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RESUMEN

El objetivo de la tesis es construir, modelar y controlar un helicoptero de dos grados
de libertad, los cuales le permiten al sistema moverse en los angulos de Pitch y Yaw.
Es un sistema no lineal, de multiples variables e inestable; razones por las cuales hacen
que sea un reto para ser controlado. Con el fin de conseguir un sistema de control con
un alto rendimiento y robustez, el helicoptero se controla con varias estrategias y sus
resultados se comparan para identificar la que tiene mejor rendimiento. Las estrategias
de control utilizadas son: el control Single Input Single Output (“SISO”) Proportional
Integral Derivative (“PID”), Multiple input Multiple output (“MIMO”) PID con desacople
“Cross-Control” y State Servotracking, control en variables de estado con un observador
de estado Luenberger “PI Vectorial con observador de estado”.

Abstract—The objective of this work is to build, model and control a helicopter of
two degrees of freedom. Those degrees of freedom allow the helicopter to be positioned in
pitch and Yaw angles. This system has special characteristics that made it a challenge to
be controlled; because, it is a non-linear, multi-variable and unstable system. In order to
get a control system with a high performance and robustness, the helicopter is controlled
with several strategies and their results are compared to identify the best. The control
strategies used are Single Input Single Output (“SISO”) Proportional Integral Derivative
(“PID”) control, Multiple Input Multiple Output (“MIMO”) PID control with decoupling
"Cross-Control" and State Servotracking control with a state observer.
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INTRODUCCION

En el mundo de la industria, constantemente se han venido desarrollando nuevos méto-
dos y teorias de control, que datan desde inicios del siglo XX, los cuales contribuyeron
fuertemente en el avance tecnologico que se dio en la segunda guerra mundial. Desde
entonces se han mejorado progresivamente las teorias de control implementadas en la
nautica y en la aerondutica, proporcionando a los procesos industriales mayor eficien-
cia y la erradicaciéon de trabajos excesivamente forzosos como los evidenciados en la
revolucion industrial. Posteriormente el avance de la electronica permitioé que existiera,
no solo el control clésico, si no la introducciéon a las nuevas teorias del control digital
avanzado (Moderno).

Actualmente el control hace parte de los fundamentos de la ingenieria, dando a es-
ta un gran privilegio dado que estas teorfas permiten dar soluciones maés eficientes a
problemas, en los que anteriormente solo podian darse con complejos y costosos meca-
nismos.

Hoy en dia todas las industrias enfocadas en la Robotica y la automatizacion estan
100 % ligadas al control, la alta complejidad de los sistemas involucrados en estas areas
no permiten el uso individual de sistemas de una entrada y una salida (SISO) inde-
pendientemente, ya que los efectos que generan involucran al sistema en general, por
esta razén tener una sistema que tenga todas las entradas y salidas integradas y rela-
cionadas entre si (MIMO) es crucial para el correcto funcionamiento de la planta. Por
lo anterior, plantear y disenar técnicas de control tipo MIMO en plantas de multiples
variables, inestables y no lineales son una excelente opcion para visualizar los efectos
que generan una variable con respecto a otra y asi dar una solucién a estos problemas.

Dado a que este trabajo mantiene una postura cientifica, ligada a la implementacion
de teorfas de control clédsico y moderno. se busca implementar un diseno mecatroénica,
en donde la parte mecanica y electronica es fundamental para alcanzar los objetivos de
este proyecto. este trabajo no busca solo implementar Disenar, construir y controlar si
no también realizara un analisis del comportamiento de las técnicas de control aplicadas
y asi dar a conocer cual se adapta a este tipo de sistema multivariables; a su vez el
helicoptero de dos grados de libertad se adaptara como moédulo de control, en el que
futuros usuarios podran hacer uso del mismo para sus respectivos estudios en ingenieria
de control, este contara con su respectiva norma de seguridad, lo que impedira que el
usuario se vea afectado fisicamente por el comportamiento no lineal del sistema.

