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CapiTUuLO 1

INTRODUCCION

1.1 ANTECEDENTES

Desde hace mucho tiempo se ha trabajado con vehiculos aéreos no tripulados-VANTS,
como podemos ver en [32], desde la primera guerra mundial se vio la necesidad de
disenar aeronaves, que no llevaran piloto, para defensa y ataque. A dichas aeronaves

se les llamo VANT o por sus siglas en inglés UAV-Unmanned Aerial Vehicle.

Figura 1.1: Aeronave Curtiss N-9.
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En 1917 se probé una aeronave Curtiss N-9, Figura 1.1 [31], con un piloto au-
tomatico para realizar las maniobras en el aire, pero no podia realizar las maniobras
de despegue y aterrizaje con el piloto automatico, por tal motivo se necesitaba un
piloto abordo para realizar estas dos maniobras. En el mismo ano se fabricé una
bomba, que después de despegar de forma asistida, se orientaba hacia su objetivo de
forma auténoma, esta bomba no se utilizo en la primera guerra mundial. Para finales
de esta guerra Reino Unido desarroll6 un VANT que tenia la capacidad de retornar
a su base después de completar la mision, esto lo lograba gracias a un sistema de

control remoto que tenia montado.

El desarrollo de los VANTSs fue en aumento en Estados Unidos, Alemania y
otros paises durante la segunda guerra mundial. En 1950 durante la guerra fria se
desarroll6 una aeronave objetivo sin piloto, por sus siglas en inglés PTA-pilotless
target aircraft, con un sistema de control remoto. En 1960 fue cuando se vio la
necesidad de crear VANTSs para el uso de reconocimiento debido a que el avion espia

U-2, Figura 1.2 [17], fue derribado por la Unién Soviética.

Figura 1.2: Aeronave espia U-2.
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En la actualidad se continua con el desarrollo de los VANTSs tanto en apli-
caciones militares como en civiles. Gracias a que el VANT no lleva piloto a bordo
y la electrénica utilizada en el vehiculo ha permitido que los VANT puedan ser

construidos de dimensiones pequenas.

Con base en la literatura [4], [7], [11], [37] se sabe que hay dos configuraciones
estructurales generales de los drones los ala fija y los multi-rotor, ademas estd la
combinacion de estas dos configuraciones. Los vehiculos multi-rotor presentan algu-
nas ventajas sobre el ala fija, una de ellas es la posibilidad de despegar y aterrizar
verticalmente, se le conoce como VTOL-Vertical Take—Off and Landing, otra venta-
ja de los VANTSs multi-rotor es la posibilidad de realizar maniobras como dar giros
sobre su propio eje y permanecer en un punto en vuelo estacionario. Los vehiculos
multi-rotor son inestables durante el vuelo debido a perturbaciones como las rafagas
del viento. Por tal motivo se requiere de un sistema de control, que facilite el vuelo
de este tipo de vehiculos, ya sea que se opere de forma remota o para realizar vue-
los auténomos. En este trabajo se utilizé la tercera version del MCR-Micro Coaxial
Rocket-Helicopter VANT como vehiculo a modelar [15], es un sistema subactuado
debido a que tiene cuatro entradas y seis grados de libertad para el cual se desarrolla
un sistema que le permite realizar vuelos auténomos, el vehiculo se describe en la

seccién 3.1.

1.2 ESTADO DEL ARTE

Podemos encontrar trabajos de investigacion con los VANTSs respecto a los vuelos
autéonomos. En [14] se puede encontrar que definen la navegacién como conocer la
posicion, velocidad y la orientacién. Los sensores que se utilizan para obtener los da-
tos se le conoce como sensores de navegacién como lo son las unidades de medicion
inercial, se conocen como IMU-Inertial Measurement Unit, y el receptor GPS-Global
Positioning System. También dice que un vehiculo que solo utiliza una IMU para

realizar la navegacién se le conoce como sistema de navegacién inercial INS-Inertial
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Nauvigation System. Ademas, menciona que el guiado consiste en realizar una tra-
yectoria trazada por puntos y consiste en conocer en que tramo de la trayectoria
se encuentra el vehiculo y cuando cambia al siguiente segmento de la trayectoria.
En [28] mencionan que la navegaciéon basada en vision es una linea de investigacién
prometedora para la navegacion autéonoma. En este tipo de navegacién, se provee la
informacion del entorno en linea y son apropiados para sensar entornos dinamicos.
Una desventaja de este tipo de sensores es que son pasivos, consumen energia de la
disponible en el VANT, ademas genera peso por mas ligero que sea. Se han realizado
trabajos con un medidor laser 2D en un VANT pequeno para realizar la navegacién

del vehiculo en [10].

En [20] menciona que las aplicaciones en VANTSs pequenos puede requerir una
operacién del vehiculo en entornos donde no es posible utilizar un GPS. Para esos
casos lo mds comun es usar un sistema de navegaciéon conocido como INS/GPS,
navegacion inercial en combinaciéon con GPS. Por lo que proponen un nuevo sistema
de navegacién para VANTSs pequenos, el sistema de guiado, navegacién y control
(GNC) propuesto utiliza una combinacién de sensores, de imagen y de distancia
para obtener informacion del entorno. Para realizar el GNC utilizan un filtro de
navegacién que manda sus senales al sistema integrado de guiado y control que

proponen.

Se sabe, por [30], que puede haber restricciones de los actuadores. No se puede
ignorar la saturacién de un actuador, de ser asi se presentaria un deterioro en el
desempeno del sistema. Por tal motivo se tienen que considerar para el diseno de los
sistemas de control. La relacién que existe entre la entrada y la salida del actuador

estd dada en forma general por v = sat(u), donde u es la senal de control.

