\
Agente seguidor 2 l Agente seguidor 3

<E5

Agente seguidor 4

Figura 4.1: Grafo ramificado dirigido con 4 VANTs.
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4.2 PROTOCOLO DE FORMACION CONSENSUS

DISTRIBUIDO

4.2.1 ECUACIONES DE MOVIMIENTO PARA N VANTS

Considerando las ecuaciones de movimiento para un grupo de cuadrirrotores N represen-
tados como agentes, se define el marco inercial fijo en tierra como Z;={xz,, yz,, 27, }, y el
marco del cuerpo fijado o unido al centro de gravedad del vehiculo como B;={zz,, ys,, 25, },
y un marco de viento considerado durante el vuelo hacia adelante como W,={xw,, yw,, 2w, }

parai = {1,..., N}, [49], [2]. Véase la Figura 4.2.

= Marco inercial —

® Marco del cuerpo
*  Marco aerodinamico ==
= Marco de guiado Xy 4

Figura 4.2: Marcos del VANT cuadrirrotor.

Tal como se menciond anteriormente la formulacién de Newton-Euler es utilizada

para obtener el modelo dindmico para los N vehiculos aéreos

& =V (4.32)
miVi = Ri(=Tres) +mges + D, (4.33)
R, = R (4.34)
Jifdi = =84 X Jif% + 7o, + Dy, g (4.35)

T

donde & = (z;,v;,2)" € R3 representa las coordenadas de posicion relativas al mar-
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co inercial y n; = (¢, 0;,9;)" € R? describe las coordenadas de rotacién para el i-
ésimo UAV. La orientacion de cada UAV estd dada por una matriz de rotacién ortogonal
R; € SO(3) : B, — Z; que puede ser parametrizada por los angulos de Euler ¢;, 0;
y 1; representando el alabeo, cabeceo y guifiada o guiado, respectivamente. Esta matriz
representa la orientacion del i-ésimo vehiculo desde el marco del cuerpo hasta el marco

inercial, [45].

De igual forma, (2; = (p;, ¢;, ri)T € IR3 representa el vector de la velocidad angular
en B;, V; = (&4, yi, Zi)T € R3 representa el vector de la velocidad de traslacién en Z;, y
Ta, € R3 representa el vector de los momentos aerodindmicos producidos por los actua-
dores o rotores que actiian sobre el centro de masa del i-ésimo vehiculo aéreo. eq,es, y
e son los vectores de la base candnica de R?, m; € R denota la masa del i-ésimo UAYV,
J; € R**3 contiene los momentos de inercia del i-ésimo UAV. D¢, y D, son perturbacio-
nes acotadas, posiblemente variables en el tiempo y dependientes del estado, [45]. 0 es

la matriz antisimétrica asociada con el producto cruz (i.e. ab = a x b Va,b € R3), [45].

El vector del empuje total 77, de la aeronave y los momentos 7,, aplicados en el cen-
tro de masa de la aeronave, son generados por los cuatro rotores de los N cuadrirrotores,

y se describen a continuacion

0 Tos di(f2, — f4,)
TT»L' = 0 7Tai = Tgi = di(f3z - flz)
T; = Zi:l Jr un Q1; — Q2 + Q3, — Qy,

La variable escalar que representa el empuje total se define como 7; = Zi:l fx, donde
fi = paAaq,wir’Cr, es la fuerza de sustentacion o la fuerza de empuje de la hélice para
k=1,2,3,4, p, es ladensidad del aire, A4, denota el drea del disco de la hélice, w;, denota
la velocidad angular del rotor, 7 es el radio del disco formado por la hélice del rotor, y
Cr, es el coeficiente del empuje, para todos los pardmetros mencionados k& = 1,2, 3, 4.
El pardmetro d denota la distancia desde el centro de masa de la aeronave hasta el eje del
rotor, La variable Q) = p, A4, wiriCg, es el momento de aerodindmico de arrastre para
los rotores con cg, que denota el coeficiente de momento reactivo de arrastre producido

por la hélice del rotor para k = 1, 2, 3, 4, ver [45].
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2

Tk, Ko Ko Ko Ko Wi
s —drg dry —drg dkg w3
7o, —dry —dro dry  dkg w3
2

Ty, —K1 K1 K1 —K1 Wy

2 3
donde ko = pyAg,Ticr, Y K1 = PaAa,TiCQ,-

Figura 4.3: Esquema de la aeronave cuadrirrotor en el vuelo de avance.

Durante la régimen de vuelo estacionario de la aeronave, el principal propdsito de
los rotores es proporcionar una fuerza de sustentacion vertical en oposicion al peso de
la aeronave cuadrirrotor; sin embargo, durante el vuelo hacia adelante o de avance, los
rotores también deben proporcionar una fuerza propulsora P, para superar la resistencia al
avance del vehiculo con k = 1, 2, 3, 4, véase la Figura 4.3. Debido al marco de referencia
de la aeronave (marco del cuerpo), las fuerzas de resistencia aerodindmicas se presentan

en el vuelo hacia adelante en un entorno espacial tridimensional, ver [19].

4.2.1.1 FUERZA DE PERTURBACION AERODINAMICA

Las fuerzas aerodindmicas producidas durante el vuelo se describen como

D= | dy | =R Y, 30
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con la matriz de rotaciéon W; : B; — A; que transforma una fuerza del marco del cuerpo

al marco del viento, que se describe como

Ca;C3; S8 Sa;CB

Wi= | —cas8 5 —SaSs (4.37)

— S, 0 Ca,

donde «; es el dngulo de ataque y 3; son el dngulo de deslizamiento lateral de la N-ésima

aeronave o agente. L,, Y, ,y D, son las fuerzas aerodindmicas: sustentacion, fuerza

lateral y arrastre, respectivamente, [19], [23], [45].

4.2.1.2 MOMENTOS GIROSCOPICOS Y AERODINAMICOS COMO

PERTURBACIONES

Los momentos que actian en el vehiculo aéreo a partir de perturbaciones aerodindmicas

se definen de la siguiente manera

m;

D, =1 d =d +d

n2; — YMgyro;

d773i

(4.38)

Naero;

Momento giroscopico. El momento del giroscopio generado por la rotacion de la aeronave
sobre su centro su masa, y que es producido por la actuacién de los cuatro rotores se
describe como

(=DM, 1920 % eswy,)] (4.39)

4
dngyroi
k=1
donde [Tki es el momento de inercia del rotor k y wy, denota la velocidad angular

del rotor k, con k=1, 2, 3, 4.

Momentos aerodindmicos. Los momentos aerodindmicos generados durante el vue-

lo de la aeronave se escriben como

d = M, (4.40)

Naero,
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donde L;, M; y N; son los momentos aerodindmicos de alabeo, cabeceo y guiado respec-

tivamente, [23], [49], [19], [26], [54].

Comentario 1. Como la rotacion de las cuatro hélices en el cuadrirotor es equilibrada, el
momento giroscopico (4.39) esencialmente serd cero. El tinico caso en el que los momen-
tos giroscopicos no serdn cero, es si hay una diferencia significativa en las revoluciones

por minuto (RPM) de los cuatro rotores.

Comentario 2. El escenario de una formacion de vuelo involucra N cuadrirrotores que
operan en una posicion y orientacion determinadas. El régimen del anillo de vortice y el
viento cruzado lateral puede causar cambios extremos no deseados en la posicion y la
orientacion del cuadrirrotor vecino. En este trabajo, los efectos aerodindmicos se consi-

deran como perturbaciones externas.

4.2.2 NAVEGACION DE N AGENTES

La navegacion del agente de tipo cuadrirrotor se basa en un control de seguimiento geo-
métrico en SF(3) (grupo euclidiano especial), el cual es un control de modo deslizante
de segundo orden conocido con el nombre de control Super Twisting. Este algoritmo nos
permite obtener una convergencia asintética del seguimiento de la trayectoria, incluso en
presencia de perturbaciones. Entonces el modelo de la aeronave descrito por las ecuacio-

nes (4.32)-(4.35) pueden reescribirse como

& = Vi (4.41)
Vi = wuy, +dg (4.42)
R, = R (4.43)
Q = ug, +dg, (4.44)

donde u,, € R?y u,, € R? son entradas de control virtual para la dindmica de posicién
y orientacion. d¢, = Dy, y dr, = —2; x J;§2; + D,,. Entonces, estas entradas se pueden
escribir como

miuy, = miges — (Rie3)Tr, (4.45)
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Ta; = Jillg, (4.46)

Definicién 1. Un marco de orientacion G;={f,,,by,, ny, } es un marco de referencia que
consiste en el vector directo de control fy,, el vector binormal de control by, y el vector
normal de control ng, para it = 1,..., N. Este marco considera la terminologia de los

nombres de los tres vectores unitarios en el marco de referencia para una curva en R>.
Los tres vectores se definen de la siguiente manera

= El vector normal de control n,, se define como una funcién de los errores de posi-

cién y velocidad.
€3 + Up,
ng, = _9es T Up, (4.47)
lges + |
= El vector directo de control f, se define como un vector unitario en el plano
&d

(ng,:ta,), y es ortogonal a ny,, tal que ng, - t4, > 0 con ¢4, = 7z Entonces
Ng. X €1,
fo = i —t (4.48)
“ Tlng, < e
= El vector binormal de control b, se define como
bgz‘ = _(fgi x ngi) (4.49)

Definicion 2. Una matriz de rotacion deseada R,;, € SO(3) se define como Ry, =
[fse bgi myg,) correspondiente al marco de referencia o marco de guiado donde f, =

Rg,e1, by, = Rg,ea y ng, = Ry,es.

4.2.2.1 CONTROL DE LA DINAMICA DE POSICION

Para el disefio de control de la dindmica de posicidn, se consideran las ecuaciones (4.78) y
(4.79) y se propone un segundo control de modo deslizante. En efecto, la relacion entre la

entrada de control virtual u,,, el empuje 77, y el vector normal n; = R;e3 se define como

miu,, = miges — n; 1, (4.50)
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a partir de (4.39), T, y n; resulta que

T, = mglges + uyp,
’ ‘ 4.51
n, = _gestup; ( > )
v llges+up, ||

Ahora, se propone un controlador Super Twisting (ST) w,, para la dindmica traslacional
(&, V;) con el propésito alcanzar una convergencia asintética del seguimiento de trayecto-

rias. Para el problema de seguimiento, el error de seguimiento se define como

Ce. = . — 5
fl ?dz 5 (4.52)

éﬁz‘ = gdi - fz

Entonces, la variable deslizante se define como
Op; = éfi + kpeéz‘ (4.53)

Por lo tanto, el vector normal de control n,(e;, é;) se propone en funcién de los
errores de posicion y velocidad. En este caso, el problema de navegacion esté relacionado
con el problema de seguimiento con (&4,,&4,,&4,) = (&,0,0). Entonces, n, (¢;, ¢;) se
define como

ges + Uy, (0p,)

(ei,é1) = 4.54
m (€06 = e T )] @.54)

Para lograr el seguimiento asint6tico, el controlador de guiado debe garantizar que

el vector normal n; = R;e; rastrea asint6ticamente el vector normal de control n, (e;, €;).

Tomando la variable deslizante, resulta

Op; = éfi + kpeéz‘ (4.55)
diferenciando
dpi = éﬁz‘ + kpz‘é&
= é.dl + kpiédz' - kpzfl - dfi — Up, (456)

= Pp; (tdi7 Opi) — Up,

Suponiendo que |py, (ta;, 0p;)| < H,, el siguiente controlador se describe como

|NOp, 1/28 n(o,. )+ w,,
7 pi g ( pz) Di (1'57)
wpi : Pi SgIl(C pi)

u,, = Cp



CAPITULO 4. PROTOCOLOS DE FORMACION DE VUELO 66

con C,, and B,, definidas como matrices diagonales positivas definidas cuyos elementos
se definen como ¢, , = 1~5\/H_m y by, = 1.1 H,, donde H,, es una ganancia positiva y
v =1,2,3.sgn(X) = (sgn(x;),sgn(xs),sgn(z3))" es la funcién de signo. Por lo tanto,
el controlador y la dindmica o, se convierten

|1/2

é—pz‘ = Pp; (tdiv in) - Cpi Op; Sgn(in) — Wy,

(4.58)
Wy, = Bysgn(oy,)

Teorema 1. Considere la dindmica traslacional (4.69)-(4.70) y el controlador junto con
la dindmica o, (4.58). Luego, el controlador Super Twisting garantiza una convergencia
asintotica del seguimiento de salida y la convergencia de la variable deslizante en tiempo

finito de manera que

& — &g, & = Eg, = 0p, = 0 (4.59)

Véase el Apéndice B para mds detalles sobre el andlisis de estabilidad.

4.2.2.2 CONTROL DE LA DINAMICA DE ORIENTACION

Para proponer el controlador de la dindmica de orientacién, la matriz de rotacién deseada
se define como Ry, = [f, by mn,,] correspondiente al marco de guiado o marco de
referencia. Luego, la velocidad angular deseada en el marco de referencia se define como
Qdi = R;i Rdi. Basado en la operacién del grupo SO(3), la orientacién y los errores de
velocidad angular se definen como R, = RiR}i y (2., = (2; — £2;, Por lo tanto, la funcién

de error en el grupo de rotacion se escribe como
1
T(R;R;,) = §tr(l — R;R;) (4.60)

donde Y'(R;Rg4,) es una medida de distancia entre dos SO(3) matrices R; y R;,. Tenga en
cuenta que 7' (R;R;,) = 0 & R; = R,,. Ademas, la siguiente expresion resulta

d
ET(RZR;) = Skew(Ry R;)" (£2; — £24,) (4.61)

donde Skew(A;)= 3(A; — A) y el operador (-) es el inverso del operador (-)" (para la

definicion de seguimiento asintético con multiples agentes, véase la referencia [7]. En el
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control de la orientacion del UAV, ep, = Skew(R; R;)" y eq, = (2., se tienen en cuenta.

Entonces, la variable deslizante se define como
Oa; = €0, + Ka,€R, (4.62)

Suponiendo que existan algunas perturbaciones debido a los efectos aerodinamicos y los

momentos giroscopicos |pr, (t4,, 04;)| < H,,, entonces el siguiente control estd dado por

Ug, = Culog|Y?sgn(og,) + w,,
L= Culou [ sen(on) +u, .
W, = DBa,sgn(og,)

7

donde C,, y B,, son matrices diagonales definidas positivas cuyos elementos se definen
como ¢,, , = 1.5y/Hq; y ba,,, = 1.1 H,, donde H,, es una ganancia positivay v = 1,2, 3.

Por lo tanto, el controlador y la dinamica o,, se convierten.

