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OBJETIVOS

GENERAL

Analizar el comportamiento de dos estrategias de control, PID y robusto, para

regular los &ngulos de elevacién, cabeceo y viaje.

ESPECIFICOS

o Construir un sistema que emule el comportamiento dindmico de un
helicoptero 3GDL.

o Determinar el modelo dinamico de un helicoptero 3GDL.

o Disefiar la estrategia de control PID para regular el angulo de elevacion,

cabeceo y viaje de un helicoptero 3GDL.

o Diseflar la estrategia de control Robusto para regular el angulo de
elevacion, cabeceo y viaje de un helicoptero 3GDL.

o Disefar una interfaz grafica que permita el monitoreo de las variables del

sistema en tiempo real.
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INTRODUCCION

El campo de accion de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV), aumenta cada dia,
desde sistemas de vigilancia en tiempo real a control de trafico, proteccion
ambiental, monitoreo de zonas boscosas o zonas hostiles entre muchas otras, asi
como estudios de actividad volcanica. De esta manera es posible garantizar la
seguridad de los operarios, sustituyendo el recurso humano por los sistemas aéreos

no tripulados.

Este tipo de sistemas establecen un banco de pruebas completo e interesante para
la ingenieria de control, uno de los méas estudiados de esta familia de aparatos son
los helicopteros a escala, dado su gran impacto en la investigacion de efectos
aerodinamicos, asi como sus caracteristicas no lineales. Motivo que fundamento el
disefio, construccién y control de un prototipo de un helicoptero 3GDL basado en el
sistema de control en tiempo real Helicopter 3-DOF ofrecido en el mercado por la

empresa canadiense QUANSER®.

El helicoptero 3GDL es un modulo didactico de 3 grados de libertad que consta de
un brazo largo pivotado sobre una base fija vertical, el cual a través de variaciones
en el voltaje de dos motores brushless instalados en el extremo del brazo crean una
fuerza de empuje que junto al contrapeso ubicado en el extremo contrario permiten
controlar los angulos de elevacion (altura que alcanza el cuerpo del helicéptero), el
cabeceo (cabeceo en torno al eje longitudinal del prototipo) y el viaje (giro en torno
al eje perpendicular al suelo), utilizando 3 sensores, cada uno para registrar las

variaciones en los tres angulos a controlar.

La regulacion del sistema se hace por medio de estrategias de control de la familia
PID, teniendo en cuenta que esta técnica es ampliamente utilizada en la industria
moderna destacandose por su simplicidad en estructura; de igual manera se hace
un control robusto que se adapte a la dinamica del sistema. Como software de
programacion se utiliza Matlab, desde donde se controla el sistema mediante una
interfaz grafica que permita la interaccion con el usuario de manera facil y didactica,

monitoreando las diferentes sefales de las variables del sistema.
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CAPITULO 1: HELICOPTERO 3GDL

El helicoptero en cuestion es un sistema de 3 grados de libertad que consta de un
brazo largo pivotado sobre una base fija vertical, el cual a través de variaciones en
el voltaje de dos motores Brushless instalados en el extremo del brazo crean una
fuerza de empuje que junto al contrapeso ubicado en el extremo contrario, permiten
controlar los angulos de elevacion (altura que alcanza el cuerpo del helicoptero),
cabeceo (cabeceo en torno al eje longitudinal del prototipo) y el viaje (giro en torno
al eje perpendicular al suelo) Figura 1, en la Tabla 1 se describen las variables y en
la Tabla 2 se describen los pardmetros correspondientes del helicoptero.

Fp

EJE DE VIAJE

< EJE DE
R ELEVACION

myg

LWZ

Figura 1. Diagrama de cuerpo libre del helicéptero 3GDL.Fuente propia.

Tabla 1. Descripcion de variable.

Simbolo Descripcion
€ Angulo de elevacion.
p Angulo de cabeceo.
T Angulo de viaje.
Fg Fuerza de motor 1.
Fr Fuerza de motor 2.
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Tabla 2. Descripcion de parametros.

Simbolo Descripcion
Ly Distancia entre el eje de elevacion y el helicoptero.
Ly, Distancia entre el eje de elevacion y el pliegue del contrapeso.

Ly Distancia entre el pliegue del contrapeso hasta le contrapeso.

Ly Distancia entre el eje de cabeceo y el centro de las hélices.
Distancia entre el eje de elevacion y el centro de masa de la viga
La principal.
d Distancia entre el eje de cabeceo y la base de los motores.
c Distancia entre la base de los motores y las hélices.
h Distancia entre eje de elevacion y el centro de la viga principal.

my, Masa del contrapeso.

my Masa del helicoptero (los dos motores y las hélices).
my Masa de la viga principal.

0 Angulo del contrapeso.

I, La inercia de rotacion alrededor del eje de cabeceo.
I, La inercia de rotacion alrededor del eje de elevacion.
kap Coeficiente de friccion dinamico eje de cabeceo.

kae Coeficiente de friccién dinAmico eje de elevacion.

kar Coeficiente de friccion dinamico eje de viaje.

Las hélices se encuentran acopladas a los motores que se encuentran fijos sobre
una barra la cual puede rotar en torno al eje longitudinal del prototipo, estas crean
una variacion en el angulo de cabeceo, si hay una diferencia en el voltaje aplicado
a los motores. Ver Figura 2. Si se envia un voltaje igual a los motores causa una
rotacion en el brazo y por tanto una variacion en el &ngulo de elevacién. Ver Figura
3. Para generar un cambio en el angulo de viaje, se requiere crear una variacién en
el angulo de cabeceo y luego suministrar un voltaje a los motores para generar la

fuerza de empuje en la direccion que se desea viajar. Ver Figura 5.
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1.1 Modelo matemaético.

El modelo matematico que se utiliza en este proyecto se desarrolla a continuacion.
En primer lugar, longitudes, fuerzas, angulos y torques que actian sobre el
helicoptero durante la operacion son definidos. Ver Figura 1. Esto es seguido por un
analisis de diagrama de cuerpo libre (DCL), analisis usado en la segunda ley del

movimiento de Euler. [1]

Un sistema de coordenadas se ha introducido segun la Figura 4. El sistema gira con
el brazo alrededor de los ejes de viaje y de elevacion. El brazo se fija en el montaje
del punto O. Cuando se describe la posicién del helicoptero tres angulos son

usados. Cabeceo (pitch), elevacion (elevation) y viaje (travel).

Las inercias son definidas como:

1,: Lainercia de rotacion alrededor del eje de cabeceo.

I.: La inercia de rotacion alrededor del eje de elevacion.

I: La inercia de rotacion alrededor del eje de viaje.

Ademas, las fuerzas Fr y Fy representan el empuje generado por los motores.

1.1.1 Ecuaciones de movimiento.

Con el fin de identificar las ecuaciones que rigen el sistema de helicoptero un
analisis del diagrama de cuerpo libre tiene que ser llevado a cabo en cada uno de

los ejes.
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1.1.1.1 Eje de cabeceo.

En la Figura 2 se muestran las fuerzas que actian sobre el eje de cabeceo.

r,* myg S - —

Figura 2. Eje de cabeceo DCL (vista frontal). Fuente propia.

De la Figura 2 se puede ver facilmente que el par principal alrededor del eje de
cabeceo proviene del empuje generado por los motores. Cuando p # 0 la fuerza
gravitacional del ensamble también producira un par alrededor del eje de cabeceo.

La friccion de la junta se representa como My = kg,. De la segunda ley de Euler se

obtiene:

l,p = (Fg — Fp)Ly —myg(d — c)sinpcose — ky,p (1)

En la ecuacion (1) la fuerza de Coriolis se ha despreciado.
1.1.1.2 Eje de elevacion.

En la Figura 3 el eje de cabeceo ha sido girado un angulo de p, aqui se muestran
las fuerzas que actuan sobre el eje de elevacion, siendo M;(e) el momento
gravitacional que ejercen dichas fuerzas. La friccion de la junta se representa como
Mg = k4. Sin embargo, debido al hecho de que el brazo podria estar girando
alrededor de los ejes de viaje y elevacion al mismo tiempo, el eje de elevacién no

puede ser analizado en forma aislada.
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i ; AP .
—" Lw
Lw?-

Figura 3. Eje de elevacién DCL (vista lateral).

Un nuevo sistema de coordenadas se fija en el helicoptero de acuerdo con la Figura
4. El sistema de coordenadas locales ¢, p, 1’ (rojo) se fija en el brazo. El sistema
global X, Y, T (negro) es el sistema de referencia inercial. El sistema de coordenadas
locales esta compartiendo origen O con el marco de referencia global (inercial) y

esta girando con el brazo alrededor de los ejes de viaje y de elevacion.

La segunda ley de Euler sobre el punto O (h, denota el movimiento angular con

respecto al punto O):

. dhg
ZMFW

Dado que el sistema de coordenadas fijo en el helicoptero esta girando en
comparacioén con el sistema inercial global la derivada de la cantidad de movimiento
angular esta dado por:

dhy _ (dho +Qxh,
dt ~ \ dt S 0
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Donde la derivada se evalla en el sistema de coordenadas locales y ( es el vector

de velocidad angular que describe como el sistema local rota en comparacion con

el global. Ademas Ej es dado por:

I. 0 0 € I.€
he=1,0= (0 I, 0 (T’Sin e) = I,isine
0 O I;|\tcose [T cose
Esto da:
— I.€
dh A
<_°> = [ I,(¥sin€e + 7€ cos€)
dt , . e
epT [ (T cos € — t€ sin€)
T
A
T’
ppp
s TT
O ™~ €€E€
€ v »Y
X

Figura 4. Sistema de coordenada local (rojo) y global (negro).

Seguido por el producto cruz:

(IT - Ip)i' CoseTsine
QX hy= (I — L)€t cose
(I, — Ic)€éTsine

Que da el cambio en el momento angular como:

I.€+ (I, — 1,)i% cosesine
=|I,Tsine+ (I + 1, — I;)éi cose
Iiicose —(I; + I — I,)étsine

dhy
dt
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El cambio en el momento angular alrededor del eje de elevacion se identifica ahora

como.

dhg,e
dt

= 1€+ (I, —1,)t? cosesine (2)
Utilizando la ecuacion (2), junto con la segunda ley de Euler da:
I.€ = (Fp + Fg)Ly cosp — (I, — 1,)t? cos e sin € + Mg (€) — kge€ (3)

Donde la ecuacion del momento gravitacional con respecto al angulo de elevacion

es:

M;(e) = —mHg((d — h)sine cosp + Ly, cos E)
+ my g(Ly + Ly, cos ) cos € + my,g(Ly,, sin@ + h) sine (4)

— mylL,g cose

En la ecuacion (3) los pares generados por los motores se desprecian. Son
proporcional a la velocidad de rotacion al cuadrado y, posiblemente, puede ser
bastante significativos. Sin embargo, los motores en nuestro caso estan rotando en
direcciones opuestas, por lo tanto, se contrarrestan entre si. Esta claro que todavia
va a generar un par neto al girar con diferentes velocidades (cuando cambiamos el

angulo de cabeceo) pero para simplificar se desprecia este efecto.

Ademas, las inercias alrededor del eje de viaje y de cabeceo utilizadas en la
ecuacion (3) son las inercias alrededor de cada eje. Al analizar la inercia del eje de
elevacion alrededor del eje de viaje debe ser compensado el hecho de que el brazo
se ha desprendido de la montura, mientras que la inercia de cabeceo debe ser
compensada por la inercia del brazo mas la lucha contra el peso y la distancia entre
el eje de cabeceo y el eje que se extiende a través del brazo. Sin embargo, la
diferencia es pequefia, asi que con el fin de evitar tener que introducir nuevas

variables el error es despreciado.



22

1.1.1.3 Eje de viaje

Figura 5. Eje de viaje DCL (vista superior).

Las principales fuerzas que acttan sobre el eje de viaje son el empuje generado por
los dos motores. Cuando el angulo de cabeceo es distinto de cero las fuerzas de
empuje tendran una componente generando un par de torsion alrededor del eje de
viaje. La componente se incrementara con el aumento de p, asi como disminuye
con el aumento de € angulo de elevacion. Al contrario de la inercia de cabeceo y de
elevacion, la inercia de viaje variara bastante significativamente a medida que el
helicoptero se mueve alrededor. Aproximando el helicoptero y el contrapeso como
masas puntuales e ignorando la inercia de viaje del brazo puede ser expresado

segun la ecuacion (3).
I,(€) = cos €2 (my (Ly + Ly, cos 0)? + myLy>) (5)

El factor cos?e causara una reduccion bastante significativa (en comparacion con
e = 0) de la inercia incluso para angulos relativamente pequefos. Cabe destacar
el hecho de que la inercia de viaje no es constante, sino mas bien una funcién del
angulo de elevacién se puede expresar como I, = I.(¢). La Figura 5 y la segunda

ley de Euler permite que:
I.(e)T = (Fp + Fg)Ly cosesinp — kg, T (6)

De manera similar al eje de elevacion, los torques del motor han sido despreciados.
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1.1.2 Modelo de unidad de propulsion.

La identificacion de los motores se realiza de forma experimental siguiendo el
modelo estético mostrado en la Figura 6, en este montaje se tiene el motor a un lado
de la viga y al otro extremo se tiene una balanza que recibira la fuerza de empuje
generada por el motor dada unas variaciones de PWM. De esta manera se registran

los datos de PWM enviados al motor y los observados en la balanza.

1 Fempuje %

IFempuje

Figura 6. Modelo estatico de identificacion de los motores.

Estos datos son utilizados para obtener un modelo estatico de PWM a fuerza del

motor, en la seccién 1.3.2.1 se explica el analisis para obtener dicha ecuacién (7).

PWM = 6.842357951 F,pr0r + 75.112281951 7)
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1.1.3 Resumen de las ecuaciones.

La aplicacion de la segunda ley de Euler en los diferentes ejes proporciona un

modelo dinamico del helicoptero:

I.€ = (Fp + Fg)Ly cosp — (I, — 1,)t? cos e sin€ + Mg (€) — kge€
I,p = (Fg — Fg)Ly —mypg(d — c)sinpcose — ky,p (8)
I.(e)T = (Fp + Fg)Ly cosesinp — kg, T

Ecuacion inercia del angulo de viaje.

I.(€) = (cos €)?(my (Ly + Ly, cos 0)? + myLy?) 9)

Ecuaciéon del momento gravitacional.

M;(e) = —mHg((d — h)sine cosp + Ly cos E)
+ My g(Ly + Ly, cos 0) cos € + my;g(Ly, sin @ + h) sine (10)

— mylL,g cose

Modelo de unidad de propulsién.

PWM = 6.842357951 F,,,,0r + 75.112281951 (11)
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1.2 Disefio Mecéanico

El disefio mecénico del helicéptero 3GDL se realizé con base al prototipo que ofrece
la empresa Quanser ®, facilitando de esta manera parte del disefio mecanico. En la

Figura 7 y Figura 8 se detallan dos vistas isométricas del prototipo.

Figura 8. Vista isométrica 2 del modelo CAD.
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1.2.1 Dimensionamiento

El dimensionamiento del prototipo parte de la idea principal de que el modelo debe
contar con tres grados de libertad. El primer grado de libertad (viaje) esta ubicado
sobre el eje principal de toda la estructura (eje “y”), el cual permite rotar 360 grados,

sin embargo, debido a los cables, se restringe a 90 grados como se muestra en la
Figura 9.

Ze: N\
(RN
{0

Figura 9. Vista superior del modelo.