Este trabajo quedard apto para realizar futuras pruebas e implementacion de técni-
cas de control més avanzadas y 6éptimas.
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1. DESCRIPCION GENERAL

El helicoptero de dos grados de libertad (“HDGIL”) consta de un cuerpo formado en
forma de T para dar una aproximaciéon al movimiento de un helicoptero real como se
ve en la figura 1 y cuenta con una base fija, en donde se encuentran todos los compo-
nentes de conexién como fuente de poder, dos controladores electronicos de velocidad
“ESC” (Electronic Speed Controllers), circuito de acoplamiento entre los motores, sen-
sores (potenciémetros lineales) y la conexion a la tarjeta de adquisicion de National
Instruments “PCI 6014 NI” para la adquisicion de datos, ademés cuenta con conectores
externos para que cualquier embebido pueda ser utilizado por si la tarjeta PCI 6014 no
esta disponible.

Figura 1:  Helicoptero de dos grados de libertad.'

La planta tiene dos propulsores acoplados perpendicularmente uno al otro, ambos son
motores sin escobillas accionados por una entrada eléctrica. Esto emula la configura-
cibn comin de un helicoptero con rotor principal y un rotor de cola (rotor antipar). La
hélice frontal es la que proporciona el efecto de elevacion y su dngulo es pitch. La hélice
posterior controla el movimiento de orientacién y su angulo es Yaw. Para conocer la
variacion de los d&ngulos se instalaron potencidometros lineales de 1k ohm. Para realizar
cada uno de los grados de libertad se cuenta con rodamientos de bolas de alta durabili-
dad, los cuales dan una gran autonomia de movilidad para ambos angulos “Pitch y Yaw”.

El sistema tiene dos caracteristica especificas, es un sistema multi-variable y genera
dos fuerzas transversales llamadas coriolis generadas cuando los motores estan realizan-
do el empuje, por lo tanto; el efecto de torsion inherente de la hélice delantera hace que
el cuerpo gire y debe ser compensado por el rotor de cola y viceversa, al igual que en
los helicopteros de tamano real, que puede hacer desafiante e interesante el modelado
y control de tan complejo sistema.

IFuente: Diseniado por los autores
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2.1.

2.2.

2. OBJETIVOS

OBJETIVO GENERAL

. Disenar, construir y controlar un helicoptero de dos grados de libertad.

OBJETIVOS ESPECIFICOS

Disenar y construir el sistema mecanico de una planta tipo helicoptero dos grados
de libertad.

Obtener el modelo dindmico de la planta tipo helicoptero por las ecuaciones dife-
renciales de movimiento de Euler-Lagrange.

Disenar e implementar el control PID SISO y de desacoplamiento cruzado MIMO.
Diseniar e implementar el control PI vectorial con observador de estado.
Evaluar los controladores en el modulo de control.

Comparar las diferentes técnicas de control e identificar el método que mejor se
acople al sistema.
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3. MARCO TEORICO
3.1. ECUACIONES DE MOVIMIENTO DE EULER-LAGRANGE

Las ecuaciones de movimiento de Euler-Lagrange son herramientas matemaéticas que
permiten describir los fendmenos especificos en un sistema y tienen gran utilidad cuan-
do el sistema tiene un comportamiento no lineal, como por ejemplo un helicoptero de
dos grados de libertad.

Realizando un balance energetico del sistema entre la energia cinética del objeto, menos
la energfa potencial del mismo. La formulaciéon Lagrangiana simplifica considerablemen-
te gran mayorfa de problemas fisicos.

La mecéanica newtoniana se describe por medio de las ecuaciones diferenciales de La-
grange, también conocidas como las ecuaciones de FEuler- Lagrange; las cuales permiten
contar con un sistema analitico para obtener las ecuaciones que describen el comporta-
miento fisico del sistema [1].

La formula general de las ecuaciones de movimiento de Euler-Lagrange es:

20L oL OR _
otdg;  Oq 04

Ti

Donde g; es el tensor métrico del espacio euclideo expresado en las coordenadas generali-
zadas correspondientes, que s6lo depende de las propias coordenadas de las velocidades

q;-

Las coordenadas generalizadas pueden representar una carga eléctrica o flujo magnéti-
co, desplazamiento lineal o angular, que muestra que no estan restringidas a sistemas
fisicos y corresponden a cada grado de libertad del sistema [2].

Las variables de la ecuacion (3.1) son:

- ¢; es la coordenada generalizada de la junta 7.

- L =T —V is el lagrangiano.

- T es la energia cinética del sistema.

- V es la energia potencial del sistema.

-R = %61012 es la variable Rayleigh, usada para manejar los efectos de la velocidad
proporcional a las fuerzas de friccion encontradas en el lagrangiano.
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- B; es la viscosidad encontrada en la junta 7.