Op. = (ta,04) — Cu.|oa.|?sgn(o,,) — w,,
1 pR'L( d'L ) 74’ Z‘ g ( Z) T (4'64)

W, = DByg,sgn(oy,)

4.2.3 PROTOCOLO GESTOR DE CONSENSUS DISTRIBUIDO

El protocolo de formacion de Consensus distribuido del sistema multiagente permite que
un agente tome decisiones distribuidas sobre la informacién local, lo que resulta en un
movimiento colectivo de todos los agentes del grupo. Considerando el movimiento en el
plano X — Y y el dngulo de guifiada ) de un sistema multiagente, la dindmica del agente

1-ésimo puede describirse como

(; = A+ Bu, (4.65)
G = Cg (4.66)
donde ¢; € R'*? es el vector de estado del agente 7, u., € R*™ es el vector de las entradas

de control correspondientes, ¢; € R es el vector de las salidas medidas del agente,y A,

By C' son matrices constantes con dimensiones compatibles.
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Definicion 3. Se dice que un sistema multiagente logra el Consensus si para cada agente
i ={1,..., N} existe una entrada de control de retroalimentacion local del estado u., tal

que el sistema de malla cerrada satisfaga

T [(G(6) = hi(®) = GO) = 0 @67
para cualquier condicion inicial (;(0), coni=1,..., N, donde h;(t) € R'™*™ representa

un vector de formacion |hx,, hy,, hy,|" para cada agente, asociado con una posicién en

el eje X, y una posicion en el eje Y, y el dngulo de guiiada o rumbo 1);, respectivamente.

Para el sistema el sistema multiagente, se considera una funcién diferenciable con-

tinua por partes h;(t), y luego el siguiente protocolo de Consensus se describe como
ue,(t) = KG(t) + KoGi(t) + Ky Y ay (G(t) = G(t)) + ha(t) (4.68)

JEN;

donde N; representa el conjunto vecino del i-ésimo agente coni = 1, 2,..., N, (;(t) =
[2(t), (1), y(t), y(t)]T es el vector de estado del i-ésimo vehiculo aéreo, (;(t) = ¢;(t) —
hi(t) define el vector de error de salida i-ésimo, (;(t) = (;(t) — h;(t) es el vector de
error de salida vecino j-ésimo, K, = [k, k,q] es el vector de ganancia correspondiente al
término que garantiza (; — h;, mientras que K = [ky, k4] es el el vector de ganancia
correspondiente al término que garantiza que ¢; and Q:j alcancen el Consensus. El vector
de ganancia K = [k, k4] y el término de compensacion f; (t) se pueden usar para expandir
el conjunto de formacién de estado factible h(t) [57], [12]. Es posible asignar K, K,y
h,(t) igual a cero, de modo que el protocolo de formacién use solo la informacion relativa
de los vecinos [20], [21], [40], [41], [42]. La Figura 4.4 muestra la topologia utilizada en
el algoritmo de Consensus propuesto y representa un grafo dirigido fuerte y equilibrado

para los NV agentes.

Definicion 4. Para el problema de Consensus, se propone un protocolo de control distri-
buido para conducir todos los estados de los agentes a los mismos valores x; = x;, V1, j.

Este valor se conoce como un valor de Consensus [20].
Definicion 5. Para el protocolo de control distribuido, se dice que es un protocolo con
topologia G si u., = k;(z;,x;|j € N;), es decir, cada nodo puede obtener informacion

sobre el estado solo de si mismo y sus vecinos cercanos pertenecientes en N;, [20].
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OaON®

Figura 4.4: Grafo dirigido, balanceado y fuertemente conectado para [V agentes.

Contrariamente a la planificacion de trayectorias, el algoritmo de Consensus distri-
buido propuesto implica evitar colisiones, igualar la velocidad y centrar la formacién del
agrupamiento. De hecho, la red de comunicacién entre las aeronaves de tipo cuadrirro-
tor utiliza un enfoque descentralizado para mantener la formacién de vuelo. En la Figura
4.5, se muestra el esquema de un protocolo de coordinacién simple para el sistema de
multiagente propuesto. El objetivo es que el gestor de Consensus aplique algoritmos de
Consensus distribuidos para que el grupo de agentes alcance a un Consensus. En este pro-
tocolo, cada vehiculo aéreo ejecuta una ley de control local con el propoésito de lograr un
objetivo en el tiempo y en la ubicacién, con base en el resultado del gestor de Consensus,

[41].

Gestor de consensus

Algoritmo Local Algoritmo Local
de Navegacion v de Navegacién

Figura 4.5: Gestor de Consensus para N agentes.

Comentario 3. El protocolo de Consensus (4.68) permite que las N aeronaves cuadrirro-
tor o agentes del sistema multiagente, mantengan la formacion geométrica preestablecida
incluso en presencia de perturbaciones (rdfaga de viento). Este algoritmo realiza las tres
reglas, como la evasion de colisiones, el acoplamiento de la velocidad y el centrado de la

parvada (centrado de la posicion de la formacion geométrica de vuelo).
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4.3 PROTOCOLO DE FORMACION CONSENSUS CON

CONTROL DIFUSO SECTORIAL

El estudio del vuelo en formacion para multiples VANTS (sistema multiagente de
VANTS) se ha extendido en los dltimos afios debido a sus aplicaciones civiles y milita-
res. Estas aplicaciones incluyen mapeo, agricultura de precisién, monitoreo ambiental y
busqueda y rescate. En efecto, algunas aplicaciones requieren vuelos robustos donde se
utilizan dos 0 mas VANTSs para ejecutar tareas grupales. Algunos trabajos de investigacion
han utilizado el vuelo de formacién como una forma de mejorar el rendimiento de las ae-
ronaves en sus misiones no tripuladas, obteniendo beneficios como la reduccién de tiempo
de la tarea, la ampliacién de la cobertura en aplicaciones iterativas e incluso reducciones
en la resistencia aerodindmica inducida de las aeronaves, permitiendo el mdximo soporte
y alcance de las aeronaves en la formacién de vuelo [27], [47]. En esta seccion, se aborda
una estrategia basada en el Consensus difuso para el vuelo de formacién de un grupo de

VANTS.

En la referencia [15], los autores presentan las reglas cldsicas de Reynolds basa-
das en un controlador 16gico difuso; especificamente, con el componente de separacion,
que se considera una funcién similar a un gradiente para estabilizar la formacién gene-
ral con entradas de control de magnitud restringida, y para representar la componente de
separacion utilizan un campo vectorial repulsivo. En la referencia [53], se presenta una si-
mulacion de un modelo dindmico de segundo orden para un sistema de multiples agentes.
El comportamiento de la formacidn parvada o enjambre se logra combinando el algoritmo
de Consensus de velocidad, basado en la teoria de control ptimo, mds un controlador
16gico difuso, que se construye como una funcién de un campo vectorial de atraccién y
repulsién. Todo el Consensus se logra mediante el uso de una comunicacion de topolo-
gia de red, con grafos dirigidos, para todos los agentes del enjambre. De forma similar,
los autores de la referencia [10] trabajaron en un protocolo de formacién de primer or-

den con una configuracion Lider Seguidor. En este trabajo se aborda una conectividad
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distribuida localmente del sistema de multiples agentes, incluyendo la funcionalidad de
evasion de colisiones entre agentes. La problemadtica de evasion de colision se resolvid
utilizando un controlador de separacién de distancia de tipo difuso y un controlador de
formacion de tipo difuso-neuronal, con la capacidad de aprendizaje en linea, aplicando el
método de gradiente descendente. Se muestran resultados de la simulacién que proporcio-
nan respuestas mejoradas en comparacion con el protocolo de formacion de Consensus
convencional, y también con respecto a los algoritmos de evasion de colisiones basados

en campos vectoriales potenciales.

En la referencia [1] se estudian protocolos de vuelo geométricos. En este trabajo, se
utiliza una configuracion de Lider Seguidor para un grupo de cuadrirrotores. Para lograr
la formacién deseada en el plano X — Y, se utiliza un controlador 16gico difuso como
protocolo de coordinacién. El principal desarrollo de esta investigacion es el ajuste en
linea de los pardmetros del controlador, esto mediante la aplicacién de un algoritmo ge-
nético. La efectividad de la aplicacion solo se presenta en simulaciones. En la referencia
[4] se estudian sistemas multiagentes con modelos dindmicos no lineales. En este trabajo
se utiliza una estructura de control difuso adaptable que describe el control de formacién
de agentes representados por modelos no lineales mediante el uso de errores de posicion
traslacional en una funcién de potencial artificial. El controlador adaptable se disefa uti-
lizando un esquema de control difuso y el concepto de control éptimo robusto H,. Los
resultados de las simulaciones se utilizaron para probar el desempefio de formacion. En
la referencia [25] se propone un controlador de 16gico difuso para el vuelo en formacion
de un grupo de aeronaves, el algoritmo propuesto aborda el control de la orientacién y la
coordinacién de la navegacién de un grupo de cuadrotors. El controlador de orientacion se
basa en la metodologia difusa de inferencia Takagi-Sugeno, mientras que la coordinacién
de la navegacién entre vehiculos aéreos se realiza mediante un enfoque geométrico de
cuasi-cuadricula espacial. Se presentan simulaciones numéricas para validar el esquema

tedrico.

La principal contribucién de este trabajo se centra en un algoritmo de Consensus

difuso para el vuelo en formacién de un grupo de aeronaves de tipo cuadrirrotor. Los
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cuadrirrotores se modelan utilizando la formulacién matemética de Newton-Euler que
describe la dindmica traslacional y rotacional de una aeronave. Para la estrategia de vuelo
en formacion, se propone un algoritmo de Consensus Difuso Sectorial para el vuelo de
formacion de un sistema multiagente formado por un grupo de VANTS de tipo cadrirrotor
y se presenta el andlisis de estabilidad para demostrar la convergencia asintética global

sobre el origen.

1. Se propone la estrategia de Consensus difuso para el sistema multiagente formado

por los VANTS de tipo cuatrirrotor.

2. El andlisis de estabilidad para el sistema multiagente formado por el grupo por N

aeronaves cuatrirrotor, es abordado desde un punto de vista generalizado.

3. El algoritmo de control de formacion propuesto, utilizando el enfoque de Consensus
con Control Difuso Sectorial, es aplicado en un sistema multiagente formado por
un grupo de aeronaves de tipo cuadrirrotor, durante la fase de implementacién de

experimentos en tiempo real.

4.3.1 ECUACIONES DE MOVIMIENTO PARA N-VANTS DE TIPO

CUADRIRROTOR

El modelo matemaético de los agentes que representan a los VANTSs considera tres marcos
de referencia. Un marco inercial fijo al suelo definido como Z;={xz,, yz,, 2z, }, un marco
del cuerpo unido al centro de gravedad de la aeronave como B;={xg,, ys,, 25, }, y un marco
de viento que considera las fuerzas externas, como las rafagas de viento y otros efectos
aerodindmicos de la estructura de la aeronave, W,={xw,, yw,, 2w, }, [49]. Véase la Figura

4.6.
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Marco inercial o
Marco del cuerpo —

Marco aerodinamico
Marco de guiado X1 I

Figura 4.6: Marcos del VANT cuadrirrotor.

Para describir las ecuaciones de movimiento, se utiliza una formulacién matematica

de Newton-Euler, considerando 7 = 1. .. NV agentes. El modelo se define como

& =V (4.69)
m;V; = Ri(=Tr,) + miges + D, (4.70)
R, = R (4.71)
JiS% = — x Ji2 + 71, + D, 4.72)

donde &; = (4, v:,2;) " € R son las coordenadas de posicion relativas al marco inercial y
ni = (¢, 0;, wi)T € RR? describe las coordenadas de rotacién para el i-ésimo VANT; esto
dado por una matriz de rotacion ortogonal R; € SO(3) : B; — Z; parametrizado por los

angulos de Euler ¢; alabeo, 6; cabeceo y v; guifiada.

De igual forma, 2, = (p;, ¢;, ri)T € R3 es el vector de velocidad angular en 3;,
Vi = (&4, Yi, ,éz-)T € R? es el vector de velocidad de traslacién en Z;, Tr, € Rogesel

empuje total y 7,, € R? son los momentos debidos a los actuadores.

Ademds, los vectores de base canénica de R? son considerados, estos estdn repre-
sentados por ey,ez, y es. El termino m; € R denota la masa de del i-ésimo VANT, mien-
tras J; € R>*3 contiene los momentos de inercia del i-ésimo VANT. 2, es la matriz

antisimétrica asociada con el producto cruz (i.e. ab = a X b para todo a,b € R?).
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De, = (dg, ,de,,,de, )" € Ry Dy, = (dy, ,dy, ,dy, )" € R son los vectores de las
perturbaciones, [23], [39], [45]. El empuje total 77, de la aeronave y los momentos 7,,
aplicados en el centro de masa de la aeronave, son generados por los cuatro rotores de los

N cuadrirrotores, y se describen a continuacién

0 To; dl(f2+ fa) = (fi + f3)]
Ir, = 0 » To; = | 1o, | = dI(fs+ f1) = (fi + fo)]
T, =4 fi Ty, Q2+ Qs — Q1 — Qu

La variable escalar que representa el empuje total se define como 7T; = Zizl fx, donde
fr = paAdkw,%TQC’Tk es la fuerza de sustentacion o la fuerza de empuje de la hélice para
k=1,2,3,4, p, es ladensidad del aire, A4, denota el drea del disco de la hélice, wj, denota
la velocidad angular del rotor, r es el radio del disco formado por la hélice del rotor, y
C7, es el coeficiente del empuje, para todos los pardmetros mencionados k = 1,2, 3,4.
El pardmetro d denota la distancia desde el centro de masa de la aeronave hasta el eje del
rotor, La variable Q) = p,Aq,wiriCp, es el momento de aerodindmico de arrastre para
los rotores con C, que denota el coeficiente de momento reactivo de arrastre producido

por la hélice del rotor para k = 1, 2, 3,4, ver [45].

2

TTi Ko Ko ) av) w1y
oy —drg dry —drg dkg w3
To, —dkg —dro dry  dkg w3
2

Ty, —K1 K1 K1 —K1 Wy

_ 2 _ 3
donde ko = p, A, Ticr, Y K1 = PaAd,TiCQ,-

Figura 4.7: Esquema de la aeronave cuadrirrotor en el vuelo de avance.
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Durante la régimen de vuelo estacionario de la aeronave, el principal propésito de
los rotores es proporcionar una fuerza de sustentacion vertical en oposicion al peso de la
aeronave cuadrirrotor; sin embargo, durante el vuelo hacia adelante o de avance, los ro-
tores también deben proporcionar una fuerza propulsora P para superar la resistencia al
avance del vehiculo con k£ = 1,2, 3, 4, véase la Figura 4.7. Debido al marco de referencia
de la aeronave (marco del cuerpo), las fuerzas de resistencia aerodindmicas se presentan
en el vuelo hacia adelante en un entorno espacial tridimensional, ver [19]. Momento gi-
roscopico. El momento del giroscopio generado por la rotacién de la aeronave sobre su

centro su masa, y que es producido por la actuacion de los cuatro rotores se describe como

4
vy = O (=1L, 192 % equ,)] 4.73)

k=1
donde [mi es el momento de inercia del rotor k y wy, denota la velocidad angular del rotor
k,con k=1,2, 3, 4.