El segundo grado de libertad corresponde al eje de elevacion y se ubica en la parte

superior del eje principal (eje “z”) como se muestra en la Figura 10.

b

- -]

@

5

=<

N

L.

*Frontal

:’11:;: i

Figura 10. Vista frontal del modelo.
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Este cuenta con un rango limitado de movimiento debido a los separadores que
sujetan el conjunto que lo sostiene y la restriccion de la mesa; este rango es
aproximadamente 65 grados (+41 por encima de la horizontal y -24 grados por
debajo).

El tercer eje se encuentra en el extremo derecho y esta ubicado sobre el eje “x
como se muestra en la Figura 11; tiene un rango limitado de movimiento debido a
la estructura que sujeta el eje de cabeceo, aproximadamente 60 grados (+30

grados).

. T

*Derecha

Figura 11. Vista derecha del modelo.

El sistema esta dividido en tres estructuras principales viga principal, estructura
motores y estructura base, las cuales se pueden observar en la Figura 12. Esto le
da al prototipo la caracteristica modular facilitando el transporte y el mantenimiento

del mismo.
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Figura 12. Estructuras principales del sistema.

La viga principal (ver Figura 13, viga de color amarillo) se encargada de soportar el
peso del conjunto de motores y del contrapeso. Esta tiene una longitud total desde
el contrapeso hasta los motores de 127 cm. El contrapeso tiene una inclinacion de
+40 grados con la horizontal, donde aparecen dos componentes de peso
adicionales, aumentando de esta manera el torque efectivo de este con respecto a

la base, es decir, disminuir el esfuerzo de los motores.

Figura 13. Viga principal del modelo. Vista lateral.
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El valor del contrapeso se obtuvo al analizar la masa de todo el conjunto de motores
mediante la herramienta “Propiedades fisicas” de Solidworks, la cual utiliza los
materiales y la geometria de los objetos para calcularla. El valor de la masa
obtenido fue de 1.2 kg y partir de este valor se estima el contrapeso, el cual debe
tener un peso menor no muy cercano al del conjunto motores, dado a que esto
causaria que una pequefia variacién provocada por el empuje de los motores tenga
un cambio de posicion del brazo muy brusco. Con base en lo anterior, se utiliza un

contrapeso de 1kg para todos los analisis.

Sobre la estructura motores de la Figura 12, se disefié un soporte para los mismos,
tal como se muestra en la Figura 14 a. Este soporte en acrilico encierra los motores
y permite sujetarlos a la base de la estructura, también tiene un espacio para
adecuar los controladores electronicos de velocidad (ESC) que requieren los
motores. Para la proteccion de las hélices de los motores y evitar posibles
accidentes durante el funcionamiento del helicéptero, se disefiaron unas rejillas
protectoras circulares con un diametro mayor al de la hélice, tal como se muestra

en la Figura 14 b.

a) b)

Figura 14. a) Vista isométrica del modelo del soporte para los motores. b) Vista
isométrica del soporte acoplado a las rejillas de proteccion.

La estructura base esta conformada por tres laminas de aluminio separadas por
cilindros del mismo material, consiguiendo la altura necesaria en cada una de estas
secciones. En la parte inferior se localiza una estructura de soporte encargada de

fijar y centrar el sensor de viaje. En la parte media de la estructura se tiene localizado
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un rodamiento de carga axial/radial de bola, este soporta todo el peso del
helicoptero. En la parte superior se acopla el eje de viaje con su bloque de soporte,
sobre este se encuentra el circuito donde se concentran las conexiones del
helicoptero y el soporte de elevacion. Adicionalmente, se utilizan dos anillos de
acrilico para dar mayor libertad de giro en el eje “y” y eliminar el problema de enredo
de cables que comunican sensores y actuadores con la tarjeta de adquisicion de

datos. (Ver Figura 15).

Figura 15. Vista isométrica de la estructura base.

Para utilizar de manera 6ptima el helicéptero de 3GDL se disefia una mesa que
cumpla con las funciones necesarias para este banco de pruebas acorde a los
requerimientos del laboratorio, como contar con un area de descanso para el

helicoptero y un espacio para ubicar la fuente de alimentacion.

La mesa cuenta con una estructura construida con perfiles de acero cuadrados de
12" calibre 14, se utiliz6 pintura electrostatica y dos tablas de madera, una superior
para el area de trabajo del helicoptero y otra inferior con el espacio necesario para

poner la fuente de alimentacion. Esta mesa permite el manejo y traslado del
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helicoptero de forma independiente lo que proporciona facilidad de movilidad. El
modelo de la mesa se puede apreciar en la Figura 16.

a) b)

Figura 16. (a) estructura de la mesa. (b) helicoptero sobre la mesa.
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1.2.2 Pardmetros del sistema.

En la Tabla 3 se muestran los valores de los pardmetros del modelo matematico
para el helicéptero 3GDL, los cuales se usan en el disefio de los controladores PID
y robusto. Las inercias se obtienen del modelo CAD utilizando SolidWorks y los

coeficientes de friccion dinamicos de los ejes se tomaron de la literatura [1].

Tabla 3. Valores de los parametros helicéptero 3GDL

Parametros del helicoptero Valor | Unidades(Sl)
Masa del helicoptero (motores) (myg) | 1.160 kg
Masa del contrapeso (my) | 1.015 kg
Masa de la viga principal (my) | 0.19367 kg
Distancia entre el eje de elevacion y el pliegue del
0.47 m
contrapeso (Ly)
Distancia entre el pliegue del contrapeso hasta el
0.10762 m
contrapeso (Lwz)
Distancia entre el eje de elevacion y el helicoptero (L) | 0.5775 m
Distancia entre el eje de cabeceo y el centro de las hélices
0.19 m
(Ly)
Distancia entre el eje de elevacion y el centro de masa de
) o 0.10565 m
la viga principal (L)
Distancia entre el eje de cabeceo y la base de los motores
0.125 m
(d)
Distancia entre la base de los motores y las hélices (¢) | 0.05269 m
Distancia entre eje de elevacion y el centro de la viga
o 0.01862 m
principal (h)
La inercia de rotacion alrededor del eje de cabeceo (I,) | 0.04794 kgm?
La inercia de rotacion alrededor del eje de elevacion (I.) | 0.64562 kgm?
La inercia de rotacion alrededor del eje de viaje  (I;(0)) | 0.65584 kgm?
Coeficiente de friccion dinamico eje de cabeceo (kap) | 0.053 Nms/rad
Coeficiente de friccion dinamico eje de elevacion  (kg,.) 1 Nms/rad
Coeficiente de friccion dindmico eje de viaje (kge) 0.5 Nms/rad
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1.2.3. Disefio y analisis del eje de elevacion

Para el disefio del eje de elevacion se tuvo en cuenta el disefio implementado por
la empresa Quanser® que limita el angulo de elevacién en 63.5 grados (+31.75

grados).

Para este disefio se limita el angulo maximo de elevacién en 65 grados (+41 por
encima de la horizontal y -24 grados por debajo) acoplando el eje de elevacion con
una platina rectangular de area cuadrada (ver Figura 17) mediante un tornillo
prisionero, de esta manera se transmite el movimiento rotacional que
posteriormente serd generado por la viga principal y leido por el potenciémetro

lineal.

a) b)

Figura 17. a) Vista isométrica del acople del eje con la platina rectangular.
b) Ubicacién de la platina (resaltada de amarillo) en el helicoptero.

El material usado para el eje fue acero inoxidable 316L, para la simulacién se usa
el complemento de Solidworks Simulation donde se realiza el analisis de fuerzas y
deformaciones que actlan sobre este conjunto. Para dicho analisis se tienen dos
sujeciones fijas a los extremos del eje de elevacién representando los apoyos dados
por los rodamientos que lo sostienen, se brindan relaciones de contacto con el
bloque que se encargara de soportar la fuerza ejercida por el conjunto de los
motores y el contrapeso dando un total de 2.5 kgf, siendo este valor un 13.64% por

encima de la aproximacion entregada por el modelo CAD.
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En la Figura 18 se observa el resultado de la simulacién, la cual tiene un esfuerzo
de Von Mises de 6.703 MPa en el eje de elevacion, el limite elastico del acero
inoxidable 316L es de 170 MPa, lo que proporciona un factor de seguridad de 25.36
que corresponde al limite elastico del material dividido el maximo esfuerzo obtenido,

esto indica que el material es funcional para la aplicacion.

Nombre de estudio: analisis estatico blogue elevacion(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Andlisis estitico tension nodal Tensiones1
Escala de deformacién: 1000

von Mises (N/mm*2 (MPa))

Figura 18. Analisis de esfuerzo de Von Mises eje de elevacion.

Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre el eje, como se
observa en la Figura 19. Segun los datos obtenidos se tiene que la deflexion maxima

es de 0.00126 mm, un valor que es permisible, dado a que no afecta al sistema.

Nombre de estudio: analisis estatico blogue elevacion(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: D estético D 1
Escala de deformacion: 2000

URES (mm)
0.00126
0.00115

. 000105

. 0.00094

. 0.00084

. 0.00073
”, 0.00063
'“ 0.00052

L 0.00042

. 0.00031

0.00021
0.00010
0.00000

Figura 19. Deformacion eje de elevacion.
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Para el disefio de la viga principal se tuvo como base la longitud de 1 metro utilizado
en la referencia [2] Diaz, A. B. (2010). Y apoyados en la longitud total del brazo del

prototipo de la empresa Quanser®.

El material usado en la viga principal es una aleacion 6061 de aluminio. Para el
analisis se tienen una sujecion fija a L/3 de la viga sobre el &rea que ocupa el soporte
de elevacion; en el extremo mas cercano se aplico una fuerza de 1 kgf que
representa el contrapeso del helicéptero y en el extremo lejano se aplicé una fuerza

de 1.2 kgf que supone el peso de la estructura motor.

En la Figura 20 se observa el resultado de la simulacion, la cual tiene un esfuerzo
de Von Mises de 26.797 MPa en la viga principal, el limite elastico de la aleacién de
aluminio 6061 es de 27.574 MPa, lo que proporciona un factor de seguridad de
1.028995; teniendo en cuenta que este factor debe ser mayor o igual a uno, se

verifica que el material es funcional para la aplicacion.

Nombre de estudio: analisis estatico viga prinapal(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Analisis estético tension nodal Tensiones
Escala de deformacion: 1

von Mises (N/mm*2 (MPa))
26.797
l 24,564
L 22331
. 20088
. 17.865
_ 15,632
. 13.399
_ 11,166
L 8933

. 6.699

4466
2233
0.000

— Limite eldstico: 27,574

=9

Figura 20. Analisis de esfuerzo de Von Mises de la viga principal.
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Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre la viga como se
observa en la Figura 21. Segun los datos obtenidos se tiene que la deflexion maxima
es de 2.701 mm, siendo este un valor permisible, dado a que no afecta al sistema

considerablemente.

Nombre de modelo: viga principal

Nombre de estudio: analisis estatico viga prindpal(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos1

Escala de deformacion: 1

URES (mm)
2701
' 2476
L 2251
. 2026
. 1.801
_ 1576
1.351
L 1125
. 0.900

_ 0675

0450
0.225
0.000

A

Figura 21. Deformacién de la viga principal.

1.2.4 Disefio y analisis del eje de cabeceo

Para el disefio del eje de cabeceo se tuvo en cuenta el disefio implementado por la

empresa Quanser® que limita el Angulo de elevaciéon en 64 grados (+32 grados).

Para este disefio se limita el angulo maximo de elevacién 60 grados (+30 grados).
El eje de cabeceo se acopla con el soporte de cabeceo como se muestra en la
Figura 22. Este se une a la barra que soporta los motores mediante un tornillo
prisionero; de esta manera se transmite el movimiento rotacional que
posteriormente sera generado por la diferencia de velocidad en los motores y leido

por el potenciometro lineal.
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k

Figura 22. Soporte de cabeceo (color amarillo).

Utilizando el complemento de Solidworks Simulation para realizar el analisis de
fuerzas y deformaciones, se selecciona el material para el eje, el cual es acero
inoxidable 316L. En el andlisis se tienen dos sujeciones fijas a los extremos del eje
de cabeceo que representan los apoyos dados por los rodamientos que lo
sostienen. Se define una fuerza aplicada sobre la seccidn interna que esta en
contacto con el soporte de cabeceo, ésta se consideré de 1.2 kgf. Segun los valores
obtenido del modelo CAD.

En la Figura 23 se aprecia el resultado donde se observa un esfuerzo de Von Mises
de 2.246 MPa en el eje de cabeceo, el limite elastico del acero inoxidable 316L es
de 170 MPa lo que proporciona un factor de seguridad de 75.69, esto indica que el

material es funcional para la aplicacién.
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von Mises (N/mm*”2 (MPa))
2.246
2.059
. 1872
. 1684
. 1497
. 1310
B 1123
(!
. 0936
L 0749

L 0561

0374

0.187

0.000
Y — Limite elastico: 170,000
Zi‘»i

Figura 23. Analisis de esfuerzo de Von Mises eje de cabeceo.

Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre el eje como se
observa en la Figura 24. Segun los datos obtenidos se tiene que la deflexion maxima
es de 0.0002206 mm un valor que podemos despreciar, dado a que no afecta al
sistema en forma significativa, por lo que el material del eje cumple las

caracteristicas para su correcto funcionamiento.

URES (mm)
0.0002206
0.0002022

. 00001838
. 0.0001655
. 00001471
. 0.0001287
. 00001103
L 9.192¢-005
L 7.353e-005

. 5515¢-005

3.677e-005
1.838¢-005
1e-030

"

Figura 24. Deformacion eje de cabeceo.

Para el andlisis de la pieza de soporte de los motores con el eje se utiliza aluminio
6061. En la Figura 25 se aprecia que soporta los esfuerzos producidos, ya que el
limite elastico de este material es de 62.1MPa y tomando el resultado maximo de
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Von Mises de 0.243 MPa se obtiene un factor de seguridad de 255.55 suficiente

para trabajar con este material en el modelo final.

Nombre de modelo: soporte_Alabeo

Nombre de estudio: Andlisis estatico alabeo(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Andlisis estatico tension nodal Tensiones1
Escala de deformacién: 1

von Mises (N/mm* 2 (MPa))
0.243
l 0223
. 0202
. 0182
. 0162
. 0,142
- 0.121
L 0101
. 0.081

. 0.0608

0.0406
0.0203
9.72e-005

— Limite elastico: 62.1

%

Figura 25. Analisis de esfuerzo de Von Mises soporte de cabeceo.

Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre el eje del soporte
como se observa en la Figura 26. Segun los datos obtenidos se tiene que la
deflexibn maxima es de 0.000093 mm un valor que podemos despreciar, dado a
gue no afecta al sistema en forma significativa, por lo que el material del soporte

cumple las caracteristicas para su correcto funcionamiento.
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Mombre de modelo: soporte_Alabeo

Membre de estudie: Analisis estatice alabee(-Predeterminade )
Tipo de resutado: Desplazamierto estatico Desplazamientos!
Escala de deformaadr: 1

URES (mm)
9.307087e-006
2.5371451e-006
. 1.75586de-005
. 6.980278e-006
. 5.204591e-006
. 5.4291C5e-005

4.653518e-006
. 3.877332e-006
_ 3.102346¢-006

L 2.32675%¢-006

1,581173e-006
7.755364e-006
1.00000e-030

ik

Figura 26. Deformacion soporte de cabeceo.