- 7; es el torque de entrada encontrado en la junta i.

3.2. COORDENADAS GENERALIZADAS

Se le denominan coordenadas generalizadas "a un conjunto cualquiera de parametros
qi;i = 1;2,...,n, que sirven para determinar de manera univoca la configuracion del

sistema’.?

Estos parametros en principio pueden ser cualesquiera, sin necesitar ser homogéneos
en cuanto a dimensiones. Por ejemplo, se pueden mezclar longitudes, angulos, etc. Una
idea clave, subyacente en la eleccién de coordenadas generalizadas, es que éstas pueden
englobar en su propia eleccion los enlaces del sistema (todos o al menos una parte de
ellos). De esta forma se consigue una doble ventaja: por una parte, el nimero de pa-
rametros es menor que el correspondiente directamente a las coordenadas de todas las
particulas. Por otra, el nimero de ecuaciones de enlace se ve igualmente reducido.

Un conjunto de coordenadas ¢i se denomina «libre» cuando se pueden variar de forma
independiente entre si; es decir, si las variaciones de las mismas, dqi, se pueden escoger
de forma arbitraria. Caso de que no sea asi, serd porque existe alguna ligadura que
relacione dichas coordenadas, bien de tipo holénomo o no hol6nomo.|3]

3.3. GRADOS DE LIBERTAD

Coordenadas independientes. Grados de libertad. Un conjunto minimo necesario y su-
ficiente de coordenadas generalizadas para describir la configuraciéon de un sistema
mecanico se demonima conjunto de coordenadas independientes (ci). Si bien para un
cierto sistema se puede definir diversos conjuntos de coordenadas independientes, la
dimension de estos conjuntos es una caracteristica del sistema y se denominan niimero
de coordenadas independientes.

Cualquier numero minimo necesario y suficiente de velocidades generalizadas que des-
criben la distribucion de velocidades del sistema se denomina conjunto de grados de
libertad (gl). La dimension de estos conjuntos es también una caracteristica del sistema
y se denominan nimero de grados de libertad.

Desde un punto de vista intuitivo, se asocian los grados de libertad a los movimientos
independientes a corto térnimo que puede realizar el sistema, y las coordenadas inde-
pendientes a los movimientos a largo término.

2Fuente: Teoria de méaquinas. Primera edicién. Barcelona, Espana: Editorial CPDA, 2001. p. 33 -
40.
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El numero de grados de libertad y el numero de coordenadas independientes de un
sistema no tienen por qué coincidir, si bien en la mayoria de los mecanismos coinciden.
Es por eso que a menudo en el ambito de la teoria de maquinas y mecanismos se obvia
la diferencia y se habla de “numero de grados de libertad de un mecanismo” o bien de
“movilidad de un mecanismo”, para referirse tanto a velocidades como a coordenadas
independientes. [3]

3.4. MOVILIDAD EN AERONAVE PITCH, ROLL Y YAW

Se trata de rectas imaginarias e ideales trazadas sobre el avidon. Su denominaciéon y los
movimientos que se realizan alrededor de ellos son los siguientes:

Eje longitudinal. Es el eje imaginario que va desde el morro hasta la cola del avion.
El movimiento alrededor de este eje (levantar un ala bajando la otra) se denomina
alabeo (en inglés "Roll"). También se le denomina eje de alabeo o balance, nombre
que parece mas logico pues cuando se hace referencia a la estabilidad sobre este eje, es
menos confuso hablar de estabilidad de alabeo que de estabilidad "transversal".

Eje diraccional (guifiada) C:—_h\ “‘ L
! s

Eje longitudinal ! _1_‘.:.____\_ Eje transversal

(balance) ?_ flins=" {cabeceo)

Figura 2:  Angulos de movilidad.3

Eje transversal o lateral. Eje imaginario que va desde el extremo de un ala al ex-
tremo de la otra. El movimiento alrededor de este eje (morro arriba o morro abajo)
se denomina cabeceo ("Pitch" en inglés). También denominado eje de cabeceo, por
las mismas razones que en el caso anterior. Eje vertical. Eje imaginario que atraviesa
el centro del avion. El movimiento en torno a este eje (morro virando a la izquierda o
la derecha) se llama guinada ("Yaw" en inglés). Denominado igualmente eje de guinada.