4.3.1.1 PERTURBACION AERODINAMICA

Fuerzas aerodindmicas. Las fuerzas aerodinamicas producidas durante el vuelo se descri-

ben como
dﬁli Dai
De=| dey, | =RW| Y, (4.74)
dési Laz’

con la matriz de rotacion W; : B; — A; que transforma una fuerza del marco del cuerpo

al marco del viento, que se describe como

CoiC; S8 SaiCp;
Wi = —Ca; S8 CBi T Sa;SB; (4.75)

—Sa, 0 Cos

7 (3

donde «; es el dngulo de ataque y 3; son el dngulo de deslizamiento lateral de la N-ésima
aeronave o agente. L, Y,., y D,, son las fuerzas aerodindmicas: fuerza de sustentacion,

fuerza lateral y fuerza de arrastre, respectivamente, [19], [23], [45].
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Momentos aerodindmicos. Los momentos aerodindmicos generados durante el vue-
lo de la aeronave se escriben como

L
dnoero, = | M (4.76)

N;
donde L;, M; y N; son los momentos aerodindmicos de alabeo, cabeceo y guiado res-
pectivamente, [23], [49], [19], [26], [54]. Los momentos que actiian en el vehiculo aéreo
a partir de perturbaciones aerodindmicas se definen de la siguiente manera, los cuales son

diferenciables en forma continua

4.77)

n2; - Tgyro; Naero;

4.3.1.2 GUIADO, NAVEGACION Y CONTROL PARA EL 7-ESIMO VEHICULO

AEREO

Para proponer un algoritmo de control y navegacion de guiado para el ¢-ésimo vehiculo

aéreo como estrategia distribuida, las ecuaciones (4.32)-(4.35)se reescriben de la siguiente

manera
& = Vi (4.78)
Vi = wuy, +dg (4.79)
R, = R (4.80)
Qi = ug, + dp, (4.81)
De

Lydp, = J;7 =82 x Ji02 + D).

mi

con m;u,, = m;ges — TTTi(Rieg), To; = JUq,, dg; =
En este sentido, u,, € R*®y u,, € R* son entradas de control virtual para la dindmica de
posicién y orientacion del i-ésimo agente. Las entradas de control u,, y u,, son controla-
dores de modos deslizantes de segundo orden para obtener el guiado y navegacion para el

1-ésimo vehiculo aéreo del sistema de control multiagente, el procedimiento matemético
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para obtener estas entradas de control del i-€simo VANT es descrito en la seccion 4.2.2,

ver las referencias [48], [44], [43].

Comentario 4. Como la rotacion de las cuatro hélices en el cuadrirotor es equilibrada, el
momento giroscopico (4.73) esencialmente serd cero. El tinico caso en el que los momen-
tos giroscopicos no serdn cero, es si hay una diferencia significativa en las revoluciones

por minuto (RPM) de los cuatro rotores.

Comentario 5. El escenario de la formacion de vuelo en tiempo real, consiste en un gru-
po de aeronaves cuadrirrotor que operan en una posicion y orientacion determinadas.
El efecto tierra y el viento transversal lateral pueden causar cambios no deseados du-
rante el vuelo de los vehiculos aéreos. En este trabajo, las fuerzas aerodindmicas D, y
los momentos aerodindmicos D,, se consideran como perturbaciones que varian con el

tiempo.

4.3.2 ALGORITMO CONSENSUS DIFUSO SECTORIAL PARA LA

FORMACION DE VUELO

Para este trabajo, definimos una formacién de vuelo, tal que un grupo de aeronaves cuadri-
rrotor se acomodan en una posicion predeterminada o deseada por medio de una geometria
definida matematicamente. Tal que la formacién geométrica deseada, es preasignada en
el espacio coordenado tridimensional X — Y — Z. De esta manera se realiza el control
de seguimiento de la trayectorias de posicion de las aeronaves, dentro de la formacién
geométrica variante con el tiempo. Mientras que la geometria de la formacién de vue-
lo se puede especificar por los desplazamientos o0 movimientos deseados con respecto a
un sistema de coordenadas inerciales, bajo el supuesto de que cada aeronave es capaz
de detectar las posiciones y velocidades relativas de sus aeronaves vecinas, con respecto
al sistema de coordenadas inerciales. Esto implica que las aeronaves necesitan saber su

ubicacion y velocidad en el sistema de coordenadas inerciales [35].

En cuanto a la forma geométrica que se define para el vuelo en formacién, es nece-
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sario asignar un desplazamiento de posicién en el plano tridimensional X — Y — Z, para
cada aeronave. Considerando una posicion de referencia deseada y respetando la posicion
y la velocidad entre las aeronaves, para mantener el vuelo en formacién geométrica de-
seada. Este procedimiento se menciona més adelante en capitulo 5, donde se realizaron
varios vuelos en formacion de Vehiculos Aéreos No Tripulados, tanto en experimentacion

como en simulacidn.

Para describir el intercambio de informacion entre los agentes del MAS, se utiliza el con-
cepto de grafo. Un grafo se denota como G = (V, &), donde V = {vy, ..., vy} representa
el conjunto de N nodos y £ representa el conjunto de aristas. Un borde se denota co-
mo £(i,j) y se representa graficamente mediante una flecha con el nodo de cola i y el
nodo de cabecera j con informacion del agente ¢ al agente j. Un agente 7 se llama ve-
cino del agente j si (i,j) € & y el conjunto de vecinos del agente ¢ se denota como
N; ={j| (i, j) € £}. la matriz de adyacencia o conectividad se define como a;; > 0 if
(7,4) € € con pesos a;; > 0si (j,i) € £y a;; = 0 de lo contrario. Un grado ponderado
de nodo ¢ se define como d; = Zfil a;; = d; = Zf\il a;; y una matriz en grado co-
mo D = diag{d;} € RY*", Entonces, la matriz laplaciana se define como £ =D — A.
Un nodo estd equilibrado si su grado de entrada es igual a su grado de salida, es decir,
d; = Zf\il a;; = d; = Zf\il a;;. En este trabajo, los grafos se consideran invariantes con

el tiempo; significa que A estd formado por términos constantes, [20], [21], [41], [42].

El protocolo de formacién de Consensus distribuido para sistema de multiples agen-
tes permite que un agente tome decisiones distribuidas sobre la informacion local, lo que

resulta en un movimiento colectivo de todos los agentes del grupo.

Definicion 6. Para lograr un Consensus, un sistema lineal se define de la siguiente ma-

nera

A = A\+ Bug (4.82)
¢ = O\ (4.83)

donde \ = [z;,y;, zi, ¢s, 0;, wZ]T € R2PNXL g el vector de variables de estado de posicion

y velocidad de la aeronave i = 1,... N, u¢ € ROPNX1 s el vector de entrada de control
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correspondiente, { € RPN*1 eg el vector de salida del agente i y A € R2PN*2PN B ¢
R2PNXDN y, ¢ ¢ RPN*ZND 5on matrices constantes con dimensiones compatibles. Los
pardmetros D y N en la dimension del sistema son los grados de libertad del agente 1

para realizar el Consensus y el niimero de agentes, respectivamente.

Definicion 7. Se dice que un sistema de muiltiples agentes logra el Consensus si para cada
agente 1 = {1,..., N} existe una entrada de control con realimentacion de estado local

uc tal que el sistema en lazo cerrado satisface

I 1G() = GO = 16 (t) — G, ()] (4.84)
T [16(8) = &) = G (6) = o (0] =0 (4.85)

y agregando el control de seguimiento de trayectoria de la aeronave, entonces también

deben cumplirse las siguientes condiciones

lim [1Gi(#) = Ga (1) = 0 (4.86)
Jim [1G(8) — Ca (1)) =0 (4.87)
Tim [1¢;(t) — Ca, (1) = 0 (4.88)
Tim |;(8) — o, (1)) = 0 (4.89)

para cualquier condicion inicial \(0), coni=1,..., N.

Donde ¢ = [C1, (o, C3, .., Con]' € RPNXL representa el vector de posicion de la
formacion, y (g = [Cay, Cay> Cas> - Capn]' € RPN*! representa el vector de posicion
deseado de la formacion, y donde C = [é’l, CQ, 53, ceey CDN]T € RPN*! yepresenta
el vector de velocidad de la formacion, y (3 = [Cays Cays Casr - -» Capy]| € RPNX
representa el vector de velocidad deseado de la formacion. Para el vuelo de la formacion
de Consensus, y para el control de seguimiento de las trayectorias de las aeronaves, se

debe cumplir que 1im_, (;(t) = ;(t), as well as (g, (t) = Cdj (1)
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4.3.2.1 CONTROLADOR DE FORMACION DIFUSO SECTORIAL

Para el controlador de formacién de 16gica difusa, x(t) = [é,(t) éc,(t)]" se considera y re-
presenta el vector de error de la posicién y la velocidad respectivamente y ®(é, (t), éc, (1))
representa el Protocolo de Consensus con Teoria de Control Légico Difuso que es una par-
te medular del controlador de vuelo de formacion. La ley de control de entrada, definida

como un protocolo de Consensus del sistema multiagente, se propone como

uc(t) = —Kyx(t) — @ (2 (1), é(1) (4.90)
donde
X, - ky, O
0 kK

donde K, es una matriz definida positiva con dimensiones compatibles. Si para
todod, j € {1,2..., N}, Mmoo 1G(E) = GO = [1Ga, (8) = Cay (D)l y Mmoo (16 (1) —
GO = 11a (1) — édj (t)||, entonces para el sistema multiagente (4.82) se dice que logra el
régimen de Consensus global para las variables de estado definidas como salidas. Ademas,
Siparatodod, j € {1,2,..., N}, 1my o0 |Gi(t) = Ca (D) = 0, imy o0 [|Gi(1) = Ca, (1) ]| =
0, limy o0 [|G5(2) — Ca,; (1)]| = 0y limy_oc 16;(t) — édj (t)|| = 0, entonces para el sistema
multiagente (4.82) se dice que logra el control de seguimiento de trayectorias para las
variables de estado definidas como salidas. En consecuencia, las variables de error de

Consensus son descritas como

(1) =Y ay (ea(t) — e (1) (491)
falt) = Y ay (e () e 1) 4.92)

definiendo los errores de posicion de los agentes ¢ y j respectivamente,
ec (t) = Ga, (t) — Gi(t) (4.93)

e, (t) = Ca; (t) — G(t) (4.94)



CAPITULO 4. PROTOCOLOS DE FORMACION DE VUELO 81

y definiendo los errores de velocidad de las agentes 7 y j respectivamente,

¢ (t) = Ca (1) = Gi(1) (4.95)
éq, (1) = G, (1) = (1) (4.96)
donde N; representa el conjunto vecino del agente ¢ with ¢ = 1, 2,..., N. El vector,
Gt) =[x, yi, 2, 0,05, 5] T es la posicién del i-ésimo vehiculo, y el vector Q(t) =

&4, Ui, 21, i, 05, 403] T es la velocidad del i-ésimo vehiculo, (¢, (t), é,(t)) es el vector de
la funcion que corresponde al término del Controlador Légico Difuso Sectorial de Con-
sensus que garantiza que los errores de posicion e¢,, e¢; y que los errores de velocidad e,

é¢,» todos alcanzan el Consensus para mantener el vuelo en formacion.

Para resumir todo el esquema de coordinacién, en la Figura 4.8 se presenta un dia-
grama de bloques, donde el protocolo de Consensus se denomina como Gestor de Con-

sensus Difuso Sectorial.

i [ HN C_.l(t)ﬁ Consensus |

- difuso légico | ™

1 i-ésimo agente ®_l i

Egd’(t)'éf"(t)J ®—' (I>(17<,(I)<(%<,(l)) Trayectoria deseada
5. 5(0— ~

E j-ésimo agente ®—T i gdz(t)

H (0,850

Gestor de Consensus

Seguimiento Difuso Sectorial
de trayectoria

e = o &)

Algoritmo local GNC 0] ug(t) Algoritmo local GNC
para el _ para el
primer agente . . . N-ésimo agente

Figura 4.8: Diagrama de bloques. El protocolo de Consensus se representa como un Ges-

tor de Consensus Difuso Sectorial.

Cada aeronave cuadrirrotor se basa en un enfoque de guiado, navegacién y control
en SE(3) (grupo euclidiano especial) y el sistema NED como un algoritmo local. Lue-

g0, se usa un controlador en modo deslizante (SMC de las siglas en inglés “Sliding Mode
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Controller”) para cada aeronave cuadrirrotor considerando el modelo mateméatico com-
pleto. En este sentido, el bloque Trayectoria de seguimiento estd conectado directamente
al bloque Gestor de Consensus Difuso Sectorial que ejecuta el algoritmo de Consensus
de las IV aeronaves cuadrirrotor, véase la Figura 4.8. Asi, el Gestor de Consensus Difu-
so Sectorial opera como un protocolo distribuido que se utiliza para realizar el vuelo en
formacion para el sistema multiagente de aeronaves cuadrirrotor, donde cada agente o ae-
ronave puede tomar decisiones distribuidas sobre la informacién local, resultando en un
movimiento colectivo de todos los agentes o aeronaves del grupo. El algoritmo de con-
trol difuso propuesto garantiza el Consensus del sistema multiagente para que los estados

asignados como salidas de todos los sistemas alcancen el mismo valor.

Teorema 2. Considerado los sistemas lineales, (4.82)-(4.83), y el protocolo de Consensus
(4.90) como un sistema de malla cerrada. Entonces, el protocolo de Consensus garantiza
una convergencia asintotica de los errores de Consensus de posicion é¢(t) y é¢;(t), y
también garantiza una convergencia asintotica de los errores de Consensus de velocidad
éci (1), égj (t), y asegura que se alcance el Consensus del sistema multiagente en malla

cerrada, tal que C(t) — Cq(t) cuando t — oo, y ((t) = (q(t) cuando t — co.

4.3.2.2 ANALISIS DE ESTABILIDAD

El andlisis de estabilidad se describe como una forma generalizada para un sistema
de multiples aeronaves de tipo cuadrirotor. Este andlisis se basa en [46] y en nuestro caso
para aeronaves de tipo cuadrirrotor. Para el desarrollo del andlisis de estabilidad, se definen
las siguientes propiedades, como sigue:

= Propiedad 1. #(0,0) =0
= Propiedad 2. ®(é,, é,) = —D(—éc,, —é¢,)
= Propiedad 3. Entonces existe €, v > 0 tal que
0< éCi [(‘b(é&? éCz) - @(O, éQ)} < Eéz} VéCz‘ 7é 0

0< éCi [QB(éCw éC1) - gp(é@’ O)] < ’yéé
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» Propiedad 4. ¢(é.,,0) =0=¢é;, =0

= Propiedad 5. | ®(é,, é¢,) |< 6 = maxy, 1,y

= Propiedad 6. 7 © <| &(é,, é,) |< g**t ©

donde gll l2’ gk 0 y gk-‘rl 0

representa el centro de las funciones de pertenencia de salida
correspondientes definidas més adelante. Para efectos del andlisis de estabilidad, las ecua-
ciones (4.82)-(4.83) y el protocolo de Consensus (4.90) se reescribe como un sistema de
lazo cerrado en términos de los errores de posicion y velocidad, e¢, = é¢, y ég = €,

Resultando

éc., e, (4.97)

b, = Ky, — @(eg, 0, ) (4.98)

Para desarrollar el andlisis de estabilidad, la siguiente funcién candidata de Lyapunov se

propone como

S L+ Ky 1+
V(e(:il ) GCZ'Q) - 56@‘2 €Ciy + 7691 €y

n éC’Ll
+) /0 ®(0,0)do (4.99)
=1

El primer término de V(¢ , €, ) es una funcién definida positiva con respecto a é, .
El segundo término es una funcién positiva con respecto a é¢, y teniendo en cuenta
Amin(K) > 0. El cuarto término, considerando las propiedades 1y 3 de &(é,, é, ), resulta
que 0 < é¢,P(éc,,0) < el para todo Vé., # 0.Esto significa que (e, 0) pertenece al
sector (0, €] y por lo tanto foe% P(0,0)do > 0 Ve, # 0 and foecil ?(0,0)do — oo as
é;, — 00, de modo que, V' (&, éc,) es una funcién globalmente positiva definida y ra-
dialmente desacoplada; asf V'(é, , &, ) califica como una funcién candidata de Lyapunov,
para mas detalles ver, [8] [46]. La derivada temporal de la funcién candidata de Lyapunov

€S

i - ~T 2 - 0 i -
V(egil,egiz) = 62;2 e, t+ [/ ' &(o, O)da} €,
0

el D(é,,,0) (4.100)

12
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donde se usa la regla de Leibniz para la diferenciacion de integrales. Mediante el uso de
(4.97)-(4.98),la derivada en el tiempo de la funcién candidata de Lyapunov a lo largo de

las trayectorias del sistema de lazo cerrado producen

V(g éc,) = =&, [P(e, éc,) — P(é,,,0)] (4.101)

Teniendo en cuenta que (&, , €, ) es una no linealidad desacoplada y usando la
propiedad 3, La funcién V(éci1 , é%) es una funcion semidefinida negativa globalmente.
Asi, la estabilidad del sistema de lazo cerrado se obtiene invocando el método directo de

Lyapunov.