Algunos trabajos con el grupo especial Euclidiano se han realizado para desa-
rrollar un control geométrico para VANTS, en [25] proponen un control geométrico
para un VANT tipo cuadri-rotor, expresando las dinamicas del vehiculo en el grupo

especial Euclidiano SE(3) [12]. Construyen un controlador de seguimiento para una
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trayectoria definida. Desarrollan el control en la configuracién del grupo de Lie no
lineal y de este modo logran evadir las singularidades y complejidades que se pre-
sentan en las coordenadas locales. Permitiéndoles lograr casi un equilibrio global del
seguimiento de errores. Ademds, en [38] trabajan en el problema de direccién de un
vehiculo subactuado con cuatro entradas de control y seis grados de libertad en un
espacio 3D Euclidiano. Para lograr trabajar en el espacio tridimensional utilizan una
configuracion de Lie el grupo SE(3), un conjunto de posiciones y orientaciones del
movimiento del VANT. Desarrollan un esquema de control que integra el guiado y el
seguimiento del VANT, para una trayectoria preestablecida por puntos de navega-
cion. La ley de control que realizan para la orientacion es casi estable en tiempo finito
globalmente y la ley de control para el seguimiento de posicién es asintéticamente

estable globalmente.

1.3  JUSTIFICACION

El uso de vehiculos aéreos no tripulados ha ido en aumento en aplicaciones militares
y civiles, siendo controlados de forma remota y también programando una misién
especifica y un vuelo auténomo, debido a lo anterior en este trabajo se busca disenar

un sistema para controlar el guiado y navegacion de un micro dron.

1.4 HirOTESIS

Para el desarrollo de este proyecto se presenta una hipdtesis que permite ubicar
puntualmente el contexto del problema y por lo tanto los métodos a seguir: Obtener
un algoritmo de control basado en SE(3) para el guiado y navegacién del VANT. El

algoritmo permitira que el vehiculo pueda realizar vuelos auténomos.
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1.5 OBJETIVO

Desarrollar un sistema de guiado, navegacién y control para un Vehiculo Aéreo No

Tripulado (VANT). Teniendo como objetivos especificos:

- Obtener el modelo matemético de la dindmica del VANT.
- Disenar el sistema de guiado, navegacion y control.

- Realizar una simulacién virtual del sistema disenado.

1.6 METODOLOGIA

En una primera etapa se obtuvo el modelo matematico del VANT utilizando la

formulacién Newton-Euler con la cual se modelan cuerpos rigidos.

En la segunda etapa se disend el sistema de guiado, navegacion y control. Este

sistema estd basado en el SE(3) (grupo especial Euclidiano).

Por 1ltimo, en la tercera etapa se realizo la simulacién del sistema desarrollado

y el modelo del micro VANT.

A continuacion, se presenta la estructura de este trabajo realizado: el capitulo 2
contiene conceptos preliminares con los que puede ser obtenido el modelo matematico
del VANT. En el capitulo 3 se encuentran las ecuaciones de movimiento con las cuales
se describe el MCR VANT. El sistema de guiado, navegacién y control disenado y
un analisis de estabilidad se presentan en el capitulo 4. El capitulo 5 contiene los
resultados obtenidos de la simulacion para trayectorias sin perturbacién y trayectoria
con perturbacion. Por ultimo, en el capitulo 6 se encuentran las conclusiones del

trabajo realizado.



CAPITULO 2

PRELIMINARES

Se sabe por la literatura [9], [36], que para lograr un vuelo en las aeronaves, las pilota-
das convencionalmente o las no tripuladas, se requiere considerar las caracteristicas
fundamentales que son la dinamica, la estabilidad y el control de la aeronave. Algu-
nos investigadores han estudiado los problemas de control y estabilidad, [22] Realiz6
una descripcién matemética muy completa de las dindmicas de una aeronave. [5]
logro describir el movimiento de una aeronave a través de las ecuaciones generales
de movimiento de cuerpo rigido con seis grados de libertad. Al movimiento de una
aeronave que reacciona a entradas de control y perturbaciones externas se le conoce
cémo dinamica de vuelo. La aerodindmica en la estructura del avion o fuselaje es la
raiz del comportamiento de las dindmicas de estabilidad y control de una aeronave.
Con un buen diseno aerodindmico se logran buenas caracteristicas de estabilidad
para la aeronave. La dinamica de vuelo moderna consiste en la dinamica, estabili-
dad y control del fuselaje, pero ademas la compleja interaccién de los sistemas de
control de vuelo y el fuselaje. El Sistema de control de vuelo involucra sensores de
movimiento, una computadora de control, actuadores de control. La calidad de vuelo
y manejo son las propiedades que describen la facilidad y efectividad para que una

aeronave ejecute una tarea de vuelo.

Existe una relacién de entrada-salida para la calidad de vuelo y manejo que de-

pende del aeronave, esta relacion se puede describir con una funcién de transferencia
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Figura 2.1: Relacion de entrada-salida general de aeronave.

de la aerodinamica que provee una descripcion simple de la dinamica del fuselaje, se

puede ver una ilustracién en la Figura 2.1.

El modelo matematico de la aeronave generalmente se le conoce como ecuacio-
nes de movimiento. Las ecuaciones de movimiento ayudan a describir las repuesta
a controles. De la respuesta a la funciéon de transferencia es posible obtener una
solucién matemética de las ecuaciones de movimiento. Con el propdsito de realizar
investigacion sobre la calidad de vuelo y manejo se realizan modelos aproximados,
estos modelos se realizan con el propdsito de mejorar la visibilidad en los principios

fisicos involucrados y esto facilita la interpretacién de la calidad de vuelo y manejo.