Para el andlisis de la lamina de soporte de los motores que esta unida al soporte de
cabeceo el material es acrilico de 5 mm. Para el analisis se definieron las caras que
estan en contacto con el soporte de cabeceo con geometria fija y la cara rectangular
gue esta en contacto con la base de dicho soporte. Se aplico la fuerza maxima de

empuje que se probd en simulacion 2.8 N en el lugar donde esta cada motor.

En la Figura 27 se observa el resultado de la simulacién, se tiene que el limite
elastico de este material es de 45MPay tomando el resultado méaximo de Von Mises
de 0.2535 MPa se obtiene un factor de seguridad de 177.51 suficiente para trabajar

con esté material.
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Nombre de modelo: lamina de soporte motores

Nombre de estudio: Analisis estatico lamina soporte motores(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Andlisis estético tension nodal Tensiones 1

Escala de deformadion: 1

von Mises (N/mm*2 (MPa))
0.2535
02324
L 02113
. 01901
. 01690
. 01479
01268

L 01056

P Limite eléstico: 45.0000

ks

Figura 27. Analisis de esfuerzo de Von Mises lamina soporte motores.

Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre la lamina soporte
motores como se observa en la Figura 28. Segun los datos obtenidos se tiene que
la deflexion maxima es de 0.000387 mm un valor que podemos despreciar, dado a
gue no afecta al sistema en forma significativa, por lo que el material del soporte

cumple las caracteristicas para su correcto funcionamiento.

URES (mm)
0.000387
0.000355
L 0000322
. 0000290
- 0000258
. 0.000226

0.000193
L 0000161
L 0000129

0.000097

0.000064
0.000032
0.000000

Figura 28. Deformacién lamina soporte de motores.
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1.2.5 Disefio y analisis del eje de viaje

Para el disefio del eje de viaje se tuvo en cuenta el disefio implementado por la
empresa Quanser® que trabaja los 360 grados, sin embargo, en este disefio existe
un limite de 180 grados para este eje, el cual se da por los cables de conexion. El
eje de viaje esta soportado sobre un rodamiento de carga axial/radial de bola, de
esta manera el peso del helicptero no afecta al sensor. En la parte superior es
sujetado por la lamina de aluminio (Base soporte 3) para evitar el pandeo y darle
otro punto de apoyo, todo esto transmite el movimiento rotacional que
posteriormente sera generado por la viga principal y leido por el potenciémetro lineal

sin tope.

El material usado en el eje fue acero inoxidable 316L. En el analisis se tienen una
sujecidn fija en la parte media al final del eje de viaje representando el apoyo del
rodamiento de carga axial/radial que lo sostiene, también, se tiene otra sujecion de
tipo bisagra para la lamina superior de aluminio que lo centra, se aplicaran las
fuerzas en la cara superior del eje; estas son las fuerzas ejercidas por los motores
y el contrapeso, esta se consideré de 2.5 kgf apoyado en los valores obtenidos del

modelo CAD al utilizar la herramienta “Propiedades fisica” de SolidWorks.

En la Figura 29 se observa el resultado de la simulacién, la cual tiene un esfuerzo
de Von Mises de 0.403 MPa en el eje de viaje, el limite elastico del acero inoxidable
316L es de 170 MPa, lo que proporciona un factor de seguridad de 421.836 que

indica que el material es funcional para la aplicacion.
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Nombre de modelo: Eje viajefinal
Nombre de estudio: Andlisis viaje(-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Andlisis estético tension nodal Tensiones1
Escala de deformacion: 1

—P Limite elastico: 172.369

Figura 29. Analisis de esfuerzo de Von Mises del eje de viaje.

Se analiza la deformacion causada por la fuerza aplicada sobre el eje como se
observa en la Figura 30. Segun los datos obtenidos se tiene que la deflexion maxima

es de 7.877732x10~°> mm, un valor es permisible dado a que no afecta al sistema.

Nombre de modelo: Eje viajefinal
Nombre de estudio: Analisis visje(-Predeterminado-)

Tipo de resuftado: [ estitico D 1
Escala de deformaaén: 1

URES (mm)
7.878e-005
7.221e-005
6.565e-005

. 5.908e-005
_ 5.252e-005
. 4.505e-005
I 3939005
L 3.262-005
. 2.626e-005

. 1.969e-005

1.313e-005
6.565e-006
1.000e-030

L

Figura 30. Deformacion eje de viaje.



1.3 Disefio electrénico.
1.3.1 Sensores.

Para realizar la retroalimentacion del sistema del helicoptero se requiere utilizar tres
sensores, el primero se encarga de medir el angulo en el eje de viaje. Para éste, se
utilizé un potenciémetro lineal WDJ22A de una vuelta sin tope de 10K, el segundo
debe medir el &ngulo del eje de elevacion y el tercero debe adquirir la sefial del
angulo del eje de cabeceo. Para ambos ejes se utilizd un potenciémetro lineal de
una vuelta de la empresa Alpha. En el anexo B se puede ver informacion detallada
de los sensores. Se utilizaron potenciometros lineales debido al bajo costo que éstos
tienen frente al rango de medicion que proporcionan como se muestra en la Figura

31. Laresolucion de los sensores se determing aplicando las ecuaciones (12) y (13).

. 270°
ReSOluClonelevacion y cabeceo = m (12)
360° — 10°
Resolucion,;qj, = (360° ~ 10% (13)

4096

Potenciémetro
Sensor.clle Dlineal Aloha de ANl AKS
Elevacion una vuelta A

Potenciémetro
Sensor de Dlineal Aphade  AONOLY AR
Cabeceo una vuelta

Potenciémetro

Sensorde BN i cciwDiza  QLIPES
VIGJe sin tope y

Figura 31. Descripcion de los sensores y ubicacion.

Para el eje de viaje se utiliza un sensor sin tope que gira los 360° en este caso el

sensor utilizado tiene una pequefia zona muerta de 10° con una variacion de + 5°



1.3.1.1 Filtrado de las sefiales de sensores.

Para mejorar la lectura obtenida de los sensores se implementé un filtro digital de
Kalman el cual es un algoritmo que estima el estado de un sistema a partir de datos
medidos. El algoritmo del filtro es un proceso de dos pasos: el primer paso predice

el estado del sistema, mientras que el segundo utiliza las mediciones de ruido para

ajustar la estimacion del estado del sistema. [3]

Los filtros de Kalman se emplean de forma habitual en los sistemas con toma de
datos proveniente de sensores en la que se sintetizan las sefiales. Para el disefio
del filtro se define la covarianza de ruido para cada sefal proveniente de los

sensores como lo muestra la Tabla 4, atenuando de esta manera el error de lectura

como se muestra en la Figura 32.

Tabla 4. Varianza filtro Kalman.

Angulo | Varianza del ruido
Elevacion 0.09
Cabeceo 0.09

Viaje 0.09

La varianza se defini6 de manera experimental haciendo cambios en esta, donde
se analiz6 que al aumentar el valor disminuye significativamente el ruido en la sefial,
pero el seguimiento se vuelve lento y viceversa, encontrando asi un valor 6ptimo de

0.09 donde la disminucion del ruido de la sefial es buena sin ver afectado el

seguimiento.
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Filtrado de la sefial
3250 F T T T T =
Sedial filtrada
Sedial sin filtrar

3200 -

Lectura de la sefal
8 @ ]
8 8 S

g

2950

2900 T T i T 1

Offset=0 Tiempo (segundos)

Figura 32. Aplicacion del filtro Kalman.
1.3.1.2 Caracterizacién de sensores.

Para la caracterizacion de los sensores se toma la lectura analoga para cuatro
grados por ejemplo (-90, 0, 90,180) con estos valores se pasa a realizar una gréafica
de estos angulo vs valor digital, todo esto sirve para obtener la ecuacién que
caracteriza al sensor lo que permite que ahora la salida de lectura de los sensores
estén en grados. Para obtener esta ecuacion utilizando Matlab se puede determinar
la exactitud de la ecuacién al aplicar una comparacion de la ecuacion lineal frente a
la ecuaciéon cuadrética, lo que permite reducir la perdida de grados en la lectura 'y

no afectar la resoluciéon del sensor.
Caracterizacion de sensor de elevacion.

Para la caracterizacion del sensor de elevacién se toma la lectura analoga para
cuatro grados dentro del rango de movimiento para este angulo tal como se muestra
en la Tabla 5.

Tabla 5. Datos de identificacién de sensor de elevacion.

Angulo Valor
Elevacion Digital
-26,1 2652
0 3035
26 3440
41,5 3700
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Con los datos se realiza la gréafica angulo vs valor digital y se obtiene la ecuacion
que caracteriza al sensor ver Figura 33 convirtiendo de esta manera del valor

analogo a grados.

Caracterizacion sensor de elevacion

50 T T T T T

40| AElev =0.062478*LC - 188.87
. AEIevC = - 7.4791e-06*LC? + 0.10985*LC - 262.65
8 30 b
ke)
o
2 20 |
c
0
® 10F 1
>
Q
()
o °f |
>
2 ol et i
< -10 ectura

Lineal
20 Cuadratica .
_30 | | | 1 1
2600 2800 3000 3200 3400 3600 3800

Valor del conversor AD

Figura 33. Caracterizacion sensor elevacion.

Por medio de Matlab se puede determinar la ecuacién que mas se aproxime a la
real comparando una ecuacion lineal con una cuadrética, en la Figura 34 se muestra
el residuo de las dos ecuaciones que se analizaron, donde se observa que la
ecuacion cuadratica tiene un error maximo de 0.5 grados comparado a la lineal con
error de 1.5 grados. Dadas las necesidades del disefio del sistema se selecciona la

ecuacion cuadratica al tener un error menor.
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Residuo
1.5 T T

Lineal

I Cuadratica

-
T
1

o
[9)]
T
|

S
()]
L

'
-
1

Residuo angulo elevacién (grados)
o

15 ! I 1 I 1
2600 2800 3000 3200 3400 3600 3800

Valor del conversor AD

Figura 34. Residuos ecuaciones elevacion.

En la ecuacion (14) se muestra la funcién seleccionada para el sensor de elevacion

donde LC denota la lectura del conversor.

AElevy = —7.4791e7%6 « LC2 + 0.10985  LC — 262.65 (14)

Caracterizacion de sensor de cabeceo.

Para la caracterizacion del sensor de cabeceo se toma la lectura anéloga de tres
puntos dentro del rango de movimiento para este angulo tal como se muestra en la
Tabla 6.

Tabla 6. Datos de identificacidon de sensor de cabeceo.

Angulo Cabeceo |Valor Digital
-34,3 2570
0 2063
31,4 1635

Con los datos se realiza la grafica angulo cabeceo vs valor digital y se obtiene la

ecuaciéon que caracteriza al sensor ver Figura 35.
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Caracterizacion sensor de cabeceo
40 T T T T T T T T

ACabec =0.070683"LC - 148.03

30 [
ACabecC = - 3.6212e-06*LC? + 0.086064*LC - 163.84

Angulo cabeceo (grados)
o

Lectura
-30 Lineal B
Cuadratica

1 1 1 1 1 1 1 1 1

-40
1600 1700 1800 1900 2000 2100 2200 2300 2400 2500 2600
Valor del conversor AD

Figura 35. Caracterizacion sensor cabeceo.
Por medio de Matlab se determina la ecuacion que mas se aproxima a los datos
reales comparando una ecuacion lineal con una cuadrética; en la Figura 36 se
muestra el residuo de las dos ecuaciones comparadas, donde se observa que la
ecuaciéon cuadratica tiene un error maximo de casi 0 grados comparado a la lineal

con error de 0.5 grados, con este analisis se selecciona la ecuacion cuadrética.

Residuo

Lineal

I Cuadratica

o
~
T
I

o
V)
T
1

<
N S)
‘ 1

Residuo angulo cabeceo (grados)
5 .
~

_06 1 1 1 1 1 1 1 1 1
1600 1700 1800 1900 2000 2100 2200 2300 2400 2500 2600

Valor del conversor AD

Figura 36. Residuos ecuaciones de cabeceo.
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En la ecuacion (15) se muestra la funcidén seleccionada para el sensor de cabeceo

donde LC denota la lectura del conversor.

ACabec; = —3.6212¢7%6 « LC"2 + 0.086064 * LC — 163.84 (15)
Caracterizacion de sensor de viaje.
De igual manera, para la caracterizacion del sensor de viaje se toma la lectura

analoga de cuatro puntos dentro del rango de movimiento para este angulo tal como

se muestra en la Tabla 7.

Tabla 7. Datos de identificacion de sensor de viaje.

Angulo Viaje Valor Digital
-90 380
0 1460
90 2545
180 3625

Con los datos se realiza la grafica angulo viaje vs valor digital y se obtiene la

ecuacion que caracteriza al sensor ver Figura 37.

Caracterizacion sensor de viaje
250 T T T T T T

AViajeL = 0.083179*LC - 121.57

200
AViajeC = 8.0432e-21*L.C% + 0.083179*LC - 121.57

150

100

50

Angulo viaje (grados)

Lectura
-100 Lineal -

Cuadratica

-150 I 1 I 1 1 1
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000

Valor del conversor AD

Figura 37. Caracterizacion sensor viaje.
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Por medio de Matlab se determina la ecuacion que mas se aproxima a los datos
reales comparando una ecuacion lineal con una cuadratica; en la Figura 38 se
muestra el residuo de las dos ecuaciones comparadas, en este caso se observa
que ambas ecuaciones tienen un error maximo de aproximadamente 0.125 grados,
con esto se selecciona la ecuacion lineal ya que operativamente consume menos

recursos a la hora de hacer la conversion.

Residuo
0.15 T T T T T T
Lineal
I Cuadratica

—~ 01 _
[72)
o
©
[0
—
> 005 .
L
©
>
o 0
= l
(@)
c
~©
g 0.05 [ 1
S
[7)
i

01 F .

_015 1 1 1 1 1 1 1

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000

Valor del conversor AD

Figura 38. Residuos ecuaciones de viaje

En la ecuacion (16) se muestra la funcién seleccionada para el sensor de viaje

donde LC denota la lectura del conversor.

AViaje, = 0.083179 * LC — 121.57 (16)

1.3.1.3 Ajuste de offset control de viaje

Fue necesario hacer un ajuste de offset para el control del &ngulo de viaje, dado a
que se observo en pruebas realizadas que el sistema no llegaba a su punto de
consigna al hacer una variacion en este. Esto ocurre por las caracteristicas del
sensor, ya que para la lectura de este angulo se utilizé un potenciometro lineal de
una vuelta sin tope con una zona muerta de + 5 grados causando un desfase en la

lectura del angulo.
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La prueba realizada para esta correccion se basa en dar un punto de consigna en
viaje y sacar la diferencia entre el angulo leido y el punto de consigna, con estos
datos se obtiene la curva y su ecuacion la cual hace una correccién digital de lo que
esta leyendo el sensor forzando asi el helicoptero a la posicion deseada. En la
Figura 39 se observa la curva obtenida y su ecuacion polinébmica de orden diez.