En un sistema de coordenadas cartesianas, el eje longitudinal o de alabeo seria el eje

"x": el eje transversal o eje de cabeceo seria el eje "y", y el eje vertical o eje de guinada

3Fuente: Tomada el 6 de Noviembre de 2014. Disponible en
http://www.aena.es/img/flash /aeronaves06.jpg
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seria el eje "z". El origen de coordenadas de este sistema de ejes es el centro de gravedad
del avion. [4]

3.5. AERODINAMICA DE UN HELICOPTERO

En un avion, las alas se encargan de la sustentacion, mientras que en un helicoptero
la hélice aporta la propulsion. El area circular definida por la rotacién de las palas se
llama “rotor principal”, esta hélice empuja el aire hacia abajo y el helicoptero asciende.
Es una aeronave de alas giratorias (rotor) que proporcionan:

- Sustentacion
- Propulsién
- Control

Si se inclina el rotor principal, el helicoptero se movera en la direccion de la incli-
nacion. Si el rotor principal gira, una fuerza igual y contraria hace girar al fuselaje del
helicoptero en el sentido inverso. El rotor de cola compensa este par, también permite
a la aeronave mantenerse en vuelo en un punto fijo sin necesidad de una velocidad de
vuelo que genere estas fuerzas [5].

3.6. DINAMICA HELICE

Los perfiles aerodinamicos que componen una hélice estan sujetos a las mismas leyes
y principios que cualquier otro perfil aerodindmico, por ejemplo un ala. Cada uno de
estos perfiles tiene un angulo de ataque, respecto al viento relativo de la pala que en
este caso es cercano al plano de revolucion de la hélice, y un paso (igual al angulo de
incidencia). El giro de la hélice, simula la rotacion de muchas pequenas alas, acelera el
flujo de aire hacia el borde de salida de cada perfil, a la vez que deflecta éste hacia atréas
(lo mismo que sucede en un ala). Tal proceso da lugar a la aceleracion hacia atras de
una gran masa de aire, movimiento que provoca una fuerza de reaccion que es la que
propulsa el avion hacia adelante.

4 sustentacidn

traccion

Figura 3:  Sustentacion de un helicoptero.*

4Fuente: Tomada el 20 de Octubre de 2014. Disponible en
http://skytechnologies.net /images/fuerzas %20helicopero %2002.gif
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La fuerza de propulsion del aeroplano esta directamente relacionada con la cantidad
de aire que mueve y la velocidad con que lo acelera; depende por tanto del tamano de
la hélice, de su paso, y de su velocidad de giro. Su diseno, forma, nimero de palas,
diametro, etc... debe ser el adecuado para la gama de velocidades en que puede operar
el avion. Una hélice bien disenada puede dar un rendimiento de hasta 0,9 sobre un ideal
de 1.

Con independencia del ntimero de palas (2, 3, 4...), las hélices se clasifican bésica-
mente en hélices de paso fijo y hélices de paso variable. Se denomina paso de la hélice

al angulo que forma la cuerda de los perfiles de las palas con el plano de rotacion de la
hélice [6].

3.7. FUERZA TRANSVERSAL O DE CORIOLIS

La tercera ley de movimiento de Newton establece que por cada acciéon hay una
reaccion igual pero opuesta. Cuando el rotor principal de un helicoptero gira, hace que
el cuerpo del helicoptero gire hacia el lado contrario como se ve en la Figura 4, a esto
se denomina torsion. El rotor de cola, o rotor anti par, es un componente tipico en las
aeronaves que tienen un unico rotor principal que consiste en una hélice montada en
la parte posterior del helicoptero, con un eje de rotaciéon lateral. El empuje que crea
contrarresta el par motor creado por el rotor principal, manteniendo el aparato estable
en el aire |7].

Direccion de giro
; \\\\' del rotor principal

El empuje contraresta
f el torque del rotor principal

" El cuerpo del helicoptero intenta
girar en sentido contrario al rotor,
debido al torque

Figura 4:  Par motor.5

5Fuente: Tomada el 18 de Octubre de 2014. Disponible en
http://www.nitroylitio.com /web/images/stories/articulos/direccionheli.jpg
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3.8. POTENCIOMETRO LINEAL

Partiendo de la definicién de Resistencia: Los potenciémetros limitan el paso de la
corriente eléctrica (Intensidad) provocando una caida de tension en ellos al igual que en
una resistencia, pero en este caso el valor de la corriente y la tension en el potenciémetro
las podemos variar solo con cambiar el valor de su resistencia. En una resistencia fija
estos valores serian siempre los mismos. El potenciémetro mas sencillo es una resistencia
variable mecanicamente. Los primeros potenciémetros y més sencillos son los redstatos.