La calidad de vuelo y manejo generalmente estan descritos en términos de
las caracteristicas de estabilidad y control de la aeronave. El andlisis de estabilidad
estdtica permite determinar el control de desplazamiento y la fuerza de control. Se
puede determinar las respuestas a controles temporales realizando un analisis de

estabilidad dindmico para varias condiciones de vuelo.

Las ecuaciones de movimiento pueden describir pequenas perturbaciones a par-
te de la dindamica de vuelo, una descripcién mas compleja involucra la estabilidad
estatica, estabilidad dinamica, efectos de aeroelasticidad, perturbaciones atmosféri-
cas y la dinamica del sistema de control. Para las ecuaciones de movimiento complejas

se requiere hacer una simulacién en computadora ya que es muy dificil resolver de
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forma analitica.

En una aeronave las caracteristicas de estabilidad y control estan dadas por
la aerodindmica del fuselaje y sus controles. La incorporacion de la aerodindmica
a las ecuaciones de movimiento se hace con las derivadas de estabilidad y con-
trol aerodinamicas. Estas derivadas aerodinamicas ayudan para el entendimiento

del comportamiento del avion.

Una parte muy importante en una aeronave es la computadora de vuelo, el
avance que se a logrado en la aerondutica estd muy ligada con el avance de la tec-
nologia en computaciéon. Las computadoras de vuelo se usan como herramienta de
diseno y analisis y ademas provee de inteligencia en los sistemas de control de vuelo.
Ademas de la computadora de vuelo las aeronaves modernas requieren contar con
computadoras que realicen las funciones de autopiloto, procesar los datos del aire,
navegacion y administracion de energia, por mencionar algunos, estas computadoras

permiten tener un control sobre la aeronave.

En la actualidad el avance en la tecnologia computacional a permitido desarro-
llar softwares como herramientas para ayudar en el andlisis de la dinamica de vuelo,
tales como MATLAB-Simulink, ayudan a disefiar y analizar sistemas de control

partiendo del modelado matematico.

2.1 CONCEPTOS PRELIMINARES

En esta seccién se describe conceptos preliminares con los cuales se puede lograr
el modelado matematico del VANT. Se presenta en el siguiente orden marcos de

referencia, matriz de rotacion, variedades y grupos de Lie.
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2.1.1 MARCOS DE REFERENCIA

Es necesario definir un marco de referencia fijo en la tierra al que se le conoce como
Marco Inercial [3]. Se define un punto O; en la superficie de la tierra que seria el origen
de un sistema de ejes ortogonales con regla de la mano derecha (O; x;y; z;) donde
Oy x; apunta hacia el norte, O; y; apunta hacia el este y Oy z; apunta verticalmente

hacia abajo paralelo al vector de gravedad. Estos ejes se ilustran en la Figura. 2.2

Figura 2.2: Representacion de los ejes en el Marco Inercial.

Otro marco se define en el cuerpo de la aeronave, generalmente en el centro de
gravedad (cg), se le conoce como Marco del Cuerpo, es un sistema de ejes en el cuerpo
(Opxpyp zp) que esta fijo la vehiculo aéreo, este sistema de ejes esta alineado al

sistema de ejes del marco inercial, como se muestra en la Figura 2.3.

Ademas de estos dos marcos de referencias se considera un conjunto de ejes,
estos ejes son llamados ejes aerodinamicos, ejes del viento o de estabilidad. Estos

se generan al moverse el fuselaje a través del aire que lo rodea, esto es el vector de
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Figura 2.3: Marco Inercial y del Cuerpo.

velocidad del aire V,, formado por la velocidad de la aeronave relativa al aire que lo
rodea. En un avién, cuando las alas del fuselaje tienen un angulo positivo respecto
al vector de velocidad del aire, estas generan sustentacion, a este angulo se le conoce
como angulo de ataque . Es un dngulo respecto a la rotacion del eje yp con la regla
de la mano izquierda, en el plano (zp zp). También se considera otro angulo que se
le denomina angulo de deslizamiento lateral y se representa como (. Este angulo se

forma entre el vector de velocidad del aire y el plano (zp zp).

Los angulos formados por la rotacién en un sistema de tres ejes basado en la
regla de la mano derecha se le conoce como angulos de Euler, Figura 2.4, donde ¢,
0 y v representan alabeo, cabeceo y guinada respectivamente. Para estas rotaciones
es muy importante estar consiente del orden de rotacién, debido a que no obedecen

la ley conmutativa.
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Figura 2.4: Representacion de angulos de Euler.

2.1.2 MATRIZ DE ROTACION

Como se puede notar cuando la aeronave realiza un movimiento su sistema de ejes se
desfasa respecto al sistema de ejes del marco inercial. Por lo que se utiliza un sistema
de rotaciones para relacionar marco del cuerpo con el marco inercial. La mayoria de

las veces se necesitan 3 rotaciones separadas.

Se considera primero la rotacién de guinada v para formar la primera rotacién,
desde el centro de masa del vehiculo, por lo tanto se estard moviendo en el plano
(xy) del marco del cuerpo, ver Figura 2.5, queda en forma matricial como se muestra

en (2.1).

Cy Sy 0
R'=|-S, Cy 0 (2.1)
0 0 1

Se utiliza una notacién corta donde C, = cos(a) y S, = sin(a).
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.
X
Vv
\ y
\ _»
\ ’z’ Y1
A\ ™

Figura 2.5: Rotacion de guinada, eje z

[gualmente se realiza la rotacion respecto al eje y a través del angulo de cabeceo
0, Figura 2.6, el vehiculo se estard moviendo en el plano (z z). Por tltimo se considera
la rotacion a través del angulo de alabeo ¢, Figura 2.7, el vehiculo se estara moviendo

en el plano (y z). Obteniendo (2.2) y (2.3) respectivamente.

yl

Z

i
|
|
|
|
\{

Figura 2.6: Rotacién de cabeceo, eje .