Para demostrar la estabilidad asintética global, se aplica el teorema de Krasovskii-

LaSalle. Entonces, resulta

éCil S -
2 = B : V<6Ci1’6<i2) =0
| CGi, |
€, ¢
_ Gig — Gig c RQDN (4102)
| €a, | 0

Por lo tanto, el sistema de lazo cerrado es asintéticamente estable de forma global con
respecto al origen.
4.3.2.3 BASE DE REGLAS Y MECANISMO DE INFERENCIA

El conjunto de funciones de pertenencia asociadas con cada una de las variables de

entrada A% (x1), A2 (x2), se definira como

Ai(x1) {Alll(xl), ,} para
; { My—-1 M, -1
N _

1,...,-1,0,+1,...
+7 9 77+’ 9 2 9 2

(4.103)

M, -1 1 M, -1
2 2
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As(x2) {AZQI (X1)s - 5 } para
Lo [ M—1 a1
S 2 2

+1,...,-1,0,+1,...,

My, —1 1 My, —1
2 T2
(4.104)

donde M; > 0y M, > 0 son constantes impares que representan el nimero de funciones
de pertenencia escalar asociadas con cada variable de entrada, formando asi una particién
difusa de las variables de entrada, que en este caso satisfacen las propiedades mencionadas

en [8], que se expresan a continuacion:

= Para todo x, € U, C R, la suma de todas las funciones de pertenencia asociadas
con cada variable de entrada x;(t) = é,(t) y xa(t) = é,(t) debe tener un valor

unitario (condicién de ortogonalidad), es decir

M1

2
> Al(x,) =1 parar =12 (4.105)
My

=-21

» Paracadak, € { -2 —Me=lyq o —1.0,1,..., 1 Moy =1 2

las funciones de pertenencia

Al () y A (x) (4.106)

son adyacentes.

» paratodo x, € U, C R, existe k, € { — %,...,O, cee M12_1 — 1} tal que

My—1

2 kr+1
Z Alr(x,) — Z Al (x,) =0 parar=1,2.
_Mp-1 l.=k,

n=—24

(4.107)
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Esto significa que, para cualquier valor posible de x, € U; C R, como méximo,
solo dos funciones de pertenencia producen valores (grado de pertenencia) estricta-

mente diferentes de cero.

= Las funciones de pertenencia de entrada A (y1) y A%2(x2) son simétricas con res-

pecto al origen, de modo que

Alr(xr) = A7 (=xi) (4.108)

paratodo x, € U, conr =1,2.

En las Figuras 4.9 y 4.10 ilustran las funciones de pertenencia de entrada utilizadas

para el protocolo de formacién de Consensus.

%A%(Xl)

I o I
IS o ©

Grado de Pertenencia

Figura 4.9: Funcién de pertenencia de entrada de la posicion de Consensus.

El conjunto de pardmetros Y\ y p4,, donde pa, = {p_o, p_1r, Por.P1r, P2r } and

i = {020 X% XL, X2} con pa, = X, describen cada funcién de pertenencia de en-

trada, asociada con 1 y Xo.
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Figura 4.10: Funcién de pertenencia de entrada de la velocidad de Consensus.

La funcién de pertenencia asociada con la variable de salida v(¢) esta definida por
Bl'(v) para v(t) € V C R, con V C R como el universo de soporte con la variable
de salida, y con [ = —%, e %, donde J es el nimero de funciones escalares de
la funcién de pertenencia de salida. En este caso definimos la funcién B!(v) de forma
sigmoidal como se muestra en la Figura 4.11, con pp = {©'} como el conjunto de sus
centros .

B'(w) B B'%) B  B(v)

1 | ‘ :

I o o
IN e ®

Grado de Pertenencia

Figura 4.11: Funcién de pertenencia de salida del controlador difuso de consensus
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0 ' ©?}, describen la funcién de pertenencia

Los pardmetros de pgp = {072,071, 0
de salida, asociada con la variable de salida del controlador difuso de consensus denotada

por v(t), véase la Figura 4.11

La base de reglas para el protocolo de consensus con las variables de entrada
and Y y la variable de salida v(t), contempla M = M, M, posibles combinaciones de la

entrada de funciones de pertenencia; tal que Regla(ly, ls) :
IF y; € Al AND y, € A? THEN v € Bh"

donde [x1 x2]T = x € Uy x Uy CR%, v € V C R,y A (x) € A,, definido en (A7) y
(4.104), con r = 1, 2. Cada funcién de pertenencia B'1" (v) estd asociada con la i-ésima

una funcién de pertenencia B'(v); esto es

B2 (y) € {B‘]zl(u), N .,B"J(v)}

En nuestro caso, en la tabla 4.1, las funciones de pertenencia de entrada describen A,;2=NB
(Negativo Grande), AIQI:NS (Negativo Pequefio), A9=Z0 (aproximadamente cero), A;=PS
(Positivo Pequefio), A}=PB (Positivo Grande), con k = 1, 2. Por lo tanto, para k = 1 tene-
mos M; = 5 funciones de pertenencia de entrada para el error de Consensus de posicion,
y para k = 2 tenemos M, = 5 funciones de pertenencia de entrada para el error de
Consensus de velocidad. Ademads, en la Tabla 4.1 las funciones de pertenencia de salida
describen B~2=NB (Negativo Grande), B~!=NS (Negativo Pequefio), B°=ZO (aproxima-
damente cero), B'=PS (Positivo Pequefio) , B?=PB (Positivo Grande), asi que tenemos
J = 5 funciones de pertenencia de salida para el Controlador de Consensus Difuso Secto-
rial. Entonces, podemos argumentar que M; = M, = J = 5, de tal manera que el nimero
de reglas totales para el algoritmo de inferencia difuso se obtiene como M = M M, = 25.
La base de reglas IF-THEN se define a partir de la base de reglas difusas que se muestran
en la Tabla 4.1. El mecanismo de inferencia utiliza la base de reglas difusas y define la
operacion que se utilizard para calcular la funcién implicada o consecuente, en nuestro
caso hemos utilizado el proceso de inferencia minima, denominado inferencia de Mam-

dani ([24], [52]). Si la funcién de pertenencia del fusificador es singleton, la funcién de
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Tabla 4.1: Sintonizacion de las Reglas Difusas.

xi\xe || A5 NB | ATY NS | A}, ZO | Al PS | A2, PB

A2 NB | B2NB|B2NB|B2%NB|B*'NS|BZO

A;Y NS || B2 NB | B2 NB| B},NS | B, ZO | B',PS

AY,ZO0 | B3, NB | B"'\,NS | B, ZO | B PS | B PB

AL PS || BTY,NS | B° ZO BY,PS | B?, PB | B* PB

A% PB B°, Z0O BY,PS | B, PB | B® PB | B>, PB

pertenencia involucrada se expresa como:

B, ([x U]T) = min (wy,1,, B"?(v)) (4.109)

donde wy,;, = min (A} (x1), A% (x2)). Este mecanismo de inferencia también se denomi-

na método de recorte [52].

El mecanismo de inferencia produce M = M; M, funciones de pertenencia defini-
das por Bl'1 1, ([x v]"), que deben combinarse para obtener el conjunto implicado definido
por B'([x v]7), como se expresa en (4.110), considerando la definicién de la norm-s

méximo representado por el operador de unién + [46].

B,([X U]T) = B/—<A421—1>—(M§—1>([X U]TH‘---

—FBllel M1 ([X U]T>

2 2

(4.110)

4.3.2.4 MODULO DE DESFUSIFICACION

El proceso de defusificacién es el paso donde la funcién de pertenencia B ([z v]7)
calculada en el mecanismo de inferencia, se utiliza para obtener el valor de la variable

vCR

Para calcular la variable de salida del protocolo difuso de consensus, se utiliza el
método de defusificacion de centro promedio, calculado mediante la media aritmética

ponderada del conjunto implicado, como se expresa en las ecuaciones (4.111) y (4.112).
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Mq—1 My—1

2
211_27 My—1 212_271%271 ot {ﬂ Af"T(XT‘):|
B 2 B 2 =1
@(X) - Mp—1 My—1 |:2 :|
2

lej_Ml;l Zl _1»122—1 OlAff(Xr)

4.111)
v =d(y) (4.112)

donde () denota el operador de interseccién que hemos elegido en este trabajo para repre-

sentar el operador minimo.



CAPITULO 5

PLATAFORMA Y RESULTADOS

EXPERIMENTALES

En este capitulo se presenta la plataforma experimental utilizada para la validacién e im-
plementacion en tiempo real de los algoritmos para el control de formacién de vuelo. Para
realizar esto se utilizaron principalmente tres componentes, el VANT que serviria como
agente, un sistema para la obtencion de sus estados, y una interfaz de comando y teleme-
tria. Para lo anterior se utiliz6 un cuadrirrotor fabricado por la compaiifa francesa Parrot®
y especificamente el modelo AR.Drone 2.0. Por otra parte, para la medicién de las varia-
bles de estado, fue utilizado un sistema de vision para la captura de movimiento VICON.
Ademads, como interfaz entre estos elementos, se disefié un programa de interfaz para la
estacion tierra, utilizando la plataforma de desarrollo LabVIEW de la compaiiia Natio-
nal Instruments. Estos componentes, junto con los distintos dispositivos necesarios y que

forman parte de la arquitectura de este entorno de trabajo son descritos a continuacion.

5.1 CUADRIRROTOR PARROT® AR.DRONE 2.0

El AR.Drone 2.0 es un cuadrirrotor comercial cuya arquitectura fisica corresponde a la de
un cuadrirrotor en configuracion tipo X. El uso principal de este vehiculo es meramente

recreativo; sin embargo, dada su construccion resistente y duradera, asi como como las

91
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distintas ventajas en su maniobrabilidad, lo hacen una excelente herramienta para fines de

investigacion. Entre algunas de las caracteristicas destacadas del vehiculo se tienen [37]
= Comunicacién a través de protocolos Wi-Fi 802.11b/g/n con hasta 50 metros de
alcance.

= Transmision de video en vivo con 720 pixeles de resolucion a 30 marcos de imagen

por segundo.
= Sensor de altitud compuesto por un sensor ultrasénico y un sensor barométrico.

» Unidad de medicion inercial (IMU de las siglas en inglés “Inertial Measurement
Unit”) o central inercial compuesta de un giroscopio, un acelerémetro y un magne-

tometro, todos los sensores cuentan con 3 ejes.

= Construccion ligera en nylon y fibra de carbono, asi como cubiertas de material de

poliestireno
= Dos cubiertas aerodindmicas intercambiables, una para interiores y otra para exte-

riores que reducen los efectos aerodinamicos sobre el cuadrirrotor.

Enla Figura 5.1 se observa un modelo 3D el cuadrirrotor Parrot® AR.Drone 2.0, el cual fue
utilizado durante el desarrollo de este trabajo, el modelo se muestra utilizando la cubierta

para interiores.

5.2 SISTEMA DE VISION PARA LA CAPTURA DE
MOVIMIENTO
Para realizar la lectura de las variables de estado de los VANTSs de tipo cuadrirrotor se

utiliza el sistema de vision para la captura de movimiento fabricado por la empresa VI-

CON. Este sistema consiste en 16 cdmaras 7' — 40 las cuales se encargan de capturar los
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datos de movimiento para la posicion y la orientaciéon de cada VANT, y enviarlos a una

computadora central por medio de los conmutadores Gigabit Ethernet (MX GIAGANET).

5.3 HARDWARE

El sistema utilizado para la realizacién de este trabajo consiste en 16 cdmaras 7' — 40,
véase la Figura 5.2. Estas cdmaras pueden capturar marcadores reflejantes con forma de
esfera, incrustados en el protector del cuadrirrotor AR.Drone 2.0 (véase la Figura 5.1).
Las velocidades de captura pueden ser de hasta 370 (fps.-“frames per second’’) marcos de

imagen por segundo.

Figura 5.1: Esferas reflejantes ancladas en el Cuadrirrotor Parrot® AR.Drone 2.0.

Dadas las capacidades de estas cdmaras (en la Tabla 5.1 se muestran las especifi-
caciones ampliadas) es posible realizar una adquisicién de los estados de posicién tras-
lacional y rotacional con tal precision que se puede estimar la velocidad y aceleraciéon
traslacional y rotacional con gran exactitud, para utilizar estos datos en la implementacién
y validacion de pruebas de los algoritmos de navegacion y guiado de mini-aeronaves.

Para enviar estos datos a una computadora central que haga el post-procesamiento de la
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Figura 5.2: Cdmara VICON® T' — 40.

Tabla 5.1: Especificaciones técnicas de las cimaras T-40.

Maixima velocidad de captura a méxima resolucién 370 fps
Resolucion del sensor 6ptico 2352 x 1728 (4 MP)
Tipo de sensor CMOS
Exactitud en movimientos traslacionales hasta 0.1 mm
Exactitud en movimientos rotacionales hasta 0.1 grados

informacion se necesita un conmutador Gigabit ethernet o MX GIGANET, véase la Figura
5.3. Este conmutador distribuye los datos de hasta un méximo de 10 cdmaras y ademas,
si se requiere un nimero mayor, es posible interconectar varios con arreglos (maestro-
esclavo) y de esta manera distribuir el flujo de datos de todos los conmutadores dirigién-

dolos hacia la computadora central.
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e

| MX Giganet

Figura 5.3: Conmutador ethernet modelo MX GIGANET.

5.4 SOFTWARE DE ADQUISICION DE DATOS

El software VICON Tracker procesa la informacion capturada a través de los conmutado-
res GIGANET, ver Figura 5.4. Este software permite tener el control de todas las cimaras

del sistema asi como de los parametros de operacion que es posible modificar, tales como:

Intensidad de los estrobos.

Modo de escala de grises.

Frecuencia de refresco de imagen.

Cantidad de cuadros enviados al buffer de comunicacion.

Por otra parte, el programa Tracker tiene una interfaz grafica de usuario amigable en la
cual es posible visualizar en tiempo real los datos capturados por el sistema VICON, desde
una visualizacién tridimensional del entorno capturado y los objetos seguidos (véase la
Figura 5.4), hasta los datos individuales de cada cdmara o de los marcadores que estén en

el entorno de alcance de visibilidad para el sistema VICON.
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IRACKER - WIKOOW HECP

Figura 5.4: Entorno 3D del software VICON Tracker.