&
\j\ 3 — ‘ ) I
L.

\
ARARRARAR
AR R R R R R

IIJIJ}J{/PWWW_”_WW,’,”‘.

7=

Figura 5: Reostato o Potenciometro.f

Fijese que la resistencia es el hilo conductor enrollado. Se tienen 3 terminales A, B
y C si conectan los terminales A y B al circuito, serfa una resistencia fija del valor igual
al maximo de la resistencia que podria tener el reostato. Ahora bien se conectan los
terminales A y C el valor de la resistencia dependeria de la posicion donde estuviera el
terminal C, que se puede girar en cualquier direccion. Este reéstato o potencidémetro es
variable mecanicamente.

La ley de variaciéon de un resistor variable es la funcion que liga la resistencia entre
un terminal fijo y el cursor en funcion de la variable mecanica que define la posicion del
cursor 5 = f(0), en pocas palabras hace que la resistencia sea proporcional al angulo
de giro del potenciémetro. Donde 6 puede ser: angulo, distancia o nimero de vueltas y
K es la constante que determina el valor del potencidmetro lineal.|§]

8= ko Lineal
B =k log(0) Logaritmica

B=keée Exponencial

B

Lin
—— Exponencial I E
—— Logaritmico | Log
EnS N

0

Figura 6: Comportamiento de potenciometros.’

5Fuente: Tomada el 18 de Agosto de 2014. Disponible en
http://www.areatecnologia.com/electronica/imagenes/reostato.jpg
"Fuente: Tomada el 18 de Agosto de 2014. Disponible en

http://www.uib.cat/depart /dfs/GTE /education/industrial /tec_ electronica/teoria/resistores_ variables.pdf
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3.9. MATLAB-SIMULINK

Matlab es un programa de gran aceptaciéon en ingenieria en el que se realizan céalculos
técnicos cientificos y de proposito general. En él se integran operaciones de calculo,
visualizacién y programacion, donde la interaccion con el usuario emplea una notacion
matematica clésica.

Los usos y aplicaciones tipicos de Matlab son:

- Matematicas y calculo.

- Desarrollo de algoritmos.

- Adquisiciéon de datos.

- Modelado, simulacion y prototipado.
- Analisis y procesado de datos.

- Gréficos cientificos y de ingenieria.

- Desarrollo de aplicaciones.

El tipo béasico de variable con el que trabaja Matlab es una matriz que no requiere ser
dimensionada previamente en la declaracion. Una de las caracteristicas mas interesantes
consiste en que el algebra vectorial y matricial se expresa con la misma sintaxis que las
operaciones aritméticas escalares.

Simulink es una aplicacién que permite construir y simular modelos de sistemas fisicos
y sistemas de control mediante diagramas de bloques. El comportamiento de dichos
sistemas se define mediante funciones de transferencia, operaciones matemaéticas, ele-
mentos de Matlab y senales predefinidas de todo tipo, ademas dispone de una serie de
utilidades que facilitan la visualizacion, anélisis y guardado de los resultados de simu-
lacion. La herramienta computacional se emplea profusamente en ingenieria de control

[9].

3.10. ZIEGLER & NICHOLS

Ziegler y Nichols sugirieron dos procedimientos para sintonizar controladores P1D ba-
sandose respectivamente en la respuesta experimental a un escal6n de entrada, o en base
al valor de K, que produce una estabilidad marginal mediante el s6lo uso de la accion
de control proporcional. Los procedimientos de Ziegler-Nichols son muy convenientes
cuando no se conoce un modelo matematico de la planta; naturalmente, estos proce-
dimientos también se pueden aplicar al disenio de sistemas con modelos mateméaticos
conocidos.®

8Fuente: Para mayor profundizacién remitase OGATA Katsuhiko. Ingenieria de control moderna.
Tercera edicién. México: Editorial Pearson, 1998.
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3.11. SISTEMA DE CONTROL SISO

Un sistema dinamico puede definirse conceptualmente como un objeto que recibe unas
acciones externas o variables de entrada, y cuya respuesta a estas acciones externas
son las denominadas variables de salida. Las acciones externas al sistema se dividen en
dos grupos; variables de control que se pueden manipular y perturbaciones sobre las
que no es posible ningin tipo de control. La Figura 7 ilustra de un modo conceptual el
funcionamiento de un sistema.