CAPITULO 2. PRELIMINARES 14

Cy 0 —5y

RR=1|0 1 o0 (2.2)
Se 0 Cp
1 0 0

R=1|0 C, S, (2.3)
0 —S; C,

Para obtener una sola matriz de rotaciéon que te lleva del marco del cuerpo al marco

inercial se utiliza la siguiente expresion

Xr TB TB

yr — R1R2R3 e — RB—)I Y

2T ZB ZB
Tr C¢Cg —S¢C¢ + C¢S@S¢ S¢S¢ + C¢S@C¢
Yr - Sng C¢C¢ + S¢S@S¢ —C¢S¢ + SwS@C(b (24)
1 —Sg CgS¢ CQC¢
2
84 32

D —
3

b 4

Figura 2.7: Rotacién de alabeo, eje x.
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2.1.3 VARIEDADES

Se conoce por [23], [24] y [25], que una variedad es un conjunto que se ve como un
subconjunto del espacio Euclidiano R™. Para definir una variedad, se necesitan dos
conceptos (1) un caracter local, un mapa de un subconjunto de una variedad a un
subconjunto abierto del espacio Euclidiano, (2) un atlas, coleccién de caracteres que
cubren la variacion completa, mientras satisfacen ciertas condiciones de superposi-
cion. Los ejemplos mas comunes son el plano curvo liso como los circulos y parabolas,

también las superficies como esferas, toroide, elipsoide, por mencionar algunos.

2.1.4 GRUPOS DE LIE

Son variedades y también grupos que tienen mapas lisos de multiplicacion e inversion
[8], [21]. Un grupo de Lie es una variedad lisa G y un grupo en el sentido algebraico,
donde el mapa de multiplicaciéon m : G x G — G y el mapa de inversién i : G — G

estan dados por

m(g,h) = gh, i(g) =g

Ambos lisos. Un grupo de Lie es un espacio topolégico con una estructura de grupo
tal que los mapas de multiplicacién e inversién son continuos, grupo topologico. Un
subgrupo de Lie se puede entender de la siguiente manera, dejando a G como un
grupo de Lie y suponiendo que H C G es un subgrupo que ademés es una subvariedad

embebida. Entonces H es un subgrupo de Lie.

Suponiendo H y N como grupos de Lie y que 6 : H x N — N como una accién
izquierda lisa de H en N. Es otra forma de construir grupos de Lie. Dada una accién
llamada producto semidirecto de H y N, se puede definir un nuevo grupo de Lie,
N x4 H que es un producto Cartesiano N x H; pero la multiplicacién del grupo se

define por
(n, B)(n', 1) = (B, (n), h1)
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El grupo Euclidiano, se considera que R™ es un grupo de Lie bajo adicion, la accién
natural del O(n) en R™ es una accién de automorfismo. La resultante del producto

semidirecto F(n) = R™ x O(n) es conocido como el grupo Euclidiano; su multipli-

cacion estd dada por (b, A)(V', A") = (b+ Ab', AA’). Actia en R" a través de

(b,A) -z =b+ Az

Esta accion preserva la distancia y la medida de los dngulos, y todo lo relacionado

a la geometria Euclidiana.

El grupo especial Ortogonal de dimensién n se define como SO(n) = O(n) N
SL(n,R) C GL(n,R), donde SL(n,R) es un conjunto que tiene matrices reales de
n X n con determinante igual a 1, se le denomina grupo especial lineal de grado n y
GL(n,R) es un grupo general lineal de matrices invertibles n x n con enteros reales.

El SO(n) debe satisfacer que cada matriz A € O(n) cumpla con

1 =det I, = det(ATA) = (det A)(det AT) = (det A)?

como el det A = £1 para todo A € O(n). Entonces el grupo especial Ortogonal es un
subgrupo abierto del grupo Ortogonal O(n) que consiste de matrices de determinante
positivo y por lo tanto es un subgrupo de Lie embebido de dimensién n(n — 1)/2

en GL(n,R). Ademds, es un grupo compacto ya que es un subconjunto cerrado de

O(n).

El grupo Ortogonal es una matriz real de n x n que se le llama ortogonal si un

mapa lineal A : R™ — R™ preserva el producto punto Euclidiano

(Az) - (Ay) =x -y paratodo xz,y € R

El conjunto O(n) de todas las matrices ortogonales nxn es un subgrupo de GL(n, R),

al cual se le llama grupo ortogonal de grado n.



CAPITULO 3

ECUACIONES DE MOVIMIENTO DEL

MCR VANT

En esta seccién se presenta las ecuaciones de movimiento del VANT con las cuales
que se puede lograr la simulacién, ademaés se presenta la descripcion del vehiculo.
Primero se presenta la descripcién del VANT, después las fuerzas que actian el

VANT y por ultimo los momentos que de igual forma actian en el vehiculo.

3.1 DESCRIPCION

El MCR VANT se basa en motores sin escobillas acoplados con sentido de rotacién
contraria, [15], [29], la principal caracteristica de este vehiculo es la capacidad de
ser lanzado desde una aeronave transportadora y transformarse en un helicéptero
coaxial. Cuando el vehiculo alcanza su objetivo (un edificio, un drea deshabitada,
etc.) realiza un vuelo estacionario y puede inspeccionar el entorno para transmitir
y adquirir informacién a través de una camara RF hacia una estacion tierra, ver
Figura 3.1. Respecto a funcionalidad del MCR, UAV, posee unas superficies de control
(alerones) los cuales se utilizan para controlar los movimientos de alabeo y cabeceo,
mientras que el movimiento de guinada se controla por la diferencia de velocidades

de los motores.