5.5 PLATAFORMA DE DESARROLLO LABVIEW

Para realizar la integracion de cada agente cuadrirrotor y del sistema de captura de movi-
miento VICON, se disefié un programa de interfaz grafica de usuario con comunicacion
bidireccional, por lo que se utiliz6 la plataforma de desarrollo LabVIEW. Entre algunas

de las caracteristicas de este software se tienen:

Programacion de sistemas en entorno visual grafico (utilizando bloques).

Capacidad de conexién con otras plataformas comerciales como MATLAB.

Variedad de interfaces de comunicacion.

Capacidad de interaccion con otros lenguajes de programacion. Ademads, es posible

escribir partes de codigo, como lenguaje C, dentro del mismo entorno de trabajo.
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= Herramientas para interaccion con tarjetas de adquisicion de datos y diversos com-

ponentes de hardware externos.

Sobre esta plataforma se realiza el Control de Guiado y Navegacion de las diversas aerona-
ves utilizadas en la validacion de pruebas experimentales. Ademads, dadas las capacidades
del software LabView, se disefiaron las distintas interfaces gréificas para poder comunicar
de manera mds intuitiva los datos de vuelo obtenidos de la aeronave y enviados hacia la
interfaz de usuario de la estacion de tierra, donde se ubica el operador humano, asi como
para enviar de manera eficiente las variables de consigna o comando hacia el autopiloto

montado en cada VANT. Un ejemplo de una de las interfaces utilizadas puede ser visto en

UAV.CUsdro VAV CUagro 2 Grafo de conexién enire los Agentes
= A o’
Opuiones del Espiral o ( CONTROL SUPER TWISTING "H* 90 0 0 Parrot 1 12 Pamot 2
Velocidad &5 ) CONSENSUS NO-LINEAL - : = >
4o A - - v : -
{ o (
Rediodel circulo Nombre del Vehiculo Nombre del Vehiculo 2 - z
o | 5|
Dis ia Vehi E(N, g ) el 42
.ﬁn—- Botones Espiral
Continuar/Parar
Factor eliptico @ Tisipd 4 14
vE Reset ,Vu J
Tiempa en slcanzar final del espiral Despegt 2 Hover il
o - Nombre del Vehiculo 3 C» 13
Aturaiicial del espi ; Distancia entre seguidores = Bsor | Emergency 4 =
oo a0 e | [T N ) — e
Ain il S  Distanciadesde e LUDER et _34
""5‘—'—" .',‘ 0 Pamrot4 3
Altura deseada
|9 Despegue/Aterrizaje 3
UAV_CUadro 3
glo
o

Figura 5.5: Interfaz grafica disefiada en Labview

5.6 ARQUITECTURA DEL ENTORNO DE PRUEBAS

EXPERIMENTALES

Para poder realizar la adquisicion y el procesamiento de los datos obtenidos por el sistema

de captura de movimiento VICON, de tal forma que se puedan obtener resultados espera-
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dos en la validacién de pruebas experimentales de los algoritmos de guiado y navegacion
del sistema multiagente formado por los cuadrirrotores, es necesario proponer un arreglo
de los distintos componentes de hardware y software que conforman el entorno de trabajo
de toda la plataforma de experimentacion, de tal manera que estos elementos y disposi-
tivos se comuniquen adecuadamente para que la informacién fluya de manera correcta y
eficiente. Utilizando la informacion ya expuesta, es posible enlistar aquellos dispositivos
que componen el entorno de trabajo y agregar aquellos accesorios necesarios para llegar

al resultado deseado. Estos dispositivos son:

s Camaras VICON ® T-40.

» Conmutadores ethernet MX GIGANET.

= Computadora central de adquisicion de datos.

» Conmutador ethernet (switch).

= Computadora de procesamiento y GNC.

s Enrutador Wi-Fi.

m Parrot AR.Drone 2.0

Los dispositivos anteriores estdn en orden de ejecucion, esto quiere decir que algoritmica-

mente el proceso se realiza respetando la siguiente secuencia de operacion:
1. Se capturan los datos de las posiciones de traslacion y orientacién de los marcadores
reflejantes que estén en el area de trabajo.

2. La informacidn de las cdmaras es enviada al conmutador MX GIGANET que concate-

na en una sola cadena de datos la informacién y la envia a la computadora central.

3. La computadora central realiza el procesamiento de los datos de las cimaras por me-

dio del software Tracker y los traduce a coordenadas de traslacién y orientacion en
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el centro de gravedad del agente o vehiculo dependiendo de los marcadores captura-
dos. Posteriormente esta informacién se organiza en arreglos de datos y se envia a la

computadora cliente por medio del enrutador.
4. El enrutador distribuye los datos a las distintas computadoras clientes conectadas.

5. La computadora cliente, utilizando los datos recibidos, realiza el procesamiento pa-
ra el Control de Guiado y Navegacion de la aeronave y envia las sefiales de control

necesarias a los agentes cuadrirrotores correspondientes a través del enrutador.

6. El enrutador recibe los datos de control, y de acuerdo a las direcciones IP que conten-

gan, decide a que cuadrirrotor enviar dicha informacion.

7. El cuadrirrotor recibe las sefiales de control y realiza las acciones y correcciones nece-

sarias de acuerdo a dicha informacidn.

Lo anterior se puede apreciar esquematicamente en la Figura 5.6.

Figura 5.6: Arquitectura esquematica del entorno de trabajo.
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5.7 SIMULACION DE LA FORMACION LIiDER SEGUIDOR

En esta seccion se muestra la respuesta en simulacion del Protocolo Consensus de

la “Formacion Lider Seguidor”, propuesto en la seccion 4.1.3.

5.7.1 TRAYECTORIA DEL AGENTE LIDER VIRTUAL

En este caso la trayectoria deseada en el espacio aéreo es asignada en el plano formado
por los ejes X — Y, considerando que la altura dada por el eje Z y el dngulo de guinada
1 del vehiculo aéreo cuadrirrotor son constantes. La trayectoria cerrada prefijada para el
agente Lider virtual consiste en una curva Lemniscata descrita por la ecuacién (5.1), su-
mandose a esta ecuacion las posiciones de desplazamiento correspondientes para realizar

una formacion en rombo o diamante.

Coa(t) rsen(wt) + 21

Goft) = Co2(t) _ wr cos(wt) 5.0
Co,3(t) 7 cos(2wt)
Coalt) 2wr cos(2wt)

donde r es el radio de la curva, y [ es la posicion del desplazamiento asignada al agente

Lider virtual, y w es la frecuencia angular del seguimiento de la formacion.

5.7.2 FORMACION GEOMETRICA DE ROMBO O DIAMANTE

En la implementacion de la formacién que deberdn mantener los agentes seguidores con
respecto a los movimientos del agente Lider virtual, nosotros hemos especificado los des-
plazamientos para cada agente a partir de la ecuacién de formacién h;(t), donde se obser-
va el uso de una funcién sinusoidal, la cual facilita la asignacién de la posicion prefijada
en la formacion para el i-€simo agente h;(t) = [hipe(t), Rive(l), hipy(t), hiv,(t)]T =

. , T
[lcos(%), wrecos(wt), lsen(%), 2wrcos(2wt)
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5.7.3 RESPUESTA DE LA FORMACION EN SIMULACION

Para realizar la simulacién del protocolo Consensus Lider Seguidor se utiliza en modelo
no lineal del cuadrirrotor descrito en la seccidn 2.5.3. A continuacion se muestran los

vectores de la condicion inicial de estado para los cuatro VANTS del sistema multiagente.

(7 = [Chpor Coer Clpys Sy 1 =15,0, 0, 0]
G = [Gpx Cuer Copys Covy | =10, 0,5, 0]
G = [ Coer Gpyr Gy 1 =10, 0, =5, 0]
i =[x Guxr Gapys Covy ] =[5, 0,0, 0]

Las ganancias obtenidas para el Protocolo de Formacion Consensus Lider Seguidor, fue-
ron sintonizadas en base a un modelo linealizado de la dindmica traslacional del cuadri-

rrotor, el cual se reproduce la dindmica lineal de cada agente del sistema global.

Kx = [Kx,, Kx,]=[-0.3416, —0.7330 ]
Ky = [Ky,, Ky, |=[-0.3416, —0.7330 ]

3
. v
: (e | 5% se

Posicion en el eje Z en metros (Altitud)

Posicion en el eje Y en metros 2
6 - Posicién en el eje X en metros

Figura 5.7: Seguimiento de trayectorias 3D de la Formacion Lider Seguidor.
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I1ayecto Agente L
—8— C.l. Agente 2
Trayecto Agente 2
C.I. Agente 3
Trayecto Agente 3
—%— C.I. Agente4
Trayecto Agente 4

Eje X

Figura 5.8: Seguimiento de trayectorias de laFormacion Lider Seguidor en el plano X —Y.

En Figura 5.7 se muestra el seguimiento de trayectorias de la formacion de vuelo

conformada por cuatro aeronaves de tipo cuadrirrotor, en el espacio tridimensional, man-

teniendo una altitud constante, mientras que en la Figura 5.8 se muestra el seguimiento de

trayectorias en el plano X — Y de la curva de Lemniscata prefijada por el agente Lider

Virtual del grupo, mientras que cada agente estd manteniendo la formacién de rombo o

diamante prefijada en el algoritmo Consensus. En la Figura 5.9 y la Figura 5.10 se muestra

el seguimiento de las trayectorias de los agentes en el dominio del tiempo, para cada eje

del plano X — Y

Eje X en metros

0 10 20 30 40 50

Tiempo en segundos

60 70

Figura 5.9: Respuesta de Consensus en el eje X.

80 90
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Eje Y en metros

/ !
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Tiempo en segundos

Figura 5.10: Respuesta de Consensus en el eje Y.

Un video de la simulacién del algoritmo de vuelo en formacién propuesto en este

trabajo puede encontrarse en el siguiente enlace: https://youtu.be/iijt-DUBZ90.

Un experimento en tiempo real de dos cuadrirrotores en vuelo en formacién basado

en el enfoque de Consensus puede ser visto en: https://youtu.be/STEDJJ-aAXw.

5.8 EXPERIMENTOS DEL GESTOR DE CONSENSUS

DISTRIBUIDO

En esta seccidn se muestra la respuesta experimental del Protocolo de Formacion “Ges-
tor de Consensus Distribuido”, propuesto en la seccion 4.2.3. Para validar la efectividad
de los algoritmos de Consensus propuestos, las pruebas en tiempo real se ejecutan en el
Laboratorio de Navegacion del Centro de Investigacion e Innovacion de Ingenieria Ae-
roespacial, FIME-UANL. El banco de pruebas experimental consta de un conjunto de
vehiculos aéreos no tripulados de tipo cuadrirrotor y un sistema de captura de movimiento
compuesto por 16 camaras VICON T40 que son capaces de capturar cuadros a velocida-
des de hasta 370 fps y rastrear la posicién y orientacién de un objeto con una precision

de hasta 0.1 mm de traslaciéon y 0.1 grados de rotacién. La mini-aeronave empleada para
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la implementacién de los algoritmos propuestos fue el Parrot AR.Drone 2.0, que es un
cuadrirrotor que permite la comunicacion a través de una conexion WiFi, [37]. Las ca-
racteristicas técnicas del banco de pruebas empleado, asi como de los vehiculos aéreos

empleados, se pueden encontrar en detalle en [30], [32].

La estrategia propuesta se puede considerar como un algoritmo distribuido ya que el
sistema de captura de movimiento se usa solo para obtener las coordenadas de traslacion
de las aeronaves y la unidad de medicién inercial incorporada en cada cuadrirrotor pro-
porciona las coordenadas de orientacion. En el desarrollo de cada prueba, la velocidad de
captura estd garantizada por las camaras Vicon, asi como en el hecho de que la dindmica
traslacional se considera la dindmica lenta en comparacion con la dindmica rotacional del

vehiculo aéreo.

5.8.1 SEGUIMIENTO DE UNA TRAYECTORIA ELIPTICA

Los experimentos propuestos consisten en una formacién de persecucién con una trayec-
toria eliptica variable en el tiempo y una formacién de geometria cuadrada variable en el
tiempo, respectivamente. Para el seguimiento de trayectorias de ambas trayectorias desea-

das se utilizan grafos de conectividad dirigidos y ciclicos.

Agente 1 -
>

Y v

N v

< Y iE ¢ ,Agentez

Figura 5.11: Grafo de conectividad para el sistema multiagente con la trayectoria eliptica



CAPITULO 5. PLATAFORMA Y RESULTADOS EXPERIMENTALES 105

En la Figura 5.11, se muestra el grafo de conectividad propuesto para el protocolo
de control distribuido de formacién de vuelo en persecucion, para una trayectoria cerrada

de tres agentes, la cual es variante con el tiempo.

En la Figura 5.12, se muestran las trayectorias de la posicion de los tres agentes
en el espacio tridimensional, considerando las trayectorias deseadas de persecucion de
los tres agentes con una geometria eliptica. La formacion de vuelo distribuida ilustrada
en la Figura 5.12, muestra la navegacion de los tres vehiculos aéreos siguiendo una tra-
yectoria cerrada de geometria eliptica y manteniendo la evasion de colisiones, asi como
la coincidencia de velocidad, y el punto centroide de la formacién durante el vuelo sin-
cronizado, el cual esta ubicado en el centro de la trayectoria eliptica. Se puede observar
como los agentes siguen la trayectoria descrita por la elipse, alcanzando el Consensus y
la sincronizacién de los tres agentes. El algoritmo de Consensus calcula las posiciones y
velocidades deseadas de cada agente, para que el sistema multiagente en malla cerrada

alcance el Consensus.

— Agente 1

E 2000 —— Agente 2
E‘ —— Agente 3
< 1000
c
e 0
25000
a

0 . 5000
Posicion Y [mm] -5000 -5000 Posicion X [mm)]

Figura 5.12: Seguimiento de trayectorias de las tres aeronaves.

Las ganancias experimentales sintonizadas del controlador lineal de la formacién de

vuelo con enfoque de Consensus se muestran en la TABLA 5.2.
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Ganancia K| Kgp| Kgd | Kfp| Kfd
Valor experimental | 1 | —1 | —0.05 | 0.3 | 0.02

Tabla 5.2: Ganancias experimentales del Controlador Lineal Gestor de Consensus

Este algoritmo de formacion de vuelo calcula las posiciones deseadas y cada agente
alcanza la formacion de vuelo propuesta por el controlador lineal de Consensus. El se-
guimiento de las trayectorias de posicion con respecto al tiempo es mostrado en la Figura
5.13, donde (a) representa el Consensus en el eje X, (b) corresponde al Consensus en
el eje Y, y (c) corresponde al Consensus del eje Z. También en la Figura 5.13 se puede
observar como los agentes siguen la trayectoria deseada de geometria eliptica alcanzando
el objetivo Consensus para el control de la formacién de vuelo y la sincronizacion de la

persecucion de los tres agentes.

€ =

£ ] £ E

; 5000 —— Agente 1 ;' 5000 ——Agente 1

S —— Agente 2 S —— Agente 2

% —— Agente 3 § ——Agente 3

§ Op » ] § 0

c c

8 8

() ()

o o

8-5000¢ ‘ ‘ ‘ ] $-5000¢ ‘ ‘ ‘ ]

’515 0 50 100 150 200 '§ 0 50 100 150 200
Tiempo [segundos] Tiempo [segundos]

(a) Consensus en el eje de X para las tres aeronaves. (b) Consensus en el eje de Y para las tres aeronaves.