Variables SISTEMA o Variables
de entrada de salida

¥

- Variables de control
- Perturbaciones

Figura 7:  Sistema sin control.?

Dentro del esquema se encuentra el concepto de sistema de control, el cual se caracteriza
por la presencia de una serie de elementos que permiten influir en el funcionamiento de
la planta. La finalidad de un controlador es conseguir mediante la manipulacion de las
variables de control, un mando sobre las variables de salida, de modo que éstas alcan-
cen unos valores de referencia deseados. Un sistema de control ideal debe ser capaz de
conseguir su objetivo cumpliendo las siguientes necesidades:

1. Garantizar la estabilidad y particularmente, ser robusto frente a perturbaciones
y errores en los modelos.

2. Ser lo mas eficiente posible, lo cual consiste en que la accion de control sobre las
variables de entrada sea operable, evitando comportamientos bruscos e irreales.

Variables Perturbaciones
de comiryl Variables
> SISTEMA ™ de salida

¥ hd

ACTUADOR ] l SENSOR ] SENSOR
&

r
| CONTROLADOR [+————

Figura 8: Sistema de control.'

Consigna

Fuente: Tomada el 3 de Agosto de 2014. Disponible en http://thecontrolengineer-
ep.wikispaces.com/Control-Sistemas-Variables

OFuente: Tomada el 3 de Agosto de 2014. Disponible en http://thecontrolengineer-
ep.wikispaces.com /Control-Sistemas-Variables
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En la Figura 8 se observa el esquema de funcionamiento de un sistema de control
[29], que esta compuesto por:

Sensores: Permiten conocer el posicionamiento del sistema con los valores de las va-
riables.

Controlador: Utilizando los valores determinados por los sensores y la consigna o re-
ferencia impuesta, calcula la accion que debe aplicarse para modificar las variables
de control en base a cierta estrategia.

Actuador: Es el mecanismo que ejecuta la accidon calculada por el controlador y que
modifica las variables de control.

3.11.1. Ganacia proporcional

El término proporcional produce un valor de salida que es proporcional al valor actual
del error. La respuesta proporcional se puede ajustar multiplicando el error por una
constante Kp, llamada la ganancia proporcional.

Si la ganancia proporcional es demasiado alta, el sistema puede llegar a ser inestable. Si
la ganancia proporcional es demasiado baja, la acciéon de control puede ser demasiado
pequena al responder a las perturbaciones del sistema. La teoria y la practica de opti-
mizacion industrial indican que el término proporcional debe contribuir la mayor parte
del cambio en la salida [11].

3.11.2. Ganacia integral

La contribucion del término integral es proporcional tanto a la magnitud del error y la
duracion del error. La integral en un controlador PID es la suma del error instantaneo
en el tiempo y da el acumulado desplazamiento correspondiente que se ha corregido
previamente. El error acumulado se multiplica entonces por la ganancia integral y se
anade a la salida del controlador.

El término integral acelera el movimiento del proceso hacia el punto de ajuste y elimina
el error de estado estacionario residual que se produce con un controlador proporcional
puro. Sin embargo, dado que el término integral responde a los errores acumulados en
el pasado, puede provocar que el valor actual a rebasar el valor deseado [11].

3.11.3. Ganacia derivativa

La derivada del error de proceso se calcula mediante la determinacién de la pendiente
del error en el tiempo y multiplicando ésta tasa de cambio por la ganancia derivada.
La magnitud de la contribucion del término derivado de la acciéon de control en general
se denomina la ganancia derivativa.
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La accion derivativa predice el comportamiento del sistema y por lo tanto mejora el
tiempo y la estabilidad del sistema de sedimentacion [11].

3.12. SISTEMA DE CONTROL MIMO CROSS-CONTROL POR
DESACOPLE

En control de procesos industriales es habitual encontrarse con sistemas con varias en-
tradas y salidas, siendo el caso 2x2 el méas tratado en la bibliografia (Vazquez, 2002,
Wang & Huang, 2000, Wang, 2003), bien porque corresponde a procesos tipicos reales,
bien porque el proceso ha sido descompuesto en bloques de este tamano (Vazquez et
al.1999, Morilla & Vazquez. 2002). En la figuras 4 y 5 se muestra una de las posibles
estrategias, el control centralizado, bajo dos enfoques diferentes: el primero de ellos
combina una red de desacoplo, formada por los cuatro elementos Dij(s), con un contro-
lador descentralizado, compuesto por los dos elementos Ki(s), y el segundo utiliza una
red de controladores, formada por los cuatro elementos Kij(s), con filosofia puramente
centralizada [12].
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Figura 9:  Algebra de bloques control MIMO."