17
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-

‘f
“  Tercera

s‘)é’_ X o=’ Etapa: Cuarta
Primera Vuelo . Etapa:
Etapa: : . Modo
Avié Estacionario Crucero
i Segunda
Lanzador Etapa: _
(AL) Despleg.ar Vigilancia

de AL

Quinta
Etapa:
Aterrizaje

Figura 3.1: Descripcién del objetivo del vehiculo.

3.2 MODELO MATEMATICO

Para obtener el modelo matematico del VANT se consideré un marco inercial fijo

Z = {z1,y7, 27} y un marco de cuerpo el cual esta fijo al centro de gravedad del

vehiculo B = {xg, ys, 25} [1], ver Figura 3.2.

Figura 3.2: Marco Inercial y del Cuerpo.
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El modelo matemético se obtuvo con la formulacién Newton—Euler, [33], [35],

mediante (3.1)—(3.4) con la cual se modelan cuerpos rigidos y esta formulacién provee

el modelo dindmico del MCR VANT.

£=V (3.1)
mV = RF (3.2)
R = RO (3.3)
JU=—-QxJQ+T (3.4)

donde &€ = (z,y, 2)" € R¥y V = (&, 9, )7 € R? son las coordenadas de posicién
y velocidad de traslacion relativas al marco inercial Z. n = (¢, 0, ¢)T € R3 describe
los tres dangulos de Euler con rotaciones alrededor de los ejes ., y y z, dichos angulos
¢, 0 y ¢ representan el alabeo, cabeceo y guinada respectivamente. Asumiendo v =
(u, v, w)" €R3¥y Q= (p, q, 7)" € R? como las velocidad traslacional y velocidad
angular respectivamente en el marco del cuerpo. La fuerza total y el torque que
actian en el cuerpo estdn dados por F € R? y I' € R3, respectivamente. La masa
del MCR VANT se denota como m € R, J € R3*3 contiene los momentos de inercia
del micro dron, y € es una matriz skew-simetrica tal que Qa=0xa R representa
la matriz de rotacién del marco de cuerpo al marco inercial
CoCy  SpSeCy — CySy  CySpCy + SySy
R=1CySy 54505y + CsCy  CpSySy — SsCly (3.5)
—Sp SeCo CyCy

es usada una notacion corta C, = cos(a) y S, = sin(a). Para esta matriz se considera
un orden de rotacién guinada, cabeceo y alabeo (¢, 6, ¢). El mapa de sombrero

2R3 — 50(3) esta definido por la condicién ab = a x b para todo a, b € R3 [2], [34].

Q = r 0 —p (36)
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3.3 FUERZAS

Las fuerzas que actian en el vehiculo estan dadas como sigue

Fuerzas de Propulsion Es la fuerza de empuje generada por los dos motores y

descrita como:

F,=1]0 (3.7)
Ir

donde Tr es la fuerza de empuje de los dos motores (T = F; + Fy). Para este
analisis, la fuerza de empuje esta orientada paralela al eje zz del marco de cuerpo,

ver Figura 3.3 [13].

Figura 3.3: MCR VANT v3.

Fuerza aerodinamica Las fuerzas aerodinamicas en el marco de cuerpo estan

escritas como:

—L
F,=B"W"| v (3.8)
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donde L, Y y D son las fuerzas aerodinamicas sustentacion, fuerza lateral y arrastre,
respectivamente. B y W son las matrices de rotacién que representan la transfor-
macién de las fuerzas aerodinamicas del marco de cuerpo al marco aerodinamico

(marcos de estabilidad y viento).

Co 0 S, Cs Sz 0
B=0 1 0|, W=|-5S Cz3 0
—Sa 0 C, 0 0 1

donde « es el angulo de ataque y ( es el dngulo de deslizamiento lateral [26].

Fuerza Gravitacional Es la fuerza debido al peso del vehiculo se describe como:

0
F,=R"| o (3.9)

donde g es la aceleracion debido a la gravedad.

Entonces, la fuerza total F' es

&

=F,+F,+F, (3.10)

e

3.4 MOMENTOS

Los momentos que actian en el micro dron estan descritos como:
Momentos de Actuador Los momentos debido a los actuadores son:

Te
Too= | 7 (3.11)

Tip
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donde 74 = 4, fr, 79 = U, f, ¥ Ty = T, + Tar, son las entradas de control con ¢, que

representa la distancia del centro de masa a las fuerzas f, y f,.

Momentos Giroscopicos Los momentos giroscépicos debido a los motores estan
descritos como:
q (Lr1wpn — Liowyo)
Lyro = | p(=Lawr + Lowro) (3.12)
0

donde w,; denota la velocidad angular del rotor, I,; es el momento inercial de la

propela, alrededor de su eje para ¢ =1, 2.

Momentos Aerodindmicos Los momentos aerodindmicos actuando en el vehicu-
lo son:
L
.=\ M (3.13)

donde L, M y N son los momentos aerodindmicos de alabeo, cabeceo y guifiada

respectivamente [27]. Entonces, el momento total esta dado como:

I'r
=Ty | =Tw+Tyo+T, (3.14)
[y

OBSERVACION 3.1 Debido a que las dos hélices en el vehiculo estdn balanceadas, el
momento giroscopico I'y,, se considera como cero. El caso donde no se consideran
como balanceadas es cuando hay una diferencia significante en las RPM de los dos

motores y en la presencia de fuertes vientos cruzados laterales.