Curva para ajuste de control de viaje
25 T T T T T

20y = 5.9e-20"%"0 - 2.5e-17*x? + 2.1e-15"x® + 3.2e-13*x” - 3.7e-11*x® - 2e-09*x5 +
1.4e-07*x* + 1.16-05*x% + 0.00055*x2 - 0.11*x + 2.8

sk ,

TN i

Diferencia real viaje (grados)
(6}

Datos
Ecuacién

-10 I I I I I
-100 -50 0 50 100 150 200

Angulo de viaje (grados)

Figura 39. Curva para ajuste de control de viaje

En la Figura 40 se observa el residuo de diferentes aproximaciones que se
analizaron, ecuacién cuadratica, polinémica de orden 6, 8 y 10, donde se observa
gue dadas las necesidades del controlador es necesario que el sistema llegue a su
punto de consigna con un error minimo y es por esto que se selecciona la ecuacién
polinémica de orden 10, la cual tiene un error maximo de 0.8 grados dentro del rango
que tiene el helicoptero para moverse en el angulo de viaje, en la Figura 41 se

observa el residuo para la ecuacion polinémica de orden 10.
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Residuo
25 T T T T T
I Cuadratica
2 I Fol grado 6
Pol grado 8
1.5 [ Pol grado 10 |

1+ -

ML b

05

Residuo angulo viaje (grados)
—_—
—
=
—_—
—_—
-

A5 .

25 ! 1 1 1 L
-100 -50 0 50 100 150 200
Angulo de viaje (grados)
Figura 40. Residuos de ecuaciones de viajes
Residuo
1 T T T T T
08k -Polgrado10 i

o
o

I
~

o
)

Residuo angulo viaje (grados)
o

1 1 1 1 1 1
-100 -50 0 50 100 150 200

Angulo de viaje (grados)

Figura 41. Residuo de ecuacién polindmica de grado 10 de viaje.

La ecuacion (17) se representa con la letra H en el diagrama de bloques tal como

se muestra en la Figura 42.
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7' =5.9¢720710 25071779 4 211578 4+ 3.2¢7 1377 — 3.7 1176 — 2¢709¢5

+1.4e7%77% + 1.1e7°%73 + 0.000557% — 0.117 + 2.8

% Fum d
ref e Pfe (2) Ge (2) ! Planta ]

Helicoptero

Fa;
Tl e, (2 G: (2 —ﬁ)—» G2 —— 3GDL —‘

H ¢

(17)

Figura 42. Diagrama de bloques implementacion del ajuste de offset del control de
viaje

1.3.2 Motores
Para escoger los motores se tuvo en cuenta los resultados de las simulaciones del
sistema seccion 2.1.7 y 2.1.8 que nos indicaban los rangos de operacion de los

mismos; los parametros que se tuvieron en cuenta para escoger los motores fueron

los siguientes:

e Fuerza de empuje total de 5 N (Tomando un Factor de sobredimensionado
del 25%)
e Alimentacién 8.1V a 10 A Max.

Teniendo en cuenta estos parametros se seleccionaron un par de motores
Brushless Turnigy D2826-10 1400kv. Las caracteristicas de este motor se pueden

ver en la siguiente Tabla 8.

Tabla 8. Caracteristicas de motores Brushless Turnigy de la serie D2826.

D28206 (2212) SERIES OUTRUNNER BRUSHLESS MOTOR
Model Volts KV(rpm/v) | Max pull | Weight Motor size Shaft size ESC(A)
D2826-6 2200 9609
D2826-10 1400 7809
7.4-11.1V 509 ®27.7x26mm ®3.175x41mm 40A
D2826-13 1000 6609
D2826-15 930 6459




55

Para utilizar estos motores se requiere un Esc (Electronic Speed Controller) de 40A

segun la Tabla 8. Este se encarga de regular la velocidad de los motores Brushless.
[4]
1.3.2.1 Caracterizacion motores

La prueba para obtener la ecuacion caracteristica de los motores se explico en la
seccion 1.1.2, donde se obtuvo la fuerza generada por el motor dada una variacion
en el PWM. Es importante aclarar que ambos motores y ESC son iguales, sin
embargo, la prueba se hizo para ambos y se observo que la ecuacion obtenida es

la misma para ambos.

En la Figura 43 se observan los modelos lineales y cuadraticos para la fuerza vs
PWM enviado a los motores, donde se ve que estos tienen una zona de trabajo
comprendida en un rango entre 70 y 103 del rango total el cual es de 0-255, es decir

el motor comienza a girar en el valor 70 de PWM y en 103 llega a su valor maximo.

Caracterizacion Motores
105 T T T T T T

y = 6.8424%x + 75.112
100y =0.081259*x? + 6.5392*x + 75.274 .

PWM

Datos

Lineal

Cuadratica

70 1 1 1 | 1 1 1
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4

Fuerza [N]

Figura 43. Caracterizaciéon motores del helicoptero.
De los dos modelos obtenidos se hace un andlisis de residuos para ambas
ecuaciones y asi seleccionar la ecuaciéon que mas se aproxime a los datos reales.

En la Figura 44 se observan los residuos para el modelo lineal y cuadrético.



56

Residuo
1.5 T T T T T T T

Lineal

1L I Cuadratico |

05

PWM
o

-0.5 1

_15 Il 1 1 | 1 1 1

Fuerza [N]
Figura 44. Residuos ecuaciones para los motores.

Segun lo anterior se selecciona la ecuacién (19) ya que esta tiene una mejor
aproximacion a los datos reales dentro del rango comparado. Las ecuaciones

comparadas son ecuacion (18) y ecuacion (19).

y, = 6.8424x + 75.112 (18)

y, = 0.081259x2 + 6.5392x + 75.274 (19)

1.3.3 Sistema de adquisicién de datos.

Para el sistema de adquisicion de datos se realiz6 una comparacion de

microcontroladores de la familia Arduino como se muestra en la Tabla 9.



Tabla 9. Comparativa de la familia de arduino.
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Caracteristica de Arduino UNO Mega 2560 Leonardo DUE
Tipo de microcontrolador Atmega 328 Atmega 2560 Atmega 32U4 AT91SAM3X8E
Velocidad de reloj 16MHz 16MHz 16MHz 84MHz
Pines digitales 14 54 20 54
Entradas analdgicas 6 16 12 12
Salidas analdgicas 0 0 0 2(DAC)
Memoria de programa (Flash) 32kb 256kb 32kb 512kb
Memoria de datos (SRAM) 2kb 8kb 2.5kb 96kb
Memoria de auxiliar (EEPROM) 1kb 4kb 1kb Okb
Bits de procesamiento 8bits 8 bits 8bits 32 bits
Conversor analogo/digital 8 bits 8 bits 8bits 12 bits

Luego de analizar las caracteristicas de cada microcontrolador se concluye que el
microcontrolador del Arduino DUE por la velocidad de reloj y el conversor A/D de 12

bits que permite utilizar una resolucion de 4096 es el ideal para esta aplicacion.
1.3.4 Circuitos.

Se disefaron dos circuitos, el primero fue diseflado para concentrar los dos
sensores, sefiales de motores y su alimentacion de la parte superior del helicoptero
y el segundo se disefid para centralizar los cables del circuito 1, del sensor de viaje
y de potencia de los motores, esto se puede apreciar claramente en la Figura 45,

de esta forma se facilita la conexion con el sistema de adquisicion de datos.

Circuito 1 Circuito2

Figura 45. Esquema de conexiones.
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Esto circuitos se disefiaron e hicieron en Proteus ISIS y se pasaron a la herramienta
ARES de Proteus, la cual permite agregar los componentes utilizados con las
medidas reales de éstos para ubicarlos en la PCB y definir sus rutas como se

observa en la Figura 46.

BRI s isee BE2 Bl MEEE S

s o & 2 o

s3.10090u

gd=d o) Conector
21 ouanadgq ] b

Sl potencia
Nifatal=TWlaly ISgRae|
motares

Figura 46. En la imagen a) se observa el circuito. En la imagen b) se muestra el
circuito 2.

Para este caso se tomo la medida de una baquela virgen de 5x4 cm, otra de 6x4 cm

y se realiz6é una visualizacidon 3d del circuito. Ver Figura 47.

Conector
(=

PotencI a
Par-a
rmotores

Figura 47. Visualizacion 3d de los circuitos realizados.

El calculo del espesor de los caminos se hizo de acuerdo a [5] donde los parametros
de disefio son la corriente de trabajo y espesor de la capa de cobre en la baquela.
De acuerdo con lo anterior la corriente de trabajo maxima es la que puede entregar
el Arduino DUE siendo esta 800mA y el espesor minimo de cobre en la baquela es
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1o0z/ft*. En la Tabla 10 se muestran las condiciones de disefio y resultados

obtenidos para el calculo del espesor del camino.

Tabla 10. Condiciones de disefio y resultados.

CONDICIONES DE DISENO
Parametro Nominal Fs =2.75
Corriente [A] 0.8 2.22
Espesor de capa [oz/ft?]
RESULTADOS
Espesor camino [mm] 0.221 0.902

Cabe aclarar que los cables de potencia de los motores, dado a que estos

manejaran un rango de hasta 10 A se acomodaron usando regletas de potencia de

15 A. Se evitd manejar esta potencia en la baquela para evitar cualquier dafio en

ésta, por levantamiento de caminos, dada la corriente de trabajo que se tendria;

para la conexion de la regleta se utiliza cable calibre 14 para la alimentacion a cada

motor y en la linea que llevaria los 10 A se utilizé uno calibre 10.



60

1.4 Prototipo final.
1.4.1 Modelo final en software CAD y modelo final en fisico.

En la Figura 48 se muestra el modelo final del helicoptero 3GDL después de tener
en cuenta todos los requerimientos fisicos necesarios para el funcionamiento

correcto y se muestra el resultado del prototipo.

(a) (b)

Figura 48. En la imagen (a) se observa el modelo final en software CAD y en la
imagen (b) se observa el prototipo finalizado.
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CAPITULO 2: CONTROL

2.1 Control clasico PID.

El controlador PID es con frecuencia el mas usado y uno de los que ofrecen mayor
precision dentro de la regulacién automatica. El controlador recibe su nombre, ya
que es una combinacion de una accion de control proporcional, una accién de
control integral y una accion de control derivativa; por lo que se denomina accion de
control proporcional — integral — derivativo o PID. El algoritmo del calculo del control
PID requiere de tres parametros distintos: el proporcional, el integral y el derivativo.
En la Figura 49 se muestra el diagrama en lazo cerrado de este controlador en

discreta, siendo T's el periodo de muestreo.

Setpoint > Ky
Voltaje Proporcional
+ h 4
Control -
Proceso
Error @ Voltaje
Integral
N
L |Kp —1
1+N.Ty =
Salida —
Diferencial |

Figura 49. Diagrama en lazo cerrado controlador PID discreto

El PID tiene las ventajas de cada una de las tres acciones de control individuales.
La accion proporcional produce una sefial de control proporcional a la sefial de error.
La accion integral proporciona una correccién para compensar las perturbaciones y
mantener la variable controlada en el punto de consigna. La accion derivativa
anticipa el efecto de la accion proporcional para estabilizar mas rapidamente la

variable controlada después de cualquier perturbacién. [6]
2.1.1 Estrategia de control en cascada.

La estrategia de control en cascada es un sistema de control mas elaborado, la cual
consta de dos lazos de realimentacion, uno de los cuales es interno al otro. En este
sistema (helicoptero 3GDL) es necesario utilizar un control en cascada para la
regulacion de los tres angulos (Elevacion, Cabeceo y Viaje) teniendo en cuenta que

el sistema es subactuado (méas grados de libertad que nimero de actuadores).
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Teniendo en cuenta lo anterior, la estrategia de control para el helicoptero 3GDL se
basa en un lazo directo para el angulo de elevacion, el cual recibe la sefal de
referencia para este angulo y la salida es la suma de la fuerza de los motores; por
otro lado, se disefia un control en cascada para la regulacion de los angulos
Cabeceo y Viaje, recibiendo como sefial de referencia variaciones en viaje, y a su
vez la salida de este controlador es la sefial de referencia para el control del angulo
de cabeceo y su salida es la diferencia de las fuerzas de los motores. En apartados
posteriores se explican las estrategias en cascada para PID de un grado y dos
grados de libertad, y lo correspondiente a la suma y diferencia de las fuerzas como

sefal de control.
2.1.1.1 Estrategia de control en cascada PID (1GDL).

El diseiio de la estrategia de control en cascada se muestra en el diagrama de
bloques de la Figura 50, donde se observa el lazo cerrado del controlador PID de
un grado de libertad (1GDL) para la regulacion de los angulos de elevacion, Viaje y
Cabeceo. Donde ref . (referencia angulo de elevacion) y ref , (referencia angulo
Viaje) son las entradas del sistema. La ecuacién (20) representa la estructura de un
controlador PID de un grado de libertad, los parametros son definidos en la Tabla
11.

N
14+N.T——
Sz-1

C1(z) =P+ 1.T,——+D (20)

La ecuacion (20) es la utilizada en el diagrama de bloques del PID en cascada de

un grado de libertad de la Figura 50.

J‘)—' :
ref € C Ge (5) > Planta ]
Helicoptero

reft G, (5) G, () . 3GDL
Figura 50. Diagrama de bloques estrategia de control en cascada PID (1GDL).




63

2.1.1.2 Estrategia de control en cascada PID (2GDL)

Por lo general, la mayoria de controladores de los lazos de control realimentado,
son sintonizados para el rechazo de las perturbaciones o bien para un buen
seguimiento del cambio en la sefial de consigna, siendo necesaria la eleccion de
uno de los dos, obteniendo, como regla general, un mal rendimiento en seguimiento

cuando se utiliza una sintonizacion para regulacion y viceversa.

La formulacion de dos grados de libertad (2GDL) tiene como objetivo tratar de
satisfacer estas dos condiciones. El segundo grado de libertad proviene de la
relativa flexibilidad obtenida a la hora de disefiar un sistema de control, en lo que se
refiere a la posibilidad de procesar de manera independiente las sefiales de

referencia y salida. [7]

En el diagrama de bloques en la Figura 51 se muestra la estrategia de control en
cascada con controladores PID de dos grados de libertad (2GDL) para la regulacion
de los angulos de elevacién, Viaje y Cabeceo. La ecuacion (21) representa la
estructura de un controlador de dos grados de libertad. Los parametros de dicha
ecuacion se encuentran definidos en la Tabla 11.

1 N
C2(z) =P(b.r—y)+I1.Ty——=(@—y)+D T )(c.r—y) (21)

(z—1) (1+N.T,—

La ecuacion (21) es la utilizada en el diagrama de bloques del PID en cascada de

dos grado de libertad de la Figura 51.

d F.:sum E
ref € —1 Ge (@) ” Planta ]
T
. Helicéptero
ref © J G, (2) { G, 2) -l 3GDL

o=

Figura 51. Diagrama de bloques estrategia de control en cascada PID (2GDL).
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Tabla 11. Descripcion de parametros controladores en cascada.

PARAMETRO DESCRIPCION
P Cte. Proporcional
I Cte. Integral
D Cte. Derivativa
N Coeficiente de filtro
b Peso de punto de referencia
r Error
y Salida
c Peso de punto de referencia
Ts Periodo de muestreo

2.1.2 Espacio de estados del sistema.

Siguiendo las ecuaciones que gobiernan el sistema mostradas en la seccién 1.1.3
y los valores de los parametros de la Tabla 3, se desarrolla el modelo en espacio de
estados. Dado a que el sistema es altamente no lineal el modelo espacio de estados
sigue la forma:
x = f(x,u)
(22)
y=g(x)

Donde x denota el vector de estados, u el vector de entradas y y el vector de salidas.
Se selecciona como variable de estados los angulos y sus correspondientes
velocidades angulares:

X1 =p
X2 =P
X3=E
(23)
x4:6
Xg =T
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Al elegir las variables de estado de acuerdo con (23) se obtiene el siguiente modelo
de espacio de estados:
X1 =p =X

. FairLly —myug(d — c) sinx; cos x3 — kqpx;,

Xy =p
Iy
X:3 == E == X4
_ _ (] — 2 i (24)
. FymLycosxy + My(x3) — kgexy — (I, — 1,) %67 cos x5 sin x;
X, = €= i
€
.X:5 =1= Xe
. . FumlLy sinx; cosxz — kgrxg
X =1T=
° I (x3)
Donde:
Foym = Fp + Fp (25)
Fai = Fp — Fp (26)

Los términos M, (x3) Yy I;(x3) son los correspondientes a las ecuaciones (10) y (9)

remplazando los puntos de equilibrio de los estados.
2.1.3 Puntos de equilibrio.