——Agente 1
—— Agente 2 1
fimorinns s Plpeei ——Agente 3

2000 |

-
o
o
o

o

50 100 150 200
Tiempo [segundos]

o

Sefiales de consensus en Z [mm]

(c) Consensus en el eje de Z para las tres aeronaves.

Figura 5.13: Seguimiento de las trayectorias de Consensus de las tres aeronaves .
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En la Figura 5.14, se muestran las variables de control para el agente 1. Se puede
observar el comportamiento de la dindmica para controlar la posicion del agente, para
cumplir con el seguimiento de trayectorias a partir las coordenadas variantes con el tiem-
po generadas por el algoritmo de Consensus. Las variables de control para el eje X se
muestran en la Figura 5.14.(a) para el eje Y en la Figura 5.14.(b), y para el eje Z la Figura
5.14.(c), y finalmente el movimiento del 4ngulo de guifiada del agente se representa en la

Figura 5.14.(d).

La respuesta dindmica del sistema multiagente para el agente 2 y el agente 3 se

presenta en la Figura 5.15 y en la Figura 5.16, respectivamente.
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Figura 5.14: Senales de control para la aeronave 1.
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Figura 5.15: Senales de control para la aeronave 2.
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Figura 5.16: Senales de control para la aeronave 3.
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5.8.2 SEGUIMIENTO DE UNA TRAYECTORIA CON GEOMETRIA DE

CUADRADO

También es propuesta una formacién de vuelo geométrica de un cuadrado con una tra-
yectoria de persecucion variante con el tiempo. La topologia del grafo de comunicacion
es ilustrada en la Figura 5.17, cuatro vehiculos navegan en una formacion de cuadrado
evitando la colision entre ellos, y manteniendo la coincidencia de velocidad y el centrado

de la formacion.

Agente 1 Agente 2

Agente 4 Agente 3

Figura 5.17: Grafo de la formacién de un cuadrado con 4 aeronaves.

En esta formacion de cuadrado, cada vehiculo gira el 4angulo de guifiada al llegar a la
esquina del cuadrado. Los resultados de este segundo experimento se ilustran en la Figura
5.18. En esta figura se muestra el seguimiento de las posiciones espaciales en el espacio
tridimensional de los cuatro agentes, que realizan la formacion de vuelo con la geometria
de un cuadrado. Como en el experimento anterior, los algoritmos de control permiten que
cada aeronave representada por un agente llegue a un Consensus con sus agentes vecinos

para establecer la formacién de vuelo.
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—— Agente 1
-g- 2000 - —— Agente 2
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Figura 5.18: Seguimiento de trayectorias del grupo de aeronaves.

Las gréficas del Consensus de los ejes X e Y se muestra en la Figura 5.19 donde (a)
es la respuesta en el eje X para los cuatro agentes, y (b) es la respuesta en el eje Y para

los cuatro agentes. Para el seguimiento de trayectorias de la formacion de vuelo propuesta.

T
——Agente 1
——Agente 2

T
——Agente 1| |
—— Agente 2

——Agente 3
——Agente 4

——Agente 3
——Agente 4|

0 20 40 60 80 100 120 140
Tiempo [segundos]

0 20 40 60 80 100 120 140
Tiempo [segundos]

Sefiales de consensus en X [mm]
Sefiales de consensus en Y [mm]

(a) Consensus en el eje X para las cuatro aeronaves. (b) Consensus en el eje Y para las cuatro aeronaves.

Figura 5.19: Consensus en los ejes X e Y para el grupo de aeronaves.

Las sefales de control de los cuatro agentes se muestran en la Figura 5.20, Figura
5.21, Figura 5.22 y Figura 5.23. En cada una de estas figuras, (a) corresponde a la sefial de
control para el eje X, (b) para el eje Y, (c) para el eje Z, y finalmente (d) corresponde a

la sefial de control para el movimiento angular del guiado de la ¢-ésima aeronave o agente
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(considérese que los picos de amplitud que aparecen en estas respuestas se deben a los

cambios en el dngulo entre 4180 y —180 grados, que no representa ningtin cambio en el

angulo de rotacion).
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Figura 5.20: Senales de control para la aeronave 1.
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Figura 5.21: Senales de control para la aeronave 2.
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Figura 5.22: Senales de control para la aeronave 3.
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Figura 5.23: Senales de control para la aeronave 4.

El lector puede ver el rendimiento del algoritmo de control de formacién propuesto

en los siguientes enlaces: 1) formacion con geometria eliptica y persecuciéon de vuelo
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https://youtu.be/ia7cs6EHKHE Yy ii) formacién con geometria de cuadrado y persecucion

de vuelo https://youtu.be/qOsNSqguvss

Para demostrar el Consensus y la sincronizacion alcanzados por el sistema multi-
agente durante la formacion de vuelo, se muestra un video en el siguiente enlace:

https://youtu.be/Z9D5QCczPkg.

5.9 EXPERIMENTOS DEL CONTROLADOR DIFUSO

SECTORIAL DE CONSENSUS

En esta seccidn se muestra la respuesta experimental del Protocolo de Formacion de

“Consensus Difuso Sectorial”, propuesto en la seccion 4.3.2.

Para validar los algoritmos propuestos, se realizd una serie de experimentos en el
Laboratorio de Navegacion del Centro de Investigacion e Innovacion de Ingenieria Ae-
ronautica. Se disefid una trayectoria eliptica para probar la capacidad del algoritmo para
mantener la linea de vista de la formacion, utilizando un grafico de comunicacién bidi-
reccional conectado por dos agentes, ver la Figura 5.24; y para probar todos los ejes de
movimiento, los agentes siguieron un camino definido por una trayectoria Lemniscata de
altura variable utilizando el mismo grafico propuesto. La plataforma experimental consi-
dera un grupo de vehiculos Parrot AR.Drone 2.0y el sistema de captura de movimiento

VICON que consta de 16 camaras 740, [30].

L g% T % 4_----_>-‘

Agente 1 Agente 2 Agente N

Figura 5.24: Grafo de comunicacion bidireccional.
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Para ambos experimentos, la matriz de conectividad A se define como:

1
A= (5.2)
10

mientras que la matriz de grados de entrada se calcula como

10
D= (5.3)
0 1

obteniendo la siguiente expresion para la matriz Laplaciana
L= (5.4)

La matriz laplaciana se obtiene de las conexiones entre los modelos dindmicos lineales
de las aeronaves del sistema multiagente, a través de esta matriz es posible establecer la
conectividad del sistema lineal global en lazo cerrado para mantener una formacion de
vuelo factible. En la ecuacién (5.4) se puede observar que cuando se utiliza un grafo no
dirigido para la conectividad de un sistema multiagente, la matriz Laplaciana es simétrica.
Por otro lado, tenemos que la matriz Laplaciana es dominante en diagonal y no tiene
entradas negativas en su diagonal, y también la matriz laplaciana es semidefinida positiva,
es decir, £ > 0. Estas propiedades de la matriz Laplaciana confirman que la conectividad
del sistema multiagente permite que el vuelo en formacion sea alcanzable por el grupo de

aeronaves cuadrirrotor.

5.9.1 SINTONIZACION EXPERIMENTAL DE PARAMETROS

Para ajustar los parametros de la matriz K, del protocolo de Consensus presentado en
la ecucion (4.90), es necesario considerar las limitaciones fisicas y la geometria de la

formacion.

Como se indic6 anteriormente, el protocolo estd formado por dos términos, la parte

del Control Difuso Sectorial y el término de Control Lineal de la formacion que contiene
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la matriz K. En este sentido, este ultimo término garantiza que las aeronaves lleguen a
un Consensus manteniendo el mismo comportamiento. La afirmacién anterior significa
que la distancia fisica y la perturbacion acotada maxima determinan los valores corres-
pondientes para el término k,, de la matriz. Asi, este valor se ajusta en funcién de la
distancia entre el vehiculo seleccionado y sus vecinos, y del nimero de interconexiones, y
la distancia méxima seleccionada que el vehiculo puede moverse incluso en presencia de
perturbaciones; para el caso de estos experimentos, la distancia méxima tiene un valor de
1500 mm que es el mayor limite permitido de distancia y una conexidn dirigida para el
grafo de comunicacidn. Después de una serie de pruebas y calibraciones utilizando estas
consideraciones, se obtuvo el valor sintonizado de k,, = 1 que resulté ser el adecuado

para lograr el comportamiento deseado.

El subtérmino o ganancia kg, se refiere a la velocidad maxima a la que el vehiculo
aéreo puede reaccionar contra la perturbacion. Para el caso de estos experimentos, se
considera una velocidad de 2000 mm/s como el valor maximo que puede alcanzar el

vehiculo aéreo.

Los valores ajustados de los pardmetros de las dos funciones de pertenencia de en-
trada y salida se asignaron a partir de los limites fisicos de las variables de Consensus de
posicidn y velocidad, respectivamente, y sus valores numéricos se indican en (5.5), (5.6)
y (5.7) respectivamente con cinco funciones de pertenencia para cada variable de entrada
(M; = 5, My = 5) y cinco funciones de pertenencia para la variable de salida J = 5.
La superficie de control que se genera con los pardmetros sintonizados es ilustrada en la
Figura 5.25. La geometria de la superficie de control, es el resultado de las propiedades
que cumple el Controlador de Consensus Difuso Sectorial aplicado en la formacién de

vuelo de un grupo de aeronaves cuadrirrotor .

pa, = {(—=1000), (—500), (0), (500), (1000)} [mm] (5.5)

pa, = {(=2000), (—1000), (0), (1000), (2000)} [%} (5.6)

pe = {(—1000), (—500), (0), (500), (1000)} [mm] (5.7)
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Figura 5.25: Superficie generada por el término difuso del Gestor de Consensus Difuso

Sectorial.

5.9.2 TRAYECTORIA DE SEGUIMIENTO ELIiPTICA

En este caso, la trayectoria deseada en el espacio aéreo se asigna en el plano formado por

los ejes X — Y, considerando que la altura es constante en el eje Z, mientras que para

el guiado y la navegacidn, la aeronave cuadrirrotor mantiene su nariz en direccion de la

trayectoria prevista. La trayectoria deseada asignada a cada aeronave es parte de la for-

macion de vuelo, que consiste en una trayectoria cerrada descrita por una funcién eliptica

expresada por las ecuaciones (5.8) y (5.9), agregando los correspondientes desplazamien-

tos de las posiciones de cada aeronave cuadrirrotor para realizar una formacién de vuelo

de persecucion.

r1sin [ wt —

ro COS

wry COS

wt —

wt —

—wrg sin | wt —

2 (i—1)

l

2m(i—1)
I

(5.8)

2m(i—1)
1
2r(i—1)
1

(5.9)
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donde 7 es el radio de la elipse en el eje X, mientras que 75 es el radio de la elipse en el eje
Y, de tal manera que para la geometria de la trayectoria eliptica debe cumplirse ro > 7y .
La constante [ representa el desplazamiento de la posicién asignada en los ejes X y Y en
la trayectoria descrita por la funcién eliptica para cada aeronave de la formacion de vuelo

en persecucion, y w es la frecuencia angular de la formacién de vuelo en persecucidn.

Para el primer experimento, se propone una trayectoria eliptica deseada, con r; =
2000 mm, ro = 3000 mm y w = 0.2rad/s, con la cual se realiza el control de segui-
miento de trayectorias para los agentes que mantienen una formacién de persecucion. En
la Figura 5.26 se muestran las trayectorias en el espacio tridimensional de la navegacion

de ambos agentes.

- - - Trayectoria deseada

Trayectoria alcanzada Agente 1

Trayectoria alcanzada Agente 2

2000 —

1500

1000 —

500 —
0 2000

0
3000 7000
1000 -2000 posicién X [mm]

Posicién Z [mm]

0 1000 -2000 3000

Posicidon Y [mm]

Figura 5.26: Seguimiento de trayectorias de los dos agentes.

Para una perspectiva mas clara del movimiento de los agentes, la Figura 5.27 mues-

tra los movimientos traslacionales separados de los ejes X, Y y Z para los dos agentes.
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Figura 5.27: Posicién de ambos agentes en los ejes X, Yy Z.

Como se menciond anteriormente, el Gestor de Consensus tiene un término Difuso

Sectorial que permite a los agentes llegar a un Consensus para mantener la formacién

de vuelo especificada por el controlador. En este sentido, el término Difuso Sectorial que

compone al Gestor de Consensus puede analizarse por separado para estudiar la contri-
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bucidn al sistema multiagente en malla cerrada. Los componentes Difusos del Gestor de

Consensus se pueden ver en la Figura 5.28.

T
——Componente X
——Componente Y

500 - .

-500 - 1

Componente difuso [mm]
(=}

L L
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Tiempo [segundos]

(a) Componente difuso para el agente 1.

T
——Componente X
——Componente Y

500

-500

Componente difuso [mm]
(=}

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
Tiempo [segundos]

(b) Componente difuso para el agente 2.

Figura 5.28: Componentes Difusos X y Y para ambos agentes.

La variable de salida del Gestor de Consensus Difuso Sectorial, que se utiliza como
referencia deseada por el controlador de posiciéon para mantener la formacidén, tal como
se muestra en la Figura 5.29. Considérese que estas sefiales ya contienen el término que

corresponde a la parte difusa descrita en la Figura 5.28.
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(a) Salida del Gestor de Consensus Difuso Sectorial para el agente 1.
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(b) Salida del Gestor de Consensus Difuso Sectorial para el agente 2.

Figura 5.29: Salidas del Gestor de Consensus Difuso Sectorial utilizadas como referencia

en ambos agentes en los ejes X y Y.

La figura 5.30 muestra las sefiales de control generadas para movimiento de la po-
sicion traslacional durante el seguimiento de trayectorias en los ejes X, Y y Z, y parael

angulo de guiado v de ambas aeronaves.
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(a) Seiial de control para el agente 1.
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(b) Sefial de control para el agente 2.

Figura 5.30: Trayectorias de posicién en X, Y, Z y dngulo de guiado v para ambos

agentes.

5.9.3 TRAYECTORIA DE SEGUIMIENTO LEMNISCATA DE ALTITUD

VARIABLE

En este caso, la trayectoria deseada en el espacio aéreo se asigna en el plano formado por
los ejes X — Y, considerando que la altura varia en el eje Z, mientras que para el guiado
y la navegacidn, la aeronave cuadrirrotor mantiene su nariz en direccion de la trayectoria
preestablecida. La trayectoria deseada asignada a cada aeronave es parte de la formacién
de vuelo, que consiste en una trayectoria cerrada descrita por una funcién Lemniscata
expresada por las ecuaciones (5.10) y (5.11), agregando los correspondientes desplaza-

mientos de las posiciones de cada aeronave cuadrirrotor para realizar una formacién de
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vuelo de persecucion.

- (t rsin (wt — 2Z0=0
wlt) = e B ( 2 l- 1> (5.10)
Caiy (1)  COS <2wt _ @)
‘ 2w (i—1)
; Ca; (1) Wr COS (wt _ 2r(i=l)
Cdi (t) = . ~ = . 2l7r(i—1) (511)
Cdi,Y (t) —2wr sin (2wt - = )

donde r es el radio de la curva, [ es el desplazamiento de la posicién asignada para cada
aeronave de la formacidén en los ejes X y Y, de la trayectoria descrita por la funcién de

Lemniscata, y w es la frecuencia angular del seguimiento de la formacion.