CAPITULO 4

GUIADO, NAVEGACION Y CONTROL

Para lograr que el micro VANT para que tenga una convergencia a la trayectoria
deseada se disen6 un sistema de guiado, navegacién y control. Para lograr esto se

reescribe (3.2)—(3.4)

=V (4.1)
V =, +de (4.2)
R =R (4.3)
Q=wug+dg (4.4)

donde u,, € R® y up € R3 son entradas de control virtuales para las dindmicas de

posicién y orientacion. de = Rﬂf“ ydp = JH-Q x JQ+ [gro +1',]. Las entradas
pueden ser escritas como:
mu, = mges — TT (R€b3> (45)

donde e; es un vector de base candnica de R3 en Z y e,3 es un vector de base canénica

de R3 en B.

Toe = Jup (4.6)

DEFINICION 4.1 Marco de guiado G = {dg, by, ny} es un marco de referencia que

23
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contiene el vector de control delantero dg, el vector de control binormal by y el vector
de control normal n,. Este marco de referencia satisface el sistema NED - North
East Down sus siglas en ingles y considera la terminologia del nombre de los tres

vectores unitarios en el marco de referencia para una curva en R3.

Los tres vectores se definen como:

Vector de control normal n,, vector de control delantero d, y vector de control

binormal b,.

El vector n, se define como una funcién de errores posiciéon y velocidad.

ge3_un
n, = — 4.7
7= Tlges —ual (4.7

El vector d, se define como un vector unitario en el plano (ng, t;) y es ortogonal a

ng tal que n, - t; > 0 con t; = S Entonces

l1€all "
n, X eq
d,=—2>""—_ (4.8)
Y Ing x el
El vector b, se defino como:
b, = —(d, x n,) (4.9)

DEFINICION 4.2 Se define una matriz de rotacion deseada Ry € SO(3) como Ry =
ld, b, ], correspondiendo al marco de referencia o marco de guiado donde d, =

Rue;, b, = Rses, ng = Rjes.

Los marcos en el MCR VANT v3 durante el seguimiento de la trayectoria se

pueden ver en la Figura 4.1.

TEOREMA 4.3 Dejando Tr > 0 y u, € R3, que se puede escribir como una combi-

nacion lineal de {ey, es, es}. Entonces, los siguientes enunciados son verdad:
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Figura 4.1: Vehiculo en seguimiento de trayectoria.

L. Unp 72 ges
2. my es un vector unitario bien definido.
3. dg es un vector unitario bien definido.

4. {d,, by, n,} es ortonormal y la matriz R; = [d, b, n,| es ortogonal.

La prueba se presenta en el Apéndice A.

OBSERVACION 4.4 El Teorema 4.3 provee las bases para la construccién de una
matriz de rotacion que codifica el sequimiento de la posicion de referencia, tal que el
MCR VANT requiere ser orientado para lograr la trayectoria deseada. El vector que
apunta a lo largo del empuje se calcula por medio del algoritmo de control de PD con
funcion de saturacion, permitiendo construir una base ortonormal para la matriz de

rotacion deseada, este a su vez codifica la orientacion deseada del cuerpo del VANT.
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4.1 CONTROL DEL VANT

Para realizar el diseno del control de las dindmicas de posicion, se consideran las
ecuaciones (4.1) y (4.2) y se propone una funcién de control saturado. La relacién

entre la entrada de control virtual, el empuje y el vector normal n = Reys, se define

como:
mu,, = mges — nT'r (4.10)
De (4.10), Tt y n resulta
Tr =mllges — u,|| (4.11)
n— 96" Un (4.12)
lges — ||

Note que la orientacién esté definida actualmente como R = [d b n|; asi, los vectores

delantero, binormal y normal se describen como d = Rey;, b = Rey v 1 = Reys.

Se propone un control PD con funcién de saturacién [19], u,,, para la dindmica
de posicién (&, V) y la dinamica de rotacion (R, €2) para lograr una convergencia

asintética del seguimiento de la trayectoria.

La funcién saturacién estd definida como 0,(S) = [04(51), 7a(S2), - - -, 0a(sn)]T
a si s;>a
ou(si) =% s si —a<s; <a (4.13)

—a si s < —a
donde i =1,2,...,n

La senal de control para la posicion queda como:

u, = —O'b(kigéé) — O'(L(l{ileg) (414)

De la misma forma se propone el control para la dindmica de orientacion, wg, con-

siderando la matriz de rotacién deseada R = [d, b, n4| que corresponde al marco de
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referencia, esto es el marco de guiado. La senal de control para la orientacion queda

COIMNO:

up = —0q(ks) — oo(ksskew(RRY)) (4.15)

El analisis de estabilidad para este control se presenta en el Apéndice B.

/ MCRVANT \

. Control de Navegacién
$a ‘ € e coat ) Up f Dinamica de 1 § N
/ L at J | Posicién ] i
V, v
un
— ng —
Orientacion Ecuaciones
[ Deseada ,b l de Guiado ]
3 g dg

€R L@ UR ( Dinamica de | R
'L Orientacion J ;
o "/

Control de Orientacion

Figura 4.2: Esquema general del sistema.
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RESULTADOS EN SIMULACION

Para validar el sistema de GNC propuesto, se realizé una simulaciéon en una compu-
tadora con un procesador intel i5 de 1.6 GHz con 12 Mb de memoria RAM, utilizando

Matlab—Simulink como software.

5.1 TRAYECTORIAS SIN PERTURBACION

Se presentan dos trayectorias una circular y una en forma Lemniscata, para validar

que el VANT realiza el seguimiento de las trayectorias.