Para continuar con la sintesis de control, el modelo de espacio de estados de la
ecuacion (24) debe ser linealizado alrededor de los puntos de equilibrio. Un punto
de equilibrio es un punto que cumple con f(xy,u,) =0. Para resolver esto,
igualamos ¥ = 0y resolvemos para los estados y las entradas (superindice 0 indica

valores en estado estacionario):
0=xJ

0 FoifLy —mug(d — ¢) sinx) cos x§ — kgpx3

(27)
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 EdmLy cosx? + Mg(x3) — kaex — (I — 1,)(x8)? cos x3 sin x3
= T

— 40
0 =x¢

_ FomLysinx? cos x3 — kg x¢

0
I (x3)

Remplazando los estados xJ = xJ = x0 = 0, se obtiene el sistema de ecuaciones

(28) a resolver:

(O FaifLy —myug(d — c) sinx{ cos x3
= T
Fim Ly cos x? + M (x3)
{0 = - g (28)
€
0= ES Ly sinx? cos x2
\ I (x3)

Este es un sistema con tres ecuaciones y cuatro incégnitas lo que implica que existe
una cantidad infinita de puntos de equilibrio. Para resolver este sistema, una de las

incégnitas debe ser supuesta.

Al analizar la tercera ecuacion en el sistema (28) se puede ver que hay tres
posibilidades para cumplir la ecuacién. Se puede elegir £, =0, xY =00 xJ = 0.
La Gnica opcién de interés es elegir x? = 0. Remplazando en la primera y segunda

ecuacion en el sistema (28) da:

F L
0= dif “H (29)

I

0= Fs%mLM + Mg(x??
I

(30)

De forma similar al sistema (28), este sistema tiene dos ecuaciones con tres
incégnitas con una cantidad infinita de soluciones. Mirando la ecuacion (29) da
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La ecuacion (30) es de gran importancia y responde a la pregunta: ¢ Qué empuje se
requiere para mantener un angulo de elevacion especifico? Resolviendo para F2,,
da:

Mg (x3)
Ly

Fs%m = (31)
De la ecuacion (31) es so6lo cuestion de elegir un angulo de elevacion para la

linealizacion. Seleccionando x? = 0 da:

M, (0)
Fum == (32)

Haciendo el calculo de la fuerza requerida para mantener el angulo de elevacién en

cero se obtiene F2,, = 2.2021N.

Finalmente, los puntos de equilibrio son x? = x =xJ =x? =x2 =x2 = 0. vale la
pena sefalar que el estado xs (Angulo de viaje) no aparece en ninguna parte de las

ecuaciones anteriores, lo que significa que su valor no tiene efecto alguno.
2.1.4 Linealizacion del modelo en espacio de estados.

Siguiendo la identificacion y seleccion de los puntos de equilibrio es posible
linealizar el modelo en espacio de estados de la forma:
x = Ax + Bu
(33)
y=Cx

Basado en la aproximacién por series de Taylor, se hace la linealizacién alrededor
de los puntos de equilibrio del modelo en espacio de estados, hallando las matrices
AB,C,D.



0 1 0 0
_mHg(C - d) . kdp 0
Ip Ip
0 0 0 1
df 0 .,,0 N
A=) 0 0 — -
Ie Ie
0 0 0 0
_LMFsum 0 0 0
Iz

Donde, N = (my,g(h + Ly sin(8)) — myg(d — h)).

0 0-
o L
Ip
df 0 0
B:@(xo’uo):LM
— 0
Ie
0 0
L (0 0
001 0 0 0
Cz%(xo,uo)z[o 0 0 0 1 o]
100 0 0 0

68

(34)
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El modelo en espacio de estados linealizado segun (33) es:

i 0 1 0 0 0 0 0 0
(c—dymyg  kq ]
-x'l- _I— —I—p 0 0 0 0 X1 LH
: o w7
z 0 o 0 1 0 0 2 p
X3 — N kd X3 + 0 0 Fsum]
X4 0 0 — ——% 0 0 ||x| |Lu Faif
% 0 0 106 oIE o 1 |3 [k ’ %)
[ X LoF K X6 0 0
— M sum o o o0 o --% 0 0!
I‘re I‘L’E-
Donde, N = (my,g(h + Ly, sin(9)) —myg(d — h)).
1
X
00 10 0 0]
y=10 0 0 0 1 0]|x4| (36)
100 0 0 olf, ]|
5
lx6J
Remplazando los pardmetros de la seccion 1.2.2 se obtiene:
[ 0 1 0 0 0 0 1
-17.16 -—1.106 0 0 0 0
A:‘ 0 0 0 1 0 0 ‘
0 0 —0.521 —-1.549 0 0
l 0 0 0 0 0 1 l
l—1.82 0 0 0 0 —0.7177J
(37)
0 0
[ 0 3 63]
_| o0 0 |
B= 0.8945 0
0 0
0 0

2.1.5 Modelo lineal en espacio de estados en discreto:

El modelo lineal en espacio de estados en tiempo discreto se hizo definiendo un
periodo de muestreo Tm, el cual se seleccioné analizando el diagrama de Bode del

sistema, donde la mayor frecuencia fue de 6.62 Hz, dando éste un periodo de



70

muestreo Tm = 1/(2 x F) = 0.075 seg, sin embargo, este se fij6 a conveniencia en
0.01seg, dado a que experimentalmente se encontré que los controladores robustos
bajo la técnica QFT explicada en el apartado 2.2 requerian un periodo de muestreo

mas bajo, dejando este valor para ambas estrategias de control.

Teniendo en cuenta lo anterior se analizo la variacion de los angulos teorica dado
el sistema de adquisicion de datos, el cual tiene un conversor analogo digital de 12
bits dando asi Aangulos = 360/4096 = 0.08 grados, es decir cada 0.01 segundos

se tomara una muestra, la cual puede variar 0.08 grados con respecto a la anterior.

El modelo en espacio de estados (37) se pasé al dominio discreto utilizando la
herramienta c2d bajo el método ‘zoh’, dado el periodo de muestreo explicado

anteriormente.

[ 09991 0.009942 0 0 0 0
| —0.1706 0.9882 0 0 0 0o |
4= 0 0 1 0.009923 0 o |
| o 0 —0.00517 0.9846 0 o |
|9.104¢ — 05 3.028¢ — 07 0 0 1 0.009964 |
1 001818  9.071e — 05 0 0 0 09928
(38)
0 0.0001974
0 0.0394 ]
p — | 4449 — 05 0 |
0.008876 0
0 3.oo3e—09‘
0 1.2e — 06

De los polos de la matriz de estados se observa que el sistema es estable, no

presenta polos con magnitud mayor a 1 en el plano z.

(1.0000 + 0.0000:

0.9928 + 0.0000i
Polos = 0.9951 + 0.0000:
0.9895 — 0.0000:
0.9936 + 0.0408i
0.9936 — 0.0408i
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2.1.6 Comparacion modelo lineal y no lineal.

En las figuras 52, 53 y 54 se muestran las graficas correspondientes a la
comparacion del modelo no lineal y el modelo linealizado, donde se observa una
similitud entre ambos modelos; sin embargo, en el modelo lineal correspondiente al
angulo de viaje se ve una desviacion, donde se analiza segun la ecuacién (6), que
el término de inercia It(e) esta en funcion del angulo de elevacion, términos que se

eliminan a la hora de la linealizacién, introduciendo asi un error entre ambos

modelos.

— I T I I T I I T I

r-n — 1

@ 40

=

® 30

A=

c 20

=]

=

E 10 Elevacion Lineal

@ o _ | Elevacion Mo Lineal |
LU | 1 | | 1 | | 1 |

0 0.2 0.4 06 08 1 12 14 16 18 2

Offset=0 Tiempo (segundos)

Figura 52. Comparaciéon angulo de elevacion.

50 F ]
@ 40 - —— su—
@ 30k !
-
i
e 2{} |
2
f;_ﬁ 10 Viaje Lineal
i} = . | | — ‘fiaje No Lineal
| | | | 1 1 1 | |

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 12 1.4 16 1.8 2

Offset=0 Tiempo (segundos)

Figura 53. Comparacion angulo de viaje (Travel).
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3
[=]
I

Cabeceo (grados)

50 f ' ' ' ' ' ' Cabaceo Lineal
0 ! ! ! ! ! ! ! Cabeceo No Lineal
1 I I I I I I I 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Offset=0 Tiempo (segundos)

Figura 54. Comparacion angulo Cabeceo.
2.1.6.1 Limitaciones a la salida de los controladores.

Los motores tienen un rango de operacion entre 0-4 N, el cual se determiné en la
caracterizacion seccion 1.3.2.1. Los controladores usan la suma y la diferencia de
las fuerzas como sefial de entrada cuando controlan el sistema. La relacion entre la
sefal de entrada y la fuerza de cada motor se representa en las ecuaciones (39) y
(40).

1

Fr = > (Fsum — Faif) (39)
1

Fg ZE(Fsum'i'Fdif) (40)

Dado a que los motores no producen fuerza negativa, las ecuaciones (39) y (40)

arrojan las siguientes desigualdades:

1

0<> (Fsum — Fair) < 4N (41)
1 _

0<> (Foum F Fair) < 4N (42)

Tomando como base el rango de 0-4N, se dej6 el limite maximo en 3.5N equivalente
a 357g aproximadamente, rango suficiente para contrarrestar los 145¢g
correspondientes a la diferencia entre el peso del helicdptero y el contrapeso. La

disminucién de este rango también ayuda a que el control sea mas suave.



73

2.1.7 Controladores PID (1GDL) en tiempo discreto.

De acuerdo al diagrama de bloques de la Figura 50 se implementd en Simulink el

control en cascada en lazo cerrado de los controladores PID, ver Figura 55.

Angulo de elevacién

Helicoptero 3GDL: 30 25 a0 '
C |Osed-|00p Angulo de viaje

(R, Referencia
i K red
e | Accion de control
x_ref [rad] > = HAC
- » ] F_motores
: Position " > FN]
Referencia Rate Limiter Angulos
PID1DOF Graficas
Modelo no lineal Helicoptero 3GDL2 Ruido sensores

Gaussian

Figura 55. Diagrama en lazo cerrado helicoptero 3 GDL.

El bloque controlador, contiene los tres controladores en cascada, donde entra la

sefal de referencia y la sefial de sensores (retroalimentacion) y se obtiene las
acciones de control Fsum y Fdiff.

Controladores PID discreto (1DOF)
Sat AElev PID Elevacion
X_ref U [N]
Sat A Viaje PID Viaje PID cabeceo
ef P
X

Figura 56. Diagrama de controladores PID en cascada.
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Mediante la herramienta Tunning de Simulink para el bloque PID (1GDL) discreto
dado el periodo de muestreo explicado en la seccion 2.1.5 y teniendo en cuenta la
expresion del PID discreto de un grado de libertad mostrada en la seccion 2.1.1.1,
se sintonizaron los controladores PID (1GDL) para los tres angulos, dejando tiempos
de establecimiento y sobrepasos acorde a la dinamica del sistema y teniendo en
cuenta el esfuerzo de los actuadores (accion del control). También, en este bloque
se define la ganancia antiwindup (Kb), bajo el método de back-calculation. En la

Tabla 12 se definen las caracteristicas de los controladores PID discretos (1GDL).

Tabla 12. Caracteristicas controlador PID discreto (1GDL).

Angulos
Parametros del Elevacion | Cabeceo Viaje
controlador
P 0.076207 0.00087 0.3198
I 0.02585 0.02915 0.0017599
D -0.053038 0 0.76413
N 15.5596 100 5.57
Kb 5 5 5
Caracteristicas del
Valor
controlador
Tiempo de 0.72 4.8 1.68
levantamiento (seg)
Tiempo de 1.74 8.52 14
estabilizacion (seg)
Sobrepaso (%) 0.16 0 27

En la Figura 57 se muestra la respuesta transitoria de los tres angulos dado un punto
de referencia variable en el tiempo. En ésta se observa que el sistema llega al punto
de consigna, teniendo en cuenta que la respuesta transitoria del &ngulo cabeceo va
a tender a su punto de equilibrio (0°) al alcanzar un punto de referencia dado en el
angulo Viaje. Estos controladores son implementados con el modelo no lineal con

el fin de tener una simulacion mas cercana a lo que ocurre en el prototipo real.
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Respuesta transitoria de variables
£ P £
= 30 \ \ \ Ref Elevacion
T o
gg 2 — — -
o 510 .
w = Elevacion
0
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
60
7N\ 7\
] 2 I/ \ [ 1/ \ l I/
| L\l )/
o T

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
a7 10 1 1 1 1 1 1 Sat AElev2
@
2 =) V. O [ \v (et [P Y VT
T3S
O = 4 ———— Cabeceo

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Offset=0 Tiempo (Seq)

Figura 57. Respuesta transitoria ante diferentes entradas con controlador PID

discreto (1GDL).

En la Figura 58 se muestra la accién de control para las salidas del sistema Fsum y

Fdiff. Para la simulacion dio una saturacion de acuerdo con la fuerza maxima que

pueden entregar los motores.

Accion de control

z, - - -
V | | i

T A A A A I\ A
g . A A N A A A A\
S a2 Yo Yo Yo
- \/ ] ]

Y Y I

o 20 40 60 80 Tiem:)?)ﬂ(seg) 120 140 160 180
Figura 58. Accion de control para diferentes entradas de fuerzas.
sto como

En la Figura 59 se muestra la fuerza requerida en el motor 1 y motor 2, e

resultado de resolver el sistema de ecuaciones (25) y (26).
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Fuerza requerida en los motores

L

:

Fuerza (N)
Motor 1
—

=}
o

=}

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
2
.. 15
£
@ g 1 1 1 1
=
w
0.5
0
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Tiempo (Seg)

Figura 59. Fuerza necesaria en los motores para diferentes entradas.

2.1.8 Controladores PID (2GDL) en tiempo discreto.
De acuerdo al diagrama de bloques de la Figura 51 se implementd en Simulink el

control en cascada en lazo cerrado de los controladores PID, ver Figura 60.

Helicoptero 3 GDL:

Closed-loop

Angulo de elevacion

‘ *_ref [rad] > /
Posttion

Referencia Rate Limiter

X_ref

Referencia

»{X_ref

Accion de control
»AC

F_motores

h 4

Angulos

L

PID2DOF

Graficas

Ruido sensores

. D i

Modelo no lineal Helicoptero 3GDL2

Gaussian

Figura 60. Diagrama en lazo cerrado helicéptero 3 GDL.

El blogue controlador, contiene los tres controladores en cascada, donde entra la

sefal de referencia y la sefal de sensores (retroalimentacion) y se obtienen las

acciones de control Fsum y Fdiff.
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Controladores PID discreto (2DOF)

Sat AElevacion
X_ref
e ; _/‘
Sat AViaje
Viaje PID (2DOF)1
X

Elevacion PID (2DOF)

cabeceo PID (2DOF)1

Figura 61. Diagrama de controladores PID en cascada.