En este caso se realizan las pruebas experimentales del controlador de formacion para los
dos vehiculos aéreos del sistema multiagente, se propone una trayectoria de altitud varia-
ble con el tiempo. Mientras que el camino propuesto para los ejes X, Y, es una trayectoria
descrita por una funcién Lemniscata. Entonces como se mencioné anteriormente la prue-
ba de vuelo en formacion se realiza con dos vehiculos aéreos manteniendo una formacién
de persecucion, durante seguimiento de una trayectoria de tipo Lemniscata de altitud va-
riable con el tiempo. Una trayectoria de altura variable permite probar el controlador para
los dos vehiculos. Mientras que, la trayectoria de Lemniscate es definida con los para-
metros r = 2250 mm, w = 0,2 rad/s, para realizar una formacion de dos aeronaves
cuadrirrotor. En la Figura 5.31 se muestra el movimiento tridimensional de la posicion de
ambos agentes. Considerando que en la figura se ilustra el seguimiento de trayectorias de
dos aeronaves, entonces con el proposito de mostrar de manera més clara el movimiento
de la posicion de ambos agentes, de forma conveniente la trayectoria para el seguimiento

de la altitud del agente 2 fue asignada con un retraso de tiempo con respecto al agente 1.
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Figura 5.31: Seguimiento de trayectorias en el espacio 3D de ambos agentes.

En la Figura 5.32 se muestran los movimientos separados en cada eje del espacio
tridimensional, con el propésito de ver de manera mds clara la respuesta del algoritmo de

control de formacién en los ejes X, Y y Z.
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(a) Posicién en el eje X de ambos agentes. (b) Posicién en el eje Y de ambos agentes.
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(c) Posicién en el eje Z de ambos agentes

Figura 5.32: Posicién en los ejes X, Y y Z de ambos agentes.

La respuesta del término Difuso Sectorial del Gestor Consensus se puede observar

en la Figura 5.33, el propdsito de los componentes difusos que se ilustran en esta figura
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es permitir que la formacidén alcance el régimen de Consensus para la formacion de vuelo

variable con el tiempo.
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(a) Componentes difusos para el agente 1.
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. . . . . . .
10 20 30 40 50 60 70 80
Tiempo [segundos]

(b) Componentes difusos del agente 2.

Figura 5.33: Componentes difusos de ambos agentes en X y Y.

La variable de salida del Gestor de Consensus Difuso Sectorial es utilizada como

referencia deseada tal como se muestra en la Figura 5.34, mientras que la Figura 5.35

muestra las sefales de control correspondientes al movimiento en los ejes X, Yy Z, asi

como el dngulo de guiado ).
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(a) Salida del Gestor de Consensus Difuso Sectorial (b) Salida del Gestor de Consensus Difuso Sectorial

para el agente 1.

para el agente 2.

Figura 5.34: Salidas del Gestor de Consensus Difuso Sectorial aplicadas como referencias

de ambos agentes en los ejes X y Y.
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(a) Seiiales de Control del agente 1.
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(b) Seinales de Control del agente 2.

Figura 5.35: Senales de Control de ambos agentes en los ejes X, Y, Z y para el angulo de

guiado 1.

Ambos experimentos fueron capturados en video y se presentan en el siguiente en-

lace web: https://youtu.be/3Tx_F2vqgjlM



CAPITULO 6

CONCLUSIONES

6.1 FORMACION CON CONSENSUS LIiDER SEGUIDOR

En este trabajo se presenta un protocolo de control de formacion Lider Seguidor mediante
el enfoque consensus el cual se obtiene el seguimiento de trayectorias en el plano X — Y,
para un sistema multiagente formado por un grupo de cuatro vehiculos aéreos de tipo
cuadrirrotor. Los resultados de simulacion fueron obtenidos utilizando un modelo no lineal
para cada vehiculo, y muestran las trayectorias manteniendo una formacién prefijada en
rombo o diamante, mientras que esta formacion realiza el seguimiento de una trayectoria
preasignada por una curva cerrada la geometria de una funcién Lemniscata. En efecto cada
agente Seguidor reproduce la trayectoria generada por el agente Lider Virtual manteniendo
una cierta desviacion, la cual es aceptable debido a las no linealidades de alto orden del

modelo dinamico de la aeronave cuadrirrotor.

6.2 FORMACION CON GESTOR DE CONSENSUS
DISTRIBUIDO
En este trabajo se propuso un algoritmo de navegacion distribuido basado en un control

de estructura variable denominado Super Twisting para Sistemas Multiagente, y se obtuvo

el modelo dindmico no lineal para N-agentes (aeronaves de tipo cuadrirrotor) utilizando
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el enfoque de Newton-Euler. Se ha desarrollado el algoritmo de navegacidn distribuida de
cada agente basado en el grupo euclidiano especial SE(3) y se ha propuesto un algoritmo
de control Super Twisting para la dindmica de traslacion y rotacion de cada agente. Este
controlador proporciona robustez contra la incertidumbre de los parametros del sistema,
la convergencia en tiempo finito y la convergencia asintética del seguimiento de la trayec-
toria. El algoritmo de Consensus propuesto ha garantizado la persecucion y el vuelo de
formacion del sistema multiagente. Finalmente, experimentos en tiempo real han ilustrado

el desempefio exitoso de los algoritmos propuestos.
6.3 FORMACION CON CONTROL DE CONSENSUS DIFUSO

SECTORIAL

En este trabajo se ha propuesto un algoritmo de Consensus difuso sectorial para realizar el
Vuelo en Formacion de un Grupo de Aeronaves. El modelo matematico para vehiculos aé-
reos no tripulados de /N-cuadrirrotores se describi6 utilizando la formulacién de Newton-
Euler. Se desarroll6 una estructura de vuelo en formacién considerando un controlador
difuso sectorial considerando sus propiedades, y un sistema lineal en el que los estados de
posicién y velocidad del ¢-ésimo cuadrirrotor se consideran en el protocolo de Consensus.
El anélisis de estabilidad se obtuvo como una forma generalizada para las /NV-aeronaves de
tipo cuadrirrotor y se ha demostrado que el sistema en lazo cerrado es globalmente asint6-
ticamente estable, alcanzando el Consensus de las aeronaves. Finalmente, con el propdsito
de validar el Algoritmo de Control Difuso Sectorial propuesto, se ejecutaron una serie de
experimentos en tiempo real obteniendo las respuestas de comportamiento satisfactorias

de las multiples aeronaves que forman parte del sistema multiagente.



APENDICE A

CONTROLADOR LOGICO DIFUSO

A.1 INTRODUCCION

El controlador logico difuso (FLC por sus siglas en inglés, ”Fuzzy Logic Controller”) es
un tipo de controlador no lineal que ha demostrado ser una alternativa viable en una gran
cantidad de aplicaciones de sistemas de control automético. En afios recientes los contro-
ladores 16gicos difusos han despertado un gran interés en la comunidad de investigacion
en el drea de ingenieria aerondutica, con un enfoque localizado especificamente en los
robots aéreos o drones, tanto de tipo multirrotor como de ala fija o una combinacion de
ambas configuraciones. Este interés se debe a que la teoria de control difuso esta cada vez
mas establecida mediante criterios matematicos que permiten proponer o estudiar algunas
caracteristicas cualitativas como el andlisis de la dindmica de vuelo de aeronaves no tripu-
ladas, como los son los robots aéreos y los drones. Ademads, sumando a lo anteriormente
mencionado, los sistemas de control difuso pueden ser combinados con otras técnicas de
estimacion de pardmetros, para realizar lo que se conoce como sintonizacion adaptable de
los parametros del controlador difuso, tales técnicas pueden ser redes neuronales, algorit-

mos genéticos, y técnicas de optimizacion, por mencionar algunos.

En este apéndice se muestran algunas definiciones y formalismos bdsicos para el

entendimiento de la teoria de control difuso, de tal modo que se puedan establecer los
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conceptos para entendimiento formal del procedimiento de disefio de un controlador 16gi-
co difuso. En el apéndice se aborda cada uno de los bloques internos que forman parte de
un controlador difuso, desde la perspectiva de un mapeo no-lineal de entrada-salida, que
representa el funcionamiento de un controlador 16gico difuso, y que tiene propiedades
fuertemente definidas para enfrentar el andlisis de estabilidad en aplicaciones de sistemas
de control en malla cerrada, ya sea mediante un control en cascada o por realimentacion

de variables de estado.

La teoria de la l6gica difusa, concebida originalmente en la rama de las ciencias de
la computacién como la teoria de conjuntos difusos, fue propuesta por primera vez por
Lofti A. Zadeh en 1965 [55]. Zadeh aplico la 16gica multivalor utilizando los nimeros
reales entre 0 y 1, en lugar de la légica binaria que solo utiliza los nimeros enteros 0 y 1.
Tal que mediante la 16gica multivalor se pueden definir los conjuntos o grupos de objetos

a los que denomina conjuntos difusos.

En sistemas de control automatico, el término difuso se usa para expresar el grado
de certidumbre o incertidumbre que pueda tener una variable fisica con respecto a una
conjunto difuso o funcién de pertenencia, como ejemplo podemos mencionar la acelera-
cién de un cohete con trayectoria de altitud, mediante los subconjuntos de entrada que
definen los intervalos aceleracion nula, positiva baja, media y alta, en donde la secuencia
mencionada corresponde con los subconjuntos que forman parte del conjunto difuso de las
variables de entrada del controlador difuso, el conjunto difuso de entrada indica el inter-
valo de valores comprendidos entre un valor minimo y un valor médximo de la aceleracion
del cohete, que puede obtenerse por el propulsor del cohete. Una vez que la aceleracion
es sensada como la variable de entrada del controlador 16gico difuso, se ejecuta el pro-
cesamiento difuso, llamado también mecanismo de inferencia difuso, hasta calcularse la
variable de salida del controlador difuso, la cual se obtiene a partir de la asignacién de un
conjunto difuso de salida, formado por los subconjuntos difusos de la variable de control
que representa la dindmica del subsistema de la propulsion de la aeronave, de tal manera
que se asignan los subconjuntos difusos de salida como: propulsion cero, propulsion baja,

media y alta como los subconjuntos de la variable salida del controlador difuso. Obser-
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vandose que el grado de pertenencia para las variables de entrada y para las variables de
salida del control difuso puede tomar valores reales entre el 0 y el 1, mientras que, en la
teoria tradicional de conjuntos, el valor de una variable fisica solo puede pertenecer o no

pertenecer a un conjunto determinado.

A.2 PRELIMINARES

Definicion 8. El universo del discurso, o conjunto universal de una funcion de pertenen-
cia, U, C R es un subconjunto del espacio de los niimeros reales, que contiene todos los

elementos posibles de interés para el intervalo de operacion de una variable en particular.

Definicion 9. Una funcion de pertenencia A.(x,) es una funcion que se asigna o define
para evaluar a cada variable x, € U, C R, y que entrega un valor en el intervalo de los

niimeros reales entre 0, 1], es decir

A(xy): Uy € R = [0,1] (A.1)

 Mp—1 My—1

donde Y, = { Xr 2 XS e 2 } € U, representa la variable de entrada
del controlador difuso, y esta formado por la composicion de las particiones internas
X € Ul de cada una de las funciones de pertenencia escalares Al (x,), mientras

_ My—1 My—1
que U, = {Ur

UYL U R } representa conjunto universal o universo de
discurso formado por la composicion de los subconjuntos o intervalos de operacion
Ul C U, asignados a cada una de las funciones de pertenencia escalares Al (x,) que

forman parte del conjunto difuso A, (x).

En este trabajo se considera que una funcion de pertenencia definida por A,(x) € U,
se genera como la interseccion de las funciones de pertenencia escalares o individuales,
tal que cada funcién de pertenencia escalar se define por A (y;) paral, = 0,1,..., M,,
donde la constante M, representa la cantidad de funciones de pertenencia escalares. Por

lo que se define



APENDICE A. CONTROLADOR LOGICO DIFUSO 131

M

A (xr) = [ ) A (xy) = min (A2)

I

Definicion 10. El centro X, € Ul C U, de cada funcion de pertenencia A (x,.) : Ul C
U, — [0, 1] se define por el conjunto de pardmetros
_Mp-1 0 Mp—1
)7(7":{50" : 7'-'7Xr7"'7XT2 } (A.3)
donde \!r € Ul C U, representa el centro de cada funcion de pertenencia escalar.

Definicion 11. Un conjunto difuso A.(x,) € U, C R esta formado por la composicion
de las funciones de pertenencia Al (x,) € Ulr C U,, donde el subconjunto U define la

particion de operacion de la respectiva funcion de pertenencia escalar

A Oa) {06 Ar () A (o) € U C UL Y (A.4)

En la teoria de control difuso, es habitual tratar con las siguientes funciones basicas
de pertenencia escalares, descritas como: funciones de pertenencia triangular, pseudo-
trapezoidal y gaussiana. A continuacién de describen las ecuaciones para cada una de

estas funciones de pertenencia.

= Funcidn de pertenencia triangular

i
e

st a<x<p

T
)

0
<

Ar(x) =

si f<x<n

3
©

0 cualquier otro caso
\

= Funcidn de pertenencia Gaussiana
-X

Al () = el55)

= Funcidn de pertenencia pseudo-trapezoidal derecha

(

Q

X—«
B—a

Ar(x) = 1 si x> 8

st a<xy<p

0 cualquier otro caso
\
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= Funcidn de pertenencia pseudo-trapezoidal izquierda

0 cualquier otro caso

\

donde @ € Ry vy € R son los pardmetros que definen el intervalo o particién de operacién
de una funcién de pertenencia escalar, la constante 3 € R representa el centro y'r de
la funcién de pertenencia respectiva, mientras que el pardmetro 0 € R es la desviacion

estandar de la funcién de pertenencia Gaussiana.

A.3 ESTRUCTURA DE UN CONTROLADOR LOGICO

DIFUSO

Los sistemas de control modernos en malla cerrada o en lazo cerrado estdn disefiados en
base a un modelo cuantitativo y matemaético del proceso o planta que requiere ser controla-
do, sin embargo, el controlador de 16gico difuso se disefia con en base a un conocimiento
heuristico y cualitativo que un experto ingeniero de control tiene acerca del proceso o

planta que se debe controlar.

El controlador l16gico difuso realiza el proceso de cdlculo numérico, a partir de una
estrategia de control que se establece por medio de reglas lingiiisticas para describir la
dindmica aproximada de la planta, para luego convertirse en una estrategia o ley de control
formal y de rigor en malla cerrada. El conocimiento del sistema se expresa a través de un
conjunto de reglas lingiiisticas de la forma SI antecedente ENTONCES consecuente que
puede interpretarse desde un punto de vista de los sistemas de control automético como

IF condicion ENTONCES accién [33].

En nuestro caso el controlador 16gico difuso produce una accién de control que de-

pende de las variables de error. En el disefio del controlador I6gico difuso consideraremos
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dos variables de entrada, las cuales representan las variables del error de posicion y del

error de velocidad de la planta.

Y = X1 c R?