En la Figura 5.1 se puede ver la trayectoria circular de referencia y la trayectoria

real, se aprecia que el vehiculo logra una convergencia a la trayectoria de referencia.

28
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Posicion [m]

Posicién en eje Z [m]
&

Real
Deseada.

1.5

0.5

-0.5

Posicion en eje Y [m]

Posicion en eje X [m]

(a) Trayectoria circular vista 3D.

-0.5 0 0.5
Posicion [m]

-
—
o

(b) Vista superior de la trayectoria.

Figura 5.1: Trayectoria circular sin perturbacion.
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Figura 5.2: Respuesta del vector delantero para trayectoria circular.
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Figura 5.3: Respuesta del vector binormal para trayectoria circular.

En las Figura 5.2 - 5.4 se puede observar la respuesta de los vectores de la matriz
de rotacion deseada Ry del marco de guiado propuesto, que le permiten al VANT

realizar el seguimiento de la trayectoria.
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Vector Normal

0 10 20 30 40 50 60 70
Tiempo [s]

Figura 5.4: Respuesta del vector normal para trayectoria circular.

En la Figura 5.5 se presenta una trayectoria Lemniscata, también conocida como el
simbolo de infinito, permitiendo comprobar que el sistema esté realizando un correcto
seguimiento de la trayectoria. Ademads se presentan sus respectivas respuestas de los

vectores delantero, binormal y normal, ver Figuras 5.6 — 5.8.
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Real
Deseada

Posicion en eje Z [m]
&

Posicién en eje Y [m] 15

Posicion en eje X [m]

(a) Trayectoria Lemniscata vista 3D.

0.5 -

Posicion [m]
o
T
1

-0.5 .

1 1 1 1 1

-1 -0.5 0] 0.5
Posicion [m]

Y

(b) Vista superior de la trayectoria.
Figura 5.5: Trayectoria Lemniscata sin perturbacion.
Por lo que se aprecia en las gréaficas se considera que el sistema disenado esta funcio-

nando correctamente ya que realiza un seguimiento satisfactorio de las trayectorias

que se presentan, logrando converger a la trayectoria deseada para ambos casos.
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Figura 5.7: Respuesta del vector binormal para trayectoria Lemniscata.
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0.4 + 4

_0'6 -

Vector Normal

0 10 20 30 40 50 60 70
Tiempo [s]

Figura 5.8: Respuesta del vector normal para trayectoria Lemniscata.

5.2 TRAYECTORIA CON PERTURBACION

Se ha considerado ruido blanco como perturbacién para el VANT. La perturbacion
estd afectando a los tres ejes X, Y y Z, considerando que la magnitud del ruido

blanco es la mitad para el eje Z con respecto a la magnitud a los otros dos ejes.

En la Figura 5.9 se presenta la trayectoria circular con la afectacion debido a la
perturbacion antes mencionada. Ademas, en la Figura 5.10 se muestran los angulos

¢, 0 v ¢ del comportamiento del vehiculo de su dindmica de orientacion.
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Posicion [m]

Posicion en eje Z [m]

Posicion en eje Y [m] 0

Posicion en eje X [m]

-0.5 0 0.5 1 1.5
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(b) Vista superior.

Figura 5.9: Trayectoria circular con ruido blanco.
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Figura 5.10: Angulos de orientacion del MCR UAV.
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CAPITULO 6

CONCLUSIONES

En este trabajo se presentan los conceptos preliminares que ayudan a obtener el
modelo matematico del MCR VANT, se requieren para lograr que el vehiculo pueda

realizar un vuelo auténomo estable.

Ademas, se presenta la descripcién del vehiculo y su misién. Asi como el modelo
matematico completo del VANT con la formulacion Newton—Euler, que se utiliza
para modelar cuerpos rigidos, modelando las fuerzas y momentos que actian en el

vehiculo.

El sistema de guiado, navegacién y control que se desarrollo esta basado en el
grupo especial Euclidiano-SE(3), se presenta el control PD con funciones de satura-
cion propuesto, ademas de un andlisis de estabilidad para las dinamicas de posicion

y orientacion del vehiculo.

En los resultados de la simulacion se ven dos trayectorias donde se puede
apreciar que se logra que el VANT converja a la trayectoria deseada, para ambas
trayectorias. Se simula el modelo matematico del vehiculo y se agrega ruido blanco

como perturbacién para simular las perturbaciones debido al viento.
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En general se concluye que gracias al modelo mateméatico obtenido del MCR
VANT y al sistema de guiado, navegacién y control basado en SE(3), que se propone,
se logra realizar una simulacién completa del vehiculo y el sistema disenado, esta
permite tener una validacién numérica del sistema propuesto. Con los resultados
obtenidos se sabe que el VANT puede realizar vuelos de manera auténoma y cumplir

con su mision.
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APENDICE A

En este apéndice se muestra que los vectores del marco de guiado propuesto, para
el sistema de guiado, navegacién y control que se disend, son ortonormal. Ademas,

que la matriz de rotacion deseada es ortogonal.

Teorema 1. Dejando Tr > 0 vy u, € R?, que se puede escribir como una

combinacién lineal de {e1, eq, e3}. Las siguientes enunciados son verdad:

L. Unp, 7é ges

2. n, esta bien definido como vector unitario.
3. dg4 esta bien definido como vector unitario.

4. {dg, by, ny} es ortonormal y la matriz Ry = [d, b, n,] es ortogonal.

Prueba.