Siguiendo la misma metodologia que se utilizé para disefiar los controladores PID

(1GDL) y teniendo en cuenta la expresion del PID discreto de dos grados de libertad

explicada en la seccion 2.1.1.2, se hizo la sintonizacién de los controladores PID

(2GDL) utilizando la herramienta Tunning de Simulink para el bloque PID (2GDL)

discreto dado el periodo de muestreo explicado en la seccion 2.1.5. También, en

este bloque se define la ganancia antiwindup (Kb), bajo el método de back-

calculation. En la Tabla 13 se definen las caracteristicas de los controladores PID

discretos (2GDL).

Tabla 13. Caracteristicas controlador PID discreto (2GDL).

Angulos
Parametros del controlador Elevaciéon | Cabeceo Viaje
P 0.02501 0.07976 0.99076
I 0.0102 0.04696 0.12920
D 0.00065 0.03033 1.00235
N 0.8775 32.2746 5.07368
b 0.4965 1.1788 0.7740
c 0.00657 0.4553 0.007436
Kb 5 5 5
Caracteristicas del controlador Valor
Tiempo de levantamiento (seg) 3.15 0.18 2.53
Tiempo de estabilizacion (seg) 8.85 0.56 4.35
Sobrepaso (%) 0 4.32 0.0895
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En la Figura 62 se muestra la respuesta transitoria de los tres angulos con los
controladores PID (2GDL); dado un punto de referencia variable en el tiempo. En
ésta se observa que el sistema llega al punto de consigna, las respuestas
transitorias de los angulos presentan un menor sobrepaso que en los PID (1GDL) y
hay un mejor seguimiento del &ngulo Cabeceo, el cual es fundamental para la

estabilidad del helicéptero y el control del angulo de viaje al ser un control en

cascada.

Respuesta transitoria de variables

Ref Elevacion

Elevacion
(Grados)

Elevacion

Ref Viaje ||

Viaje

Viaje
(Grados)

T I | | [ oo

—— Cabeceo

Cabeceo
(Grados)
B
I
<
g
s

o 20 40 B0 ) 100 120 140 160 180

Offset=0 Tiempo (Seg)

Figura 62. Respuesta transitoria ante diferentes entradas con controlador PID
discreto (2GDL).

En la Figura 63 se muestra la accién de control para las salidas del sistema Fsum y
Fdiff. Para la simulacion dio una saturacion de acuerdo con la fuerza maxima que

pueden entregar los motores.
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Figura 63. Accidn de control para diferentes entradas de fuerzas.

En la Figura 64 se muestra la fuerza requerida en el motor 1 y motor 2, esto como

resultado de resolver el sistema de ecuaciones (25) y (26).

Fuerzas requeridas en los motores

2

Z 15

88

= O

= 1

w

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Tiempo (Seqg)

Figura 64. Fuerza necesaria en los motores para diferentes entradas.
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2.2 Control robusto QFT (Quantitative-Feedback-Theory).

En la presente seccion, se incluyen los fundamentos tedricos del control robusto,
seguido por la metodologia de disefio segin QFT y posteriormente el disefio QFT
para la regulacion de los angulos del Helicoptero 3GDL, esto con la Toolbox QFTCT

de Matlab® desarrollada por Borghesani et al.

La teoria de control como ciencia aplicada va dirigida al mundo real, por lo cual a la
hora de disefiar un sistema de control se requiere que el comportamiento de los
procesos reales se tenga que representar o modelar con el fin de facilitar el disefio
y evaluacion del sistema de control. Sin embargo, a la hora de modelar el
comportamiento de sistemas se tiene un elevado grado de complejidad debido a la
existencia de una gran variedad de parametros que influyen sobre el mismo. Por lo
tanto, para la elaboracién de un modelo que describa el comportamiento de un
sistema, por lo general, es imprescindible simplificar dicho sistema de tal manera

gue solo se tengan en cuenta los parametros fundamentales de éste. [8]

Lo anterior redunda en que un modelo matemético no logra representar fielmente,
en menor o mayor grado, el comportamiento de un sistema real. Es decir, el proceso
de modelado introduce errores en el disefio de un sistema de control, debido a la
simplificacion aplicada en el proceso de modelado, como por ejemplo; tratar de

representar este como un sistema lineal e invariante en el tiempo.

Con el fin de minimizar estas imprecisiones, a grandes rasgos se tendrian dos
opciones: la primera seria aplicar mayor rigurosidad a la hora de modelar un sistema
real, con el consecuente incremento de la complejidad en el disefio del sistema de
control. La segunda opcion seria tener en cuenta las imprecisiones del modelo de
un sistema real al disefiar un controlador, es decir que el controlador responda

adecuadamente ante las imprecisiones y variaciones de un entorno real.

De acuerdo con lo comentado hasta aqui, en estos casos se requiere de sistemas
de control que respondan adecuadamente a estas imprecisiones entre modelos,
siendo necesaria la definicion del modelado de tales procesos, el analisis de un

sistema de este tipo y el respectivo disefio del controlador.
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Este es el punto de partida de la disciplina denominada control robusto, que abarca
casos caracterizados por considerar imprecisiones en el modelo de la planta
tolerables por un controlador fijo lineal e invariante en el tiempo. En cualquier caso,
el objetivo es obtener un sistema de control que funcione adecuadamente al

implementarse sobre un proceso real.
2.2.1. Concepto de incertidumbre y robustez en el modelo.

El término de ’'robustez’ hace referencia a la incertidumbre (imprecisiones) del
sistema controlado frente a las diferencias existentes entre el sistema real y el
modelo de dicho sistema; siendo este ultimo el realmente empleado en el disefio
del controlador. Estas diferencias se conocen habitualmente como incertidumbre

del modelo, desajustes modelo/planta o simplemente incertidumbre. [9]

Sin embargo, la incertidumbre en el modelo no es el Unico factor para tener en
cuenta cuando se habla de la robustez de un sistema. Otras consideraciones
incluyen fallos en sensores y actuadores, restricciones fisicas, cambios en los
objetivos de control, apertura y cierre de lazos. También los algoritmos numéricos
disefiados pueden carecer de robustez. Las perturbaciones habitualmente no

suelen ser medibles.
Todas las imprecisiones de modelado se pueden incluir en tres clases:

e Incertidumbre paramétrica (o estructurada), cuando la estructura del
modelo (incluido el orden) son conocidos, pero algunos parametros
contienen incertidumbre.

e Incertidumbre no paramétrica (o no estructurada). Existe un error en el
modelo debido a dinamicas no tenidas en cuenta, normalmente en altas
frecuencias, bien deliberadamente o por desconocimiento del proceso fisico.
Cualquier modelado de un sistema real lleva implicita esta incertidumbre,
aungue luego no sea tenida en cuenta explicitamente.

e Incertidumbre mixta que combina las dos anteriores.
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2.2.2 Metodologia de disefio segun QFT.

La teoria de control robusto QFT se basa en el disefio de controladores en el
dominio de la frecuencia, en la que se consigue un balance adecuado entre la
cantidad de incertidumbre del modelo y la complejidad del tratamiento matematico,
ademas de reducir la influencia de perturbaciones externas y estabilizar el sistema
en caso necesario. Saca provecho de la utilizacién de un prefiltro en lazo abierto
delante del lazo de realimentacidén para ajustar el comportamiento dentro de las
tolerancias de seguimiento de referencia en su caso, disefidndose asi un sistema
de dos grados de libertad. En la Figura 65 se muestra el proceso de disefio con
QFT.

Plant Model + uncertainty Performance Specifications
(Planta del Modelo + incertidumbre) (Especificaciones de rendimiento )

(Forma de lazo)

' Bounds i

QFT i (Limites) E
Disefio de ! :
controlador | Loopshaping E

Pre-filtro (F)
Controlador (G)

Figura 65. Metodologia de disefio QFT.

El disefio QFT se realiza en dos etapas, en la primera se sintoniza el controlador,
G(s), que reduce la variacion de la planta en lazo cerrado debida la incertidumbre
en el modelo (lazo abierto) y las entradas de perturbacion. Reducida dicha
sensibilidad en lazo cerrado, el prefiltro Pf(s) se disefia en una segunda etapa para
asegurar el comportamiento exacto en cada frecuencia en el seguimiento de

sefales de referencia. [9]

El proceso de disefio con QFT para llevar a cabo estos objetivos se compone de los

siguientes pasos:



83

Definicion de las especificaciones de estabilidad y comportamiento robusto
en lazo cerrado. Estas se trasladaran al dominio frecuencial.

Determinacién del modelo de la planta con incertidumbre paramétrica, no
paramétrica o mixta, donde se tiene una planta nominal dentro del conjunto
de plantas definidas de acuerdo con los pardmetros que se consideren con
incertidumbre. Se selecciona también un conjunto adecuado y finito de
frecuencias para realizar el disefio que vendra determinado por el ancho de
banda y por las frecuencias de interés dadas por las especificaciones de
comportamiento requeridas. A partir de este punto, se calcula para las
frecuencias seleccionadas la respuesta para un conjunto significativo de
plantas dentro de todas las posibles del espacio de incertidumbre. A cada
uno de los conjuntos de plantas se le denomina como plantilla o template.
La incertidumbre de la planta, implicita en las plantillas, y las especificaciones
frecuenciales de lazo cerrado, se transforman en unas curvas de restriccion
sobre el diagrama de Nichols, denominadas contornos o bounds, existiendo
una para cada frecuencia y cada tipo de especificacion.

En la etapa de disefio, denominada sintesis o loop-shaping del controlador
se aprovechan las propiedades del diagrama de Nichols y se traza el
producto de la planta por el controlador. En este punto se afiaden elementos
al controlador (polos, ceros u otros elementos) y se observa que cada uno de
los puntos de dicha representacién frecuencial esté sobre la zona permitida
por el contorno a su correspondiente frecuencia, considerando satisfactorio
el disefio.

El disefio se completa con la sintonizacion de un prefiltro. Para ello se ajusta
la respuesta en frecuencia del lazo de realimentacién a las tolerancias
definidas por las especificaciones de seguimiento. [10]

Finalmente, se validan los disefios en el dominio temporal, ya que éstos se

han llevado a cabo en el dominio de la frecuencia.



84

2.2.3 Disefio de la estrategia de control robusto QFT mediante la Toolbox de
Matlab® (QFTCT).

Teniendo como base los fundamentos teéricos de control robusto segun QFT, se
disefia un control de dos grados de libertad (2GDL) necesario en el gobierno estable
de sistemas con incertidumbre para asegurar comportamientos adecuados en el
seguimiento de sefales, y en el rechazo de perturbaciones [9]. Se define un lazo
directo para el angulo de elevacion y un lazo en cascada para los angulos de

cabeceo y viaje como se muestra en la Figura 66.

Fsum €
refe — Pf. (2) 4!)* Ge (2) Planta

Helicoptero

Fair
Pfr (2) . Gz (2) —-ﬁ)— G, (2) dif 3GDL

Figura 66. Diagrama de bloques estrategia de control en cascada QFT.

ref T

3

2.2.3.1 Modelo parametrizado.

A partir de las ecuaciones que gobiernan el sistema mostradas en 1.1.2 se

desarrolla el modelo lineal basado en el método de aproximacion de senos y

cosenos para angulos pequefios, el cual sigue la forma:
sinx = x (43)
cosx =1

Donde x denota el angulo a linealizar. El término 2 , al estar elevado a una potencia

mayor a uno se desprecia al momento de linealizar. De acuerdo con (43) se obtienen

las ecuaciones lineales (44), (45) y (46) para los tres angulos.

Modelo lineal angulo de elevacion.

I.€ = FoyumLy — mHg((d —h)e+ LM) + myg(Ly + Ly, cos @) — myuglL, (44)
+ myg(Ly,sin@ + h)e — kg€
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Modelo lineal angulo de cabeceo.
I,p = FaifLy —myug(d —c)p — kapp (45)

Modelo lineal angulo de viaje.
[:(0)T = FoymLup — kact (46)
Donde:
1;(0) = (my (Lyy + Ly, cos )2 + myLy?) (47)

Siguiendo la metodologia de disefio de control robusto QFT, es necesario
desarrollar un modelo parametrizado en continua para cada grado de libertad donde
se establecen los parametros que contienen incertidumbre, en la Figura 67 se

muestra la representacion grafica de las funciones de transferencia parametrizadas.

Fsum(s) P.(s) €(s)

Faif(s) [ o 126 [ 17O

Figura 67. Diagrama de las funciones de transferencia de los sistemas lineales.

Donde P.(s), P,(s) y P.(s) representan las plantas de elevacion, cabeceo y viaje

respectivamente.

De acuerdo con el diagrama de la Figura 67 y basado en la transformada de

Laplace, se obtienen las funciones de transferencia (48), (49) y (50).
Funcion de transferencia angulo de elevacion.

FoyumLy — magLy—mygLy+my gLy + Ly, cos )

E(S) — stumle (48)
Fsum(s) s2 + kae s+ myg(h—d) — myg(h + Ly,sin6)
Esumle F:sumle
Funcion de transferencia angulo de cabeceo.
Ly
p(s) I (49)
Fdif(S) §2 4 kldp s+ mHggd —c)

P P
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Funcion de transferencia angulo de viaje.

Ly Foym
) _ L (50)
p(S) s2 + % S

T

La Gnica objecién que cabe formular respecto al anterior modelo afecta a la ecuacion
(50) correspondiente al angulo de viaje, dado que la funcion de transferencia

depende de la variable F,,,,.

A partir de las funciones de transferencia (48), (49) y (50) y los valores de los
pardmetros fisicos nominales tales como longitudes, masas, inercias y rozamientos
de la Tabla 3 se establece el modelo parametrizado (51), (52) y (53) teniendo en
cuenta que algunos de los parametros tienen incertidumbre, a los cuales se les

define un valor minimo y maximo tal como se muestra en la Tabla 14.

Estos se estimaron colocando un porcentaje minimo y maximo promedio de
incertidumbre del valor nominal para cada grupo de pardmetros, en el caso de las

inercias se establecié Inerciasminprom = 40%, Inerciasygxprom = 123%. Para los
rozamientos, Rozamientosminprom = 40%, Rozamientos,q,x prom = 210%. Para la

longitud szmmlm)m = 83.6%, = 111.5% y finalmente para la masa

Ly max,prom

= 99.5%, = 100.86%.

mHmin,prom mHmax,prom

Tabla 14. Parametros del modelo con incertidumbre.

. Valor Valor Valor Unidades
Parametro L . L.

minimo nominal maximo Si
I 0.3 0.64562 0.8 kgm?
I, 0.2 0.65584 0.8 kgm?
1, 0.02 0.04794 0.06 kgm?
ke 0.4 1 1.78 Nms/rad
ka, 0.02 0.053 0.08 Nms/rad
kir 0.2 0.5 1.5 Nms/rad
Ly» 0.09 0.10762 0.12 m
my 1.155 1.160 1.170 kg
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Funcion de transferencia con incertidumbre para el angulo de elevacion.

e(s) Ae
Foum(s) s24Bss+C
sum € € (51)
Donde,
4 = 1.0710 — 9.81 * my Ly, + 9.81 * my,(0.47 + Ly, cos 40)
€ 2.2021 % I,
kde

B.=— 2% _
€7 22021 +1,

.- 9.81 * my, (0.0186 + Ly, * 0.643) + 9.81 * my(0.125 — 0.0186)
€ 2.2021 I,

Funcion de transferencia con incertidumbre para el angulo de cabeceo.

p(s) _ Ap
Fdif(s) s2 + BpS + Cp (52)
Donde,
019
p Ip
k
Bp _ap
I
_ —9.81 % m(0.05269 — 0.125)
P I

p

Funcion de transferencia con incertidumbre para el angulo de viaje.