X2

donde la variable y; representa el error de posicion, y x» = X1 representa el error
de velocidad. La variable de salida calculada por el controlador 16gico borroso produce
una variable de control que se puede describir mediante un mapeo estdtico no lineal con
respecto a cada variable de entrada. Se define el mapeo @ : R?> — R para obtener la ley

del control difuso v.

v =D(x1, X2) (A.5)

Un controlador de 16gico difuso se puede dividir en tres médulos principales.

= Moddulo de fusificacion
= Moddulo de inferencia y base de reglas

* Funciones de pertenencia de entrada.
* Funciones de pertenencia de salida.
* Base de reglas

¢ Mecanismo de inferencia

m Modbdulo de desfusificacion

A.4 MODULO DE FUSIFICACION

El bloque de fuzificacion evalia el mapeo definido por la ecuacion (A.6)

A(x):xeR— [0, 1] (A.6)
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La funcién de pertenencia A’(x) es de tipo “singleton”. Es preciso mencionar que
el fusificador “singleton” es un mapeo muy simple, pero presenta la desventaja de ser
susceptible al ruido que se genera en la medicion de la variable realimentada de la planta
0 proceso, por otra parte, tiene ventaja de ser muy util cuando se realiza el cdlculo de la
variable de salida del controlador difuso, ya que reduce el tiempo de calculo significativa-

mente [46]. El fusificador singleton descrito en el origen de puede escribir como

1 st x=0

0 si x#0

Alx) =

El fusificador singleton representado por la funcién de pertenencia A’(y) tiene su
centro definido en el origen, es decir Y = 0. En el mddulo de fusificacion se evalia la
funcion de pertenencia del fusificador singleton como A’(y — x*) tal que x* € U C
R representa el valor numérico instantdneo de la variable de entrada, y a la vez indica
el desplazamiento del centro del fusificador exactamente en Y = x*. El fusificador de
tipo singleton es ampliamente utilizado en la implementacion de controladores difusos en
tiempo real. La ecuacién de salida del médulo de fusificacion se describe como

1 si x=x*¢UCR

Alx=x") =
0si x#x*UCR

La funcién de pertenencia del médulo de fuzificacén A’(y — x*) es utilizada para
evaluar el valor numérico obtenido de la medicién x* de la variable realimentada, para
luego ser procesar el valor obtenido mediante el mecanismo o algoritmo de inferencia
junto con la tabla de la base de reglas definidas por el controlador 16gico difuso. Numé-
ricamente, el uso del fusificador singleton es equivalente a una evaluacion directa de las
funciones de pertenencia de entrada en cada valor numérico x* de la variable de entrada.
Por esta razén, cominmente el médulo de fusificacién se ignora en algunas plataformas
profesionales que contienen librerias de control 16gico difuso, como por ejemplo, en el

Fuzzy Toolbox de Matlab-Simulink®.
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A.5 MODULO DE INFERENCIA Y BASE DE REGLAS

Este mddulo requiere el conocimiento del conjunto de las funciones de pertenencia aso-
ciadas a cada variable de entrada Yy, y del conjunto de las funciones de pertenencia aso-
ciadas a cada variable salida v del controlador 16gico difuso, ademés este modulo también
requiere del conocimiento propuesto por la base de reglas difusas que relaciona a las fun-
ciones de pertenencia de entrada y de salida, mediante el método de inferencia que sea

seleccionado. En este este trabajo se ha elegido el método de inferencia Mamdani [8].

A.5.1 FUNCIONES DE PERTENENCIA DE ENTRADA

Las variables de entrada y,. con r = 1, 2 se asocian cada una con un conjunto de funciones
de pertenencia escalares denominadas funciones de pertenencia de entrada A, (x,) para y.,
con r = 1, 2. Estas funciones de pertenencia escalares también son llamadas particiones
difusas del universo de discurso. Sea M, con r = 1,2 una constante impar, entonces el
numero de funciones de pertenencia escalares asociadas con Y, para r = 1, 2. El conjunto
de las funciones de pertenencia de entrada que corresponde con la variable de entrada ..

conr = 1, 2, se define como

A(xr) = {Alf(xl), .. } para
] { My -1 M; -1
L o= {- _

1,...,0,...
2 I 2 + ) I Y )
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Figura A.1: Funcién de pertenencia de entrada.

Las funciones de pertenencia de entrada de tipo sigmoidales pueden ser utilizadas
por un controlador 16gico difuso. La Figura A.1 se muestran las funciones de pertenencia
de entrada de tipo sigmoidal, de tal forma que M, = 5, que de acuerdo con la definicién

de la ecuacién A.7, este conjunto difuso se describe como.

A(xr) = {A;2(XT)= A;l(XT)J Ag(X?)a A}n(Xr)v A?(XT)} conr=1,2 (A.8)

tal que sus respectivos centros de definen por el conjunto y, = {2, X7 %, X%, Xb, X2}
conr = 1, 2. Se define el conjunto de parametros que caracterizan a las funciones de per-
tenencia escalares A" (y,) que pertenecen al conjunto difuso A,(x,) con 7 = 1,2, se

denotaran como

pa, = {pir ..., } para

I, = {—MIQ_l,—M12_1+1,...,0,... Ml_l—l,M12_1} (A.9)
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A.5.2 FUNCIONES DE PERTENENCIA DE SALIDA

La funcién de pertenencia B!(v) es asociada con la variable de salida v(t) € V C
R, con V' C R como el universo soportado para la variable de salida, tal que | =
J—1 J—1 -1

{—T, - +1...,0,.., % —1, JT}, y donde J representa el niimero de funcio-

nes de pertenencia escalares que forman parte del conjunto difuso de salida descrito como

B'(x,) = {B~*(x+), B (x+), B°(x+), B'(x), B*(x) } (A.10)

Para el disefio de las funciones de pertenencia escalares de salida B'(v) € V C R,

que forman parte del conjunto difuso de salida B(v), se utilizan los siguientes criterios:

» Las funciones de pertenencia B'(v) son simétricos con respecto a su centro .

= El niimero de funciones de pertenencia escalares B'(v) que forman parte del con-

junto difuso B(v) de la variables de salida debe ser impar.

Los pardmetros que definen los intervalos de operacién y los centros de B! se definen

por el conjunto p, = {b;,...,}, y por el conjunto © = {0y, ..., } respectivamente, con

l={-% -5 +1,...,0,..., 51 — 1,21}, de tal forma que si J = 5, entonces se

0 o', 0%}, tal que se debe de

tiene pp, = {b_o,b_1,bo, b1, b2}, asi como v = {v72, 071 0
cumplir p, = v. Las funciones de pertenencia pueden ser de forma trapezoidal, triangular,
gaussiana o singleton. En la Figura A.2 se muestra un conjunto difuso de salida formado
por funciones de pertenencia de tipo trapezoidal denotadas por B! con [ = —2, —1,0, 1,2

y J = 5, donde 7; denota el parametro del centro de cada funcién escalar B! de salida.
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Figura A.2: Funcién de pertenencia de salida.

A.5.3 BASE DE REGLAS DEL MECANISMO DE INFERENCIA

La base de reglas difusas para un sistema de dos variables de entrada y = [x1, x2]’ y una
variable de salida v, se forma al definir las combinaciones posibles entre las funciones de

pertenencia de entrada, tal que se obtiene la siguiente lista de reglas

Regla(ly, 1) : IF x; € A% AND y, € A} THEN v € Bl (A.11)

donde y € U =U; xUy; C Rov CcV C Ry Ar(x,) € A.(x,), definida

anteriormente en A.1, conr = 1, 2.

Las funciones de pertenencia B'12(v) definen el conjunto de conclusién en la base
de reglas, y deben estar asociadas con las funciones de pertenencia de salida B'(v) que se

definieron previamente, tal que

Be(v) = {B7%, B0, BT T B para
M, -1 M, —1 M, —1 M, -1

=4 _ 1.0, 1

1 { 2 T2 ot 2 }

My—1 My—1 My —1 My —1
{— 2 _ 41,0, 22 —1, 22 }
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Tabla A.1: Sintonizacién de las Reglas Difusas.

Xo | h==2|L=-1|L=0l=—1|l=-2
X1 A7 AT A} A Af
lh=-2|A4%| B B2 | B2 | B! B°
h=-1|4"| B> B2 | B! | B B!
lb=0 | AY | B~ Bl | B° B! B?
b=-1| Al | B! B B! B? B?
h=-2| A2 | B B! B? B? B?

(A.12)

De acuerdo a la definicion de la base de reglas establecidas para el experto en el pro-
ceso de disefio del controlador 16gico difuso, se puede construir una tabla de busqueda, la
cual resguarda la ubicacién particular de las funciones de pertenencia B'*"'2( v) asignadas
en las conclusiones de la base de reglas. A continuacidn, se muestra el acomodo de una ta-
bla de busqueda para un controlador 16gico borroso, con los pardmetros M; = 5, My =5

y J = 5 (véase la Tabla A.1).

A.5.4 MECANISMO DE INFERENCIA

El mecanismo de inferencia se basa en la teoria del razonamiento aproximado [16]. Esto
puede verse como el modelado del proceso mediante el cual el ser humano puede sacar
una conclusion imprecisa de un conjunto de premisas imprecisas para concluir con la to-
ma de decisiones [56]. Existen en la literatura varios tipos de mecanismos de inferencia
[52], [13]. En el alcance de este trabajo se utiliza el control 16gico difuso para la imple-
mentacién de controladores de formacion en tiempo real, para tal caso, se considera el
mecanismo de inferencia minima basado en la implicacién de Mamdani [10], ya que el

célculo computacional de este algoritmo de procesamiento es muy simple.
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A.5.5 METODO DE INFERENCIA MINIMO

El método de inferencia minimo es descrito por la siguiente expresion

By (e vl") = sup min (A'(x =), A (), A5 (), B2(0)) - (A1)

Si la funcién de pertenencia del fusificador es de tipo singleton, entonces la ecuaciéon

del método de inferencia minimo se simplifica a la siguiente expresion

By, (x v]") = min (A} (x7), A% (x3), B*2(v)) (A.14)

la siguiente expresion es equivalente a la ecuacién anterior

By, <[>< v]T) = min (wy,,, B"?(v)) (A.15)

donde wy,;, = min(Alf (x1), Al22(X2))-

Este mecanismo de inferencia también es nombrado en la literatura como el método

de recorte [52].

Una vez que el mecanismo de inferencia ha evaluado las condiciones de las senten-
cias IF THEN de la base de reglas, entonces se habrin calculado las M = M; M, fun-
ciones de pertenencia para los conjuntos difusos Bl/1 I ([X U]T) que de manera individual
representan las conclusiones. Mientras que la combinacién de las funciones individaules

de cada conclusion.

A.6 MODULO DE DESFUSIFICACION

El proceso de defusificacién es el paso donde la funcién de pertenencia B'([z v]”) calcu-

lada en el mecanismo de inferencia, se utiliza para obtener el valor de la variable v C R.

Para calcular la variable de salida del protocolo difuso de consenso, se utiliza el

método de defusificacion de centro promedio, calculado mediante la media aritmética
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ponderada del conjunto implicado, como se expresa en las ecuaciones (A.16) y (A.17).

My—1 M 2
DD S [n Amn}
P(y) = — e i=1
X Mp—1 Mo—1 2
Zl Z o Zl 2 [ﬂ Aff(Xr)]
=772 2=773 r=1
(A.16)
v =o(x) (A.17)

donde (] denota el operador de interseccién que hemos elegido en este trabajo para repre-

sentar el operador minimo.



APENDICE B

ESTABILIDAD DE LYAPUNOV DEL

ALGORITMO SUPER TWISTING

En el andlisis de estabilidad del controlador Super Twisting (4.57), para un eje de

movimiento del quadrotor se considera que
. 1/2 -
Opy = _Cpl,llapl‘ / 52gn<0-p1> + Wp, (Bl)

wpl = _bpl,lsign<0-pl> —"_ p<t7 apl)

donde p esta uniformemente acotada

(o] <0)

La prueba de convergencia de (o, , w,,) to (0,0) se puede demostrar usando el siguiente

candidato de Lyapunov, como se presenta en [29]

V=C"P¢ (B.2)

donde ¢ = [|o,,|"/?sign(0,,), wy, | y P es una matriz definida positiva. Nétese que V/
es continua pero no es diferenciable en 0,, = 0. También siendo definida positiva y

radialmentedesacotada, satisface

Amin {PYICI? <V < s {P} €2 (B.3)

142
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donde ||¢||3 = |0y, | + w,, representa la norma euclidiana de .

1/2

Diferenciando el vector ¢ = [|o,,|"/?sign(c,, ), wp, ] y usando la ecuacién (B.1), se

puede escribir como

C(t) = é(Ac + Bp(t, ) (B.4)
donde
Ao | 2R |
—ky 0O 1
con ki = ¢, ,, ko = by, ,, y el término de perturbacién p(t,() = |i| p(t, o) satisface

7(t,)] < 51¢u. De esta forma, (5, ) = —2(t. ) + 8¢ > 0.

Ahora considere la funcion candidata de Lyapunov como se define en (B.2). Su

derivada a lo largo de las trayectorias del sistema perturbado es

V() = (TP¢+(TPC
T

. ¢ AT + PA PB ¢
¢ F BTP 0 F
( T
AT+ PA PB
< L ‘ ‘ +(p,¢)
Gl 5 BP0 p
\
— _T —
< | ¢ AP+ PA+6CTC PB ¢
—olal] 5 B'P 1| |5
- 3T ¢
! ¢ ATP+ PA+¢P —¢P+6°CTC PB ¢
oGl 5 BTP —1 p;
- T
_ € Tpe 1| ¢ —ATP—-PA—e¢P-4°C"C —-PB ¢
-Gl Gl | 5 ~B'P 1 p

donde C' = [1 0]. Ahora, tomando la siguiente ecuacién de desigualdad de la matriz lineal
algebraica (LMI de las siglas en inglés “Linear Matrix Inequality”), debe satisfacer
—ATP - PA—eP—-6C'C —PB
-B™P 1

>0 (B.5)

entonces
€ €

. R
V(¢) < !QIC P¢ MV(C)
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De (B.3), resulta
V2(()

05 |2 < NIClly € =
" LT Py

Esto demuestra que

V< —ehia APYVA(Q)
garantizando la convergencia de trayectorias en tiempo finito, [17].

Lemma 1. La desigualdad en (B.5) es definida positiva si se cumplen las siguientes con-

diciones

1. k?l > 2e, k?g > 0,

2. Ps <0,

IJ2 72k2P12+52
3. Pll > 12 kl—E 9

Pry(e—1k1)+1 P

4. Py > ko—P12 Py

5. P222+€P22+P12<0.

Prueba segtin el lema del complemento de Schur [38], el LMI (B.5) es equivalente a

1>0, —ATP—PA—-4°C"C —eP—-PBB'P>0 (B.6)
Entonces, de las matrices A, B, C'y P en la ecuacién anterior (B.6), resulta

V11 V12

T = >0 (B.7)

V21 V22

donde

vi1 = k1 Py + 2ksPrs — Py — 6% — P},

Vg = Vg1 = 3k1Pia + koPas — P11 — €Pia — PioPao,

U22:—P12—€P22—P222

Para garantizar una matriz definida positiva en (B.7), se aplica el teorema de Sylvester

[34] y resulta
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vy > 0
U11U22 > U%2
Por lo tanto, estas desigualdades se logran si las condiciones 1 hasta 5 del lema 1 son

satisfechas.
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