1. Se pude probar por contradiccién. Se supone u,, = ges. De (4.5) resulta

mges = mges — T Rey, = Rep, =0 (A.1)

ya que Tpr > 0. Sin embargo, ez, no es una solucién de la ecuaciéon homogénea
Rey, = 0 ya que e, # 0 v R es no singular, esto implica que Re,, # 0. Esto es una

contradiccion. Por lo tanto w,, # ges.
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2. Del enunciado 1, se deduce que ||ges —uy,|| # 0. Por lo tanto n, esté bien definido.

3. También se puede probar por contradiccion. Dejando u,, = ae; + bes + ces donde
a, b, ¢ € R. Suponiendo que d, no esta bien definido, esto es, ||ny, X e1]| = 0 =

ng x e; = 0. De (4.7), se puede expresar esta condiciéon como

(ges — un X €1) _ gles x e1) —aler X er) —b(ea X e1) — c(es X e1) -0
[[(ges — unl| [[(ges — un||

se obtiene

(g—clea +bes =0

esto implica que ¢ = g y b = 0 ya que e; y ez son linealmente independientes.

Entonces u,, esta dado por

Ug = aey + ges
De (4.5) resulta

T T T
ae; + —Rey, = R (ael + —TebS> =0 = ae, + —ep, =0 (A.2)
m m m

ya que R es no singular. Esto implica que a = 0 y %T = 0, ya que e, y €, son
linealmente independientes implica que u, = ges. Sin embargo del enunciado 1
Tr > 0y u, # ges. Esto es una contradiccién. Por lo tanto ||n, x e; # 0, esto

implica que d, esta bien definido.

4. Un calculo directo muestra que {d,, by, n,} es ortonormal y Ry = [d, b, ngy| es
ortogonal. De hecho, es evidente que la magnitud de ambos n, y d, es 1. Por lo tanto

nz;ng = dz;dg = 1. Ademas,

o ng(ng x e) _ef(ngxng) 0 (A.3)

g el ngxell

esto implica que d, es ortogonal a ny. Entonces,

bgbg = ||dg x ng||* =1 (A4)
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ya que ||dg x ng|| = [|dg|| [[ng]| = 1. Ademds,
ngbg = —ng(dg X ng) = —ng(ng Xng) =0 (A.5)
diby = —dl(dy x ng) = —nl(ng x ng) =0 (A.6)

en consecuencia, {d,, b,, n,} es linealmente independiente. Esto implica que R;l =

RT, entonces RyR;' = R4RY = I. Por lo tanto, R, es ortogonal.
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APENDICE B

B.1 ANALISIS DE ESTABILIDAD

Considerando las ecuaciones (3.2)—(3.4), el modelo matematico se reescribe como:

£=V (B.1)
V =, +de(t) (B.2)
R =R (B.3)
Q = up + dg(t) (B.4)

Tomando las variables de estado z y & de (B.1) y (B.2), se define los errores como
€y = Tq — Ty € = Tq — T con espacio de estados eg = eg,; € = €¢ = eg,; €¢ = €g,.
Por lo tanto, la dinamica de posicién se reescribe como:
€xy = €g, (B.5)
€zy = Un, + dg, (B.6)

donde w,, es la entrada para el movimiento en traslacional en x y esta basada en

funciones de saturacion. Esto resulta

Co, = €a (B.7)

€y, = —0p(koey,) — 0o(kr€s,) + d (B.8)
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Se puede observar que

| — oa(kies,) +de,| <a+ey (B.9)

Considere la siguiente funcién definida positiva

L,

derivando

% = €y, (O-b(k2€w2> + Ua(klexl) - d51) (B'll)

Asumiendo que b > (a + ¢;). Si |ksen,| > (a + ¢,) implica V; < 0. Entonces,

Existe un tiempo ¢, tal que

| < 25 Wiy (B.12)
ks
Esto implica que
éxz = _erxg - Ua(klexl) + d§1 (B13)
forall t > t;
Definiendo
hl = kQQIl + (2 (B14)
entonces
ill — kgéxl —|— éxQ
= ]{?26332 — k2€x2 — Ua(klexl) + d£1 (B15)

= —0a(ki€s,) + de,

Considere la siguiente funcién definida positiva
Ly
derivando se tiene que

Vi = —hy (0a(kies,) = dg,) (B.17)

= _(k26$1 + 6432) (Oa(klewl) - d§1)
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atcy ;3 :
Eh implica

Se asume que a > ¢,. Note que si |e,, | >
kaler, | > |ex,| = sign (kees, + €4,) = sign(e, ) (B.18)
Por otro lado, si |e;, | > =, implica

|0a(k1€a,)| > |de, | = sign (0a(Krea,) — de,) = sign(es,) (B.19)

Entonces, si |e,,| > > @t2e implica V4 < 0. Por lo tanto, existe un tiempo
2

to tal que
Ce

Por lo tanto, (B.7) y (B.8) son reescritas como

éxl = €y, (B21)
éxz = —]{26962 — k:lem + d& (B22)
para todo t >t
Definiendo
égw = Apegx + de£1 (B23)
donde
0 1 0
A, = B, =
—ky —ky 1

tal que A, es una matriz Hurwitz.

La solucién de (B.23) esta dada por

t
ee, (t) = e e (1) + / e DB, de, (7) dr (B.24)

to

y por lo tanto, resulta

— —k(t— C_LCI
lee. (1] < ae - e (1)) + 222 (29

donde ||eAr(t=#2)|| < Ge= =) con g > 0 and k > 0
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Finalmente, concluimos que

AcCy
lee, ()]l < = (B.26)

cuando t — oo

En base al analisis de estabilidad es posible conlcuir que el sistema de posicion

es acotado y permite realizar regulacién asintética de referencias de velocidad.
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