7(s) _ A;
p(s) s+ B;s (53)

Donde,

_0.5775 % Fyym
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2.2.4 Diseflo del lazo de elevacion.

Con base en la ecuacion (51) del angulo de elevacion y los intervalos de
incertidumbre para los parametros de la Tabla 14, se establece el conjunto de
plantas evaluadas ante un grupo de frecuencias de interés entre 0.001 Hz y 30 Hz,
obteniendo para cada frecuencia una representacion en lazo abierto del conjunto de

plantas sobre el diagrama de Nichols, tal como se muestra en la Figura 68.

Nichols plot
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Figura 68. Templates de la planta de elevacién.

2.2.4.1 Especificaciones de desempefio del controlador.

Dado a que el helicoptero 3GDL se somete a cambios de par de fuerza por la
continua variacion del empuje en los actuadores, se pretende preservar la
estabilidad a pesar de las incertidumbres en el modelo, para esto, se definieron
cuatro especificaciones de desempefio basadas en la estabilidad robusta, rechazo
de perturbaciones en el helicoptero, limite del esfuerzo de control y un
comportamiento adecuado en el seguimiento de referencias. Estas especificaciones

se muestran a continuacion.
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o Sensibilidad complementaria (estabilidad robusta): este criterio segun
QFT se expresa como:

P(jw)G(jw)
1+P(w)G(w)

< 81e(w) (54)

Siendo P(jw) la planta de elevacion, G(jw) el controlador y §,. una tolerancia
constante para todas las frecuencias definidas w.

El cumplimiento de la desigualdad (54) impone un méaximo sobrepaso en la
respuesta del sistema en lazo cerrado, lo que equivale a imponer un valor
minimo en el coeficiente de amortiguamiento de los polos dominantes en lazo
cerrado. Al mismo tiempo, garantiza unos margenes de fase y ganancia
minimos para todas las plantas, indices con los que se mide el grado de
estabilidad del sistema. Dichos margenes se calculan a partir de la tolerancia

d1¢ COMO sigue:

0.5
MF > 180° — arccos <—2 — 1) (55)
2€e
1
MG=>1+— (56)
626

Como criterio general de disefio para obtener una estabilidad relativa
aceptable, se aconsejan unos margenes minimos de fase y ganancia por el
orden de 452y 1.77 (0 5dB), respectivamente [9]. Aplicando las ecuaciones

(55) y (56) resulta un minimo 6;. = 1.3 en términos de QFT.

Dicho lo anterior, como criterio para el lazo de elevacién se fija un valor de
tolerancia §,, = 1.4, siendo este el maximo permitido de sensibilidad

complementaria.

o Sensibilidad clésica (rechazo de perturbaciones a la salida): este criterio

segun QFT se expresa como:

1+P(w)G(jw) < 0z¢(w) (57)
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Para resolver esta inecuacion, se debe cuantificar la tolerancia §,.(w), para
este caso, la tolerancia §,,. se define a partir de una funcion de transferencia
que representa la dindmica de la planta, restringiendo la influencia de
perturbaciones que se producen en la propia salida de la planta. Para definir
la funcion de transferencia, se aplicé el método de asignacién de polos y
ceros [11], verificando que la ganancia estatica de la funcion de transferencia

sea menor a uno, en la ecuacién (58) se muestra la funcién resultante.

2€

sz+25+1‘

s2+4s+ 1.5 (58)

Esfuerzo de control: En el disefio de controladores habitualmente se vigilan
los picos de control solicitados al momento de producirse el evento a
controlar, ya sea una perturbacién o un cambio en la consigna, dado a que
un elevado esfuerzo de control puede desestabilizar el sistema y/o saturar
los actuadores de la planta. Evidentemente, un comportamiento dinamico
mas agresivo, conlleva a una mayor inyeccion de tension de control. Es por
esto que se debe cuantificar el esfuerzo de control maximo permitido por los
actuadores, fundamentalmente en términos de ancho de banda o ‘coste de
la realimentacion’. Este criterio segun QFT se expresa como:

U0 | 5, (@) (59)
1+P(w)G(w)

Para resolver esta inecuacion, se debe cuantificar la tolerancia 65.(w) como
la especificacion de la limitacion del esfuerzo de control, es decir el pico de
tensién soportado por los actuadores y el maximo error para la planta. Para
el angulo de elevacion el calculo se hace teniendo la méxima fuerza aplicable
al sistema tal como se explico en la seccién 2.1.6.1, la cual es de 3.5N para
todo el ancho de banda de la planta con un maximo error de elevacion de

35°(0.625 rad), en (60) se muestra la tolerancia resultante.

3.5

O3e = |0.625 =56 (60)
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o Especificacion de seguimiento: El sistema de seguimiento de referencias
se resuelve en QFT planteando como especificacion de disefio un modelo
superior 8se syp(w) y otro inferior &4¢inr(w), los cuales a traves del pre-
filtro Pf,, ajustan la dinamica del sistema en lazo cerrado. Ambos modelos,

han de satisfacerse de acuerdo con la especificacién robusta (61).

P(jw)G(jw)
1+ P(w)G(jw)

64E,inf(w) < |Pfe(w) < Osesup (W) (61)

A menudo, los modelos frecuenciales §4¢ ins(w) Y Os¢ sup(w) S€ determinan a
partir de modelos temporales, en los que se manejan indices de
comportamiento tipicos ante entradas escalén. El modelo superior temporal
Osesup(s) se disefia con respuesta subamortiguada con un sobrepaso de
15.7% y un tiempo de establecimiento tss. = 1.35 seg. Para el modelo inferior
O4¢,inr(s) s€ Opta por una dindmica sobreamortiguada con un sobrepaso nulo
y un tiempo de establecimiento ts,. = 7.82 seg. A partir de estos parametros
de disefio y utilizando la técnica de ubicacion de polos y ceros se construyen
las funciones de transferencia que representen las dinamicas deseadas para
ambos modelos (62) y (63). La Figura 69 muestra la respuesta transitoria de

los modelos disefados.

35

O4e,inf(5) = 165735 (62)
0.5

SSE,sup (s) = (63)

s+ 0.5
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Amplitude
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Figura 69. Respuesta transitoria a escalon de §s¢ ¢, (s) (@zul) Y Sac ins(s)
(verde).

2.2.4.2 Disefio del controlador para elevacion.

El disefio del controlador QFT, G.(s), se lleva a cabo sobre el Diagrama de Nichols
en el gue se representan los contornos para cada frecuencia w; y la planta nominal
P.(jw;). Los contornos expresan la minima posicion a alcanzar por la planta nominal
de lazo abierto para cumplir las especificaciones de lazo cerrado que ya incluyen la
incertidumbre. De este modo, con la técnica de sintesis o0 loop-shaping se afiaden
elementos ganancia, polos y ceros tal que la planta nominal de cada frecuencia
satisfaga su correspondiente contorno (se sitle por encima o por debajo, segun
especificaciones) [9], tal como se muestra en la Figura 70, garantizando asi que
ninguna planta P. de las previstas en el modelado viole las especificaciones de
desemperio planteadas. La funcion de transferencia del controlador disefiado para
elevacion se muestra en (64), la cual estd conformado por una ganancia, el
integrador, un polo real y dos ceros reales.

c _ 45452+ 72345+ 1.99 (64)
e(s) = s2+4+2737s
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Nichols plot
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Open-loop gain (dB)
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Open-loop phase (deg)

Figura 70. Sintesis (Loop-shaping) del controlador de elevacion.
2.2.4.3 Disefio del pre-filtro para elevacion.

Dado que se propuso una estructura de dos gados de libertad capaz de hacer
seguimiento de sefales de referencia, se diseiia el prefiltro Pf con ganancia
unitaria, con el que se busca ubicar la respuesta en frecuencia de la planta nominal
entre los limites superior e inferior de las funciones (62) y (63) establecidos dentro
de las especificaciones de desempefio del controlador. En la ecuaciéon (65) se
muestra el prefiltro para elevacion Pf.(s) el cual se hizo mediante la técnica de
sintesis o loop-shapping donde se afiade una ganancia y dos ceros permitiendo que
la respuesta en el dominio de la frecuencia del sistema se ajustara a los limites
impuestos. La respuesta de la planta nominal en el dominio de la frecuencia se
presenta en la Figura 71.

_ 21.88
"~ s249.393 s+ 21.88

Pf, (65)
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Figura 71. Respuesta en frecuencia de la planta nominal con prefiltro.
La respuesta del angulo de elevacién en el dominio del tiempo se muestra en la
Figura 72, donde se observa que la respuesta en lazo cerrado del conjunto de
plantas de elevacion del espacio de incertidumbre est4 dentro de la zona delimitada
por las funciones de transferencia §,¢ i (S) Y Os¢ sup(s), de (62) y (63).
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Nichols plot
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Figura 72. Respuesta en lazo cerrado del conjunto de plantas de elevacion.

2.2.5 Disefo del lazo de cabeceo.

El disefio QFT para el &ngulo de cabeceo se hace siguiendo la misma secuencia
con el que se disefi6 el QFT para elevacion. De acuerdo con lo anterior se establece
el conjunto de plantas con base en la funcion de transferencia parametrizada (52) y
los intervalos de incertidumbre para los parametros de la Tabla 14. Estableciendo
un rango de frecuencias entre 0.001 Hz y 30 Hz, se obtiene la representacion en

lazo abierto del conjunto de plantas sobre el diagrama de Nichols, tal como se

muestra en la Figura 73.
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Figura 73. Templates de la planta de cabeceo.

2.2.5.1 Especificaciones de desempefio del controlador de cabeceo.

Tal como en el disefio de elevacibn se establecen las especificaciones de
sensibilidad, esfuerzo de control y seguimiento de referencias siguiendo la misma

forma de disefio para cada una.

o Sensibilidad complementaria (estabilidad robusta): con base en la
expresion (54), se fija un valor maximo permitido de sensibilidad

complementaria contante para todas las frecuencias definidas w como:
51 =14 (66)

o Sensibilidad clasica (rechazo de perturbaciones a la salida): segun la
inecuacion (57) para este criterio, se disefia una funcién de transferencia con

el método de asignacion de polos y ceros [11], verificando que la ganancia
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estatica de la funcién de transferencia sea menor a uno y mayor que la

ganancia del error, en (67) se muestra la funcion resultante.

2p =

s?2 +0.6s + 0.09‘

s+ 1.25 + 0.36 (67)

o Esfuerzo de control: Con la expresion (59) para este criterio, se cuantifica
la tolerancia &5,(w) tal como se especificé para el disefio de elevacion. Sin
embargo, en este caso al ser un lazo en cascada el maximo error esta dado
por el &ngulo de viaje siendo este 130° (2.2689 rad) para la misma fuerza
maxima entregada por los actuadores 3.5N. En (68) se muestra la tolerancia
resultante.

3.5
2.2689

83, = | =1.5 (68)

o Especificacion de seguimiento: Con base en la inecuacion (61) se
establecen los dos modelos de seguimiento de referencias. El modelo

superior temporal &8s, s, (s) Se disefia con sobrepaso nulo y un tiempo de
establecimiento tss, = 1.17 seg. EI modelo inferior 84, ,s(s) se disefia con
sobrepaso nulo y un tiempo de establecimiento ts,, = 7.52 seg. A partir de

estos parametros de disefio se obtienen las funciones de transferencia (69)

y (70).
81 ins () >
. s) =—
pinf s2 +10s+5 (69)
25
Ospsun() = 573705 + 25 (70)

2.2.5.2 Disefio del controlador para cabeceo.

El disefio del controlador QFT, G,(s), se sintetizo siguiendo la misma metodologia
explicada que en el de elevaciéon. La funcion de transferencia del controlador se
muestra en (71), el cual tiene la ganancia, el integrador, un polo real y dos ceros

reales. En la Figura 74 se muestra el loop-shaping del controlador de cabeceo.
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3.979 s> + 15.73 s + 6.817
s2+4+69.17 s

G,(s) = (71)

Nichols plot
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Figura 74. Sintesis (Loop-shaping) del controlador de cabeceo.

Dado que este lazo depende del lazo de viaje, no es necesario el ajuste de un
prefiltro para el seguimiento de referencias, cualquier dinamica de este tipo quedaria

absorbida por el controlador de realimentacion de viaje.
2.2.6 Disefio del lazo de viagje.

Siguiendo la misma metodologia explicada en el disefio QFT de elevacion se hace
el disefio QFT para el angulo de viaje, teniendo en cuenta que, al ser un control en
cascada, es necesario obtener la planta generalizada de control de viaje P.;(s), es
decir, multiplicar el lazo cerrado del control de cabeceo (72) por la funcion de
transferencia parametrizada de viaje (53).

By (s)Gy(s) 15.77 s® + 62.35 s + 27.02
1+ P,(s)G,(s) s*+70.27 s34+ 109.4 52 + 1250 s + 27.02 (72)

Ley(s) =
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En la ecuacion (73) se muestra la planta generalizada P,;(s) para el angulo de viaje.

P (s) =

Pe(s) =

Pec(s) = Loy (s) * %

15.77 s?> + 62.35s + 27.02

Aq

s*+70.27 s3 +109.4 52 + 1250 s + 27.02 52 +B;s

A, (15.77 s% + 6235 s + 27.02)

(73)

(s? + B; s)(s*+ 70.27 s3 + 109.4 s? + 1250 s + 27.02)

De acuerdo con lo anterior se establece el conjunto de plantas con base en la planta

generalizada de viaje (73) y los intervalos de incertidumbre para los pardmetros de

la Tabla 14. Estableciendo un rango de frecuencias entre 0.001 Hz y 10 Hz, se

obtiene la representacion en lazo abierto del conjunto de plantas sobre el diagrama

de Nichols, tal como se muestra en la Figura 75.
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w=0.0022

-300

-250 -200 -150 -100 -50
Open-loop phase (deg)

Figura 75. Templates de la planta de viaje
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2.2.6.1 Especificaciones de desempefio del controlador de viaje.

Tal como en el disefio de elevacion se establecen las especificaciones de
sensibilidad y seguimiento de referencias siguiendo la misma forma de disefo para

cada una.

o Sensibilidad complementaria (estabilidad robusta): con base en la
expresion (54), se fija un valor maximo permitido de sensibilidad

complementaria contante para todas las frecuencias definidas w como:
8. =13 (74)

o Sensibilidad clésica (rechazo de perturbaciones a la salida): segun la
inecuacion (57) para este criterio, se disefia una funcién de transferencia con
el método de asignacion de polos y ceros [11], verificando que la ganancia
estatica de la funcion de transferencia sea menor a uno y mayor que la

ganancia del error, en (75) se muestra la funcion resultante.

5 _ |52+ 0065 +0.0009
2t = 1521 0125 + 0.0036 (75)

o Especificacion de seguimiento: Con base en la inecuacion (61) se
establecen los dos modelos de seguimiento de referencias. El modelo
superior temporal §s;,,(s) se disefia con sobrepaso nulo y un tiempo de
establecimiento tss, = 2.93 seg. El modelo inferior 6,4,,7(s) se disefia con
sobrepaso nulo y un tiempo de establecimiento ts,, = 9.14 seg. A partir de

estos parametros de disefio se obtienen las funciones de transferencia (76)

y (77).
o) = > 76
4‘L',inf(5) = m (76)
10
651,sup (s) = (77)

s2+10s + 12
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2.2.6.2 Disefio del controlador para viaje.

El disefio del controlador QFT, G.(s), se sintetizo siguiendo la misma metodologia
explicada que en elevacion. La funcion de transferencia del controlador se muestra
en (78), el cual tiene la ganancia, el integrador, un polo real y dos ceros reales. En
la Figura 76 se muestra el loop-shaping del controlador de cabeceo.

5.287 s + 5.137 s + 1.233

(78)
s24+391s+ 1.727

Gp (s) =

Nichols plot
150 T T T T T
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Figura 76. Sintesis (Loop-shaping) del controlador de viaje.

2.2.6.3 Disefio del prefiltro para viaje.

El disefio del prefiltro con ganancia unitaria para viaje Pf;(s) se muestra en (79).
Este se hizo mediante la técnica de sintesis o loop-shapping donde se afiade una
ganancia y dos ceros permitiendo que la respuesta en el dominio de la frecuencia
del sistema se ajustara a los limites impuestos (76) y (77).

_ 3.162
" 524+ 6.261s + 3.162

Pf, (79)
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2.2.6 Discretizacion de los controladores y prefiltros.

Los controladores de las tres plantas y sus prefiltros se pasaron al dominio discreto
dado el periodo de muestreo T,, = 0.01 seg definido en la seccion 2.1.5, esto
mediante la herramienta c2d de Matlab® bajo el método de emparejamiento de
ceros y polos ‘matched’. En la Tabla 15 se muestran los controladores y prefiltros

en tiempo discreto de las tres plantas, elevacion, cabeceo y viaje.

Tabla 15. Controladores y prefiltros en tiempo discreto.

4.004 z2 — 7.944 z + 3.941
Controlador Ge(2) =
z2 — 1.761z + 0.7606
Elevacion
, 0.001044 z + 0.001044
Prefiltro Pf.(2) =
z? — 1908z + 0.9103
2.929 z2 — 5.745z + 2.816
Cabeceo Controlador Gy(2) =
z? — 1.501z + 0.5007
5.21z% — 1037 z + 5.159
Controlador G.(2) =
z2 — 1961z + 09617
Viaje
. 0.0001532 z + 0.0001532
Prefiltro Pf.(z) =
z2 — 1939z + 0.9393
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CAPITULO 3: VALIDACION DE LOS CONTROLADORES.

En este capitulo se muestra el resultado de la implementacion de los controladores
PID y QFT realizados en el capitulo 2, donde se evidencia el control de posicion del
helicoptero en sus tres grados de libertad, elevacion, cabeceo y viaje, ante
variaciones en los puntos de consigna y perturbaciones. Para la validacion de dichos
controladores se disefié una interfaz grafica donde se pueden observar las variables
del proceso en tiempo real y variar los puntos de consigna. En la Figura 77 se
observa la interfaz desarrollada en Simulink de Matlab®. Las instrucciones de uso

de esta interfaz se encuentran en el anexo E: Guia de usuario Helicéptero 3GDL.

ESTADO HELICOPTERO .
Helicoptero 3 GDL.:
OFF _ , ON Closed-loop
Angulo de elevacion
IIIIIlllllillllllllllilllllllllliIIIII
IR A PUNTO DE PARTIDA Angulo de viaje

Off On (L R R R R R R N R R R RN RN RN Y |
980 -75 80 -45 .30 -15 0 15 20 45 20 75 90 105 120 125

N e A 42 0 e v 9 KA &9 A ) (e <V

Re®renca

Acoon Control

x_ref [grados] /

Position
Referencia Rate Limiter

Fuerzas

PIDr

Graficas

Helicoptero 2GDL Motores-Angulcs

Reaimentacon

Figura 77. Interfaz grafica.

La interfaz desarrollada cuenta con dos opciones para el ingreso de puntos de
consigna. La primera opcion que es determinada por el usuario mediante las barras
deslizantes de los angulos de elevacién y viaje. La segunda opcion se tiene la
posibilidad de ingresar al sistema sefiales senoidales, cuadradas, rampas y de tipo

escalon.
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3.1 Controladores PID

La implementacion de los controladores PID (2GDL) se muestran en la figura 78,
donde se observa la comparacion de la respuesta transitoria de los angulos obtenida
en la prueba y la simulacion, ante puntos de consigna variables dados por el usuario
por medio de las barras deslizantes. Para la prueba se utilizd el controlador QFT

para elevacion dado a que el PID disefiado desestabilizaba el sistema.

Respuesta transitoria angulos

20 T T T T x
- RefEleva
gg " ' u\ AElevaSimu||
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Y A= ~
v Sl
0 | | | | |
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I I I I I
g% ' \)% L
3 ~ /
= & 0 T 7 Refviaje
/ AViajeSimu
-20 =-o——-| — I I I AViajeReal [
T
0 40 60 80 100 120
I I I I I
_ 10 . . —
g 7 RefCabec Simu
B0 ACabecSimu [
SE 0 T _ RefCabec Real | |
. | | | | ACabecReal
] 40 60 BO 100 120
Offset=0 Tiempo (segundos )

Figura 78. Validacion de los controladores PID (2GDL) ante entradas aleatoria.

La segunda prueba se muestra en la Figura 79, donde se dio una sefial senoidal

para el angulo de elevacion y una sefial cuadrada para el angulo de viaje.

Respuesta transitoria angulos

RefEleva
AElavaSimu
AElavaReal

Elevacién
(grados)

Refyiaje
AViajeSimu
AlViajeReal

160

RefCabec Simu ||
ACabecSimu
RefCabec Real
ACabecReal

160
Offset=0 Tiempo (segundos )

Figura 79. Validacion controlador PID (2GDL) ante entrada senoidal y cuadrada.
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Las frecuencias utilizadas para las sefiales implementadas en la Figura 79 se

encuentran en la Tabla 16.

Tabla 16. Frecuencia de la sefial de referencia.

Frecuencia de la sefnal referencia

Elevacion 0.02Hz

Viaje 0.015 Hz

En la Figura 80 se observa la comparacion de la accion de control en tiempo real y

simulado de los controladores de la Figura 79.

Accion de control

Fsum simu
Fsum Real

1] 20 40 60 80 100 120 140 160
ifF f f f f f f f f =
Py || ! | _
|
1 ! ! ! ! ! ! _
z L4 ' ’
— 0 H ki L b i i} ) 1 i H 3 i . H 4o
d 1 T LI ww "R i LA | | r"rirm | L] T
= | "‘m
. | lﬂ | 'ﬂl ' .”.‘. L u Fn bl ’ '“ ‘W! .m‘\l
2 | Wy I 1 I | I I Fdif simu
Fdif Real
A | L L L L L L
1] 20 40 60 80 100 120 140 160
Offset=0 Tiempo (segundos)

Figura 80. Accién de control PID (2GDL).
3.2 Controlador QFT sin correccion de OFFSET.

Para el controlador QFT de viaje se hizo un ajuste de offset descrito en la seccion
1.3.1.3, debido al comportamiento observado en la Figura 81 en el que el

controlador no logra llegar efectivamente al punto de consigna.
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Respuesta transitoria angulos
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Figura 81. Validacion del controlador QFT sin correccion de offset.

3.3 Controlador QFT.

La implementacion de los controladores QFT disefiados en la seccién 2.2 con ajuste
de offset se muestran en la Figura 82, donde se observa la respuesta transitoria real
y la simulada ante variaciones aleatorias en los puntos de consigna para ambas

sefales de referencia.

Respuesta transitoria angulos
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Figura 82. Validacion del controlador robusto QFT.
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En la Figura 83 se muestra la accion de control real y simulada del controlador QFT.

Accion de control

Fsum [N]
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Figura 83. Accion de control robusto QFT.

En la validacion de la Figura 84 se muestra la respuesta transitoria de los tres
angulos para una sefial senoidal como punto de consigna para el angulo de

elevacion y una sefial cuadrada para el angulo de viaje.

Respuesta transitoria angulos
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Figura 84. Validacion del controlador QFT ante sefial senoidal y cuadrada.

Las frecuencias utilizadas para las sefales implementadas en la Figura 84 se

encuentran en la Tabla 17.
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Tabla 17. Frecuencias de las sefales de referencia para controlador QFT.

Frecuencia de la sefal referencia

Elevacion 0.04Hz

Viaje 0.03 Hz

En la Figura 85 se muestra la respuesta transitoria para una sefial tipo rampa como
punto de consigna para el angulo de elevacion y una sefial senoidal para el angulo
de viaje.

Respuesta transitoria angulos
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Figura 85. Validacion controlador QFT.

Las frecuencias utilizadas para las sefiales implementadas en la Figura 85 se

encuentran en la Tabla 18.

Tabla 18. Frecuencias de las sefiales de referencia para QFT.

Frecuencia de la sefal referencia

Elevacion 0.04Hz

Viaje 0.03 Hz
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CONCLUSIONES

El prototipo de helicoptero 3GDL se hizo partiendo de las tres etapas
fundamentales para la construccion de un sistema mecatrénico, disefio
mecanico, electrénico y de control, contando con las mismas caracteristicas
de funcionamiento de un prototipo comercial, obteniendo de esta manera el
mismo beneficio a un menor costo.

Con base en el disefio mecanico se determind la diferencia de masa de 200g
entre la estructura motores y el contrapeso, siendo esta equivalente a una
fuerza aproximadamente de 2N para mantenerlo en su punto de equilibrio.
No obstante, dado a que se requiere elevar el helicoptero por encima de 0
grados en elevaciéon se estima en un 200%, es decir 4N. Por otro lado, en la
simulacion del sistema de control se determind que dicha fuerza fue
realmente de 2.2N, estando dentro del rango seleccionado. A partir de este
valor se hizo la seleccion de los motores con caracteristicas de empuje que
satisficieran la demanda. Los motores seleccionados tienen un empuje
maximo de 780g a 11.1V, que en fuerza corresponde a 7.6N rango suficiente
para la aplicacion. Teniendo en cuenta que estos motores ejercen cierta
fuerza de empuje por voltio de alimentacion, en la caracterizacion, estos se
alimentaron a 8.1V, donde se obtuvo una fuerza méaxima de 4N, validando
que este valor se encontraba dentro del rango del analisis hecho.

En la comparacion de las estrategias de control PID de un grado de libertad
y dos grados de libertad, se observé que la estrategia 2GDL tiene mejor
respuesta dadas las caracteristicas de sobrepaso, tiempo de establecimiento
y tiempo de levantamiento; fue por esto que solo se hizo la implementacion
del controlador PID 2GDL en el prototipo.

La implementacion del controlador PID 2GDL se hizo para los tres angulos,
sin embargo, se observé que el lazo de elevacion desestabilizaba el
helicoptero, por esta razén se utilizd el controlador QFT para este lazo,

validando asi los controladores PID 2GDL para cabeceo y viaje.
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Fue necesario hacer un ajuste de offset para el control del angulo de viaje,
dado a que se observo en pruebas realizadas que el sistema no llegaba a su
punto de consigna al hacer una variacion en este. Del analisis de la situacion
se concluye que esto ocurre por las caracteristicas del sensor, ya que para
la lectura de este angulo se utilizé un potenciémetro lineal de una vuelta sin
tope con una zona muerta de +5 grados causando un desfase en la lectura
del &ngulo.

Para el disefio de los controladores QFT se establecieron las tres funciones
de transferencia parametrizadas correspondientes a los tres grados de
libertad del prototipo, elevacién, cabeceo y viaje, siendo estas el punto de
partida para el disefio de los controladores robustos. Para esto, fue necesario
disefiar un control en cascada para la regulacion de viaje, dado a que esta
estrategia permite controlar sistemas subactuados (mas grados de libertad
gue actuadores).

El disefio mediante la estrategia de control robusta en frecuencia QFT
permite conseguir compensadores manipulados bajo los términos de
robustez y rendimiento, obteniendo regulaciones optimas en términos de
tiempos de establecimiento, sobrepasos e incluyendo la posibilidad que el
sistema pueda responder adecuadamente ante perturbaciones, como se
observéd en la implementacibn este tipo de controladores ofrecen
caracteristicas, de rechazo a perturbaciones, tiempos de establecimientos
acorde a la dinamica y sobrepasos minimos comparados al controlador PID
2GDL.
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ANEXOS
ANEXO A: Cotizacién Quanser

o
e
INSTRUMENTACION - CONTROL
Y LABORATORIOS )
NIT. 830.007.414-9 A
DIDACTICA Lida. Al
\ /
\",-'
COTIZACION No. 10015-0
Sefiores: Fecha: 19 de Agosto 2016
Universidad Autonoma Ponente: Steven Marinez Vargas
Atn. Ing. Rocio Pacbon Ortega Q UANSER Tel: 2216664 Cel: 310 2339824

Bucaramanga E-mail: smartinez@icl-didactica.com

INMOVATE -EDUCATE

Muchas gracias por su interés en nuestros productos marca QUANSER. En referencia a nuestras condiciones de venta les ofrecemos:

ITEM |CANT DESCRIPCION VALOR UNITARIO | VALOR TOTAL

1 1 A 3DOF HELI - 3 DOF Helicopter Experiment 5 58.814.800 | 8 58.814.800

Q8-USB - Q8-USB Data Acquisition Device $ 10.805.810 | § 10.805.610

11 1 ‘ VoltPag-X2 - 2 Channel Power Amplifier 5 0.823431 |8 9.823.431

QUARC for Windows single-user license - Real-Time Control
Software

- Quanser's new & professional multi-functional rapid controls
development and deployment environment for use with

1.3 1 . > — MathWork's software. Please see on-line documentation for full| 1.833.711 | § 1.833.711
;ﬂ - feature list and descriptions and QuaRC Compatibility Table for
= specific hardware and software version reguirements. Stand-

alone License only - for networked license, please choose the
network license option.

SUBTOTAL 3DOF Helicopter Workstation| § 81.277.753|




ANEXO B: Datasheet potenciometro lineal

SPECIFICATION

OUR PART NAME: WDJ22A-20S-B5K(G)
CUSTOMER'S PART NAME: NO: C10A025
CUSTOMER'S NAME: VRS RARAE DATE: 2010.11.10

- Plastic housing

. Conductive plastic element with high resolution
. Resistance range 1 kohms to 100 kohms +20%
- Stangard linearity tolerance 1%

- Rotational life 1 million shaft revolutions

- Electrical angle 350° ( +0° ~ -5%)

- Mechanical angle 360° without stop

- Angular sensor

- Special operating torque

Dimensions
e
. —
! . ‘
A
s I |
| = (A B
sl 0 % ‘H||1'”
s =i [FURARYS1) LS

ELECTRICAL CHARACTERISTICS

- Technology Conductive plastic

- standard resistance value o 1K, [l 5K , o 10K(special upto 100k)

- Resistance taper JA,.EB.[]C

- standard resistance tolerance +20%

- standard linearity tolerance +1%

- Type of linearity Independent linearity

- Power rating 0.5W/70°C

- Maxmal recom .wiper current 1mA ~ 10mA

- Insulation resistance 500MQ Min at 500V DC

- Withstand voitage 1 Minute at 500V AC

- Temperature coefficient +500PPM/ C

- Effective angle 350° (+0° ~-5°)
MECHANICAL CHARACTERISTICS

- Mechanical angle 360" without stop

- Rotational life (shaft revolutions) 10,000,000 cycles

- Get up < 0.098N (MAX)

- Operating temperature 40T ~+125 T

- Bushing nut tighting strength More than 6 kg

JASON ELECTRONICS INDUSTRY LTD.
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Datasheet del motor

ANEXO C
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