3.13. ESPACIO DE ESTADOS

La representacién en espacio de estado, también conocida como representacion interna,
fue utilizada en otras disciplinas como la mecénica o termodinadmica desde hace largo
tiempo. El estado dindmico de un sistema puede ser representado por un conjunto de
variables denominadas variables de estado. Este conjunto de variables caracteriza com-
pletamente la configuracion dindmica actual del sistema. Para esto se requiere de un
ntimero minimo de variables de estado necesarias y suficientes que permiten la descrip-
cion dinamica del sistema.

HFyuente: OSPINA ALARCON, Manuel. Disenio de un sistema de control multivariable para un
circuito de molienda en hiumedo. Medellin: 2009.
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En una representacion por variables de estados de un sistema lineal, con matrices A,
B, C y D, las matrices A y C describen el comportamiento no-forzado del sistema (o
el comportamiento a entrada-cero), mientras que la matriz B caracteriza el efecto de la
entrada (o el control) sobre la dinamica del sistema. La matriz D representa la trans-
mision directa de la entrada a la salida.[13].

Los sistemas autométicos modernos, a partir de los cuales se desarroll6 la represen-
tacion de estado para el control de procesos, aparecen en los anos 60 para permitir el
control de sistemas complejos tales como las aplicaciones espaciales Apolo y Polaris, las
cuales tienen multiples entradas y salidas (MIMO), y criterios de funcionamiento cada
vez méas severos. El uso del espacio de estado para representaciéon de sistemas de control
proviene de la capacidad que tiene esta representacion de representar sistemas multiva-
riables complejos. Su desarrollo y aplicacion crece luego con el uso de los computadores
[11].

El conjunto de variables de estado no es tnico, pero debe estar conformado para cada
sistema por un nimero idéntico de variables de estado independientes, esto significa
que la seleccion de estas variables, asi como de sus condiciones iniciales, constituye un
conjunto que se puede fijar de forma arbitraria.

El estado inicial del sistema constituye su memoria: dado un estado inicial a un instante
dado el conocimiento del pasado no permite el conocimiento del futuro del sistema, se
requirio por lo tanto de unas funciones (ecuaciones de estado) que permiten la prediccion
del futuro, las funciones cominmente utilizadas son las resultantes de una integracion.

3.14. CONTROLABILIDAD

Segun la ecuacion de estado X = Ax + By con las matrices constantes A € RY B € R.
La controlabilidad relaciona las entradas y estados del sistema, la ecuacién de salida
es irrelevante. La ecuacion de estado mencionada, o el par (A,B), se dice controlable
si para cualquier estado inicial z(0) = zo € R™ y cualquier estado final z; € R" existe
una entrada que transfiera el estado x de xg a x1 en tiempo finito.en caso contrario, la
ecuacion de estado, o el par (A, B), se dice no controlable.

La controlabilidad tiene que ver con la posibilidad de llevar al sistema de cualquier
estado inicial al cualquier estado final en tiempo finito, no importando qué trayectoria
se siga, o qué entrada se use.!'?

2Fuente: Para mayor profundizacién remitase DIAZ, Hernando. Fundamentos de control. Disefio
con variables de estado. p. 117-146.
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3.15. OBSERVALBILIDAD

El concepto de observabilidad es dual al de controlabilidad, e investiga la posibilidad
de estimar el estado del sistema a partir del conocimiento de la salida. Consideramos
el sistema lineal estacionario.

X=Ax+By y=Cx+ Dy

para
A€ R™ BeR™, C e R, D e R™.

donde:

x(t): vector de estado (vector de dimension n)
u(t): vector de control (vector de dimension p)
y(t): vector de salida (vector de dimension q)
A: matriz de nan.

B: matriz de nxp.

C': matriz de gan.

D: matriz de gxp.

Es observable si para cualquier estado inicial x(0) (desconocido), existe un tiempo
finito ¢1 tal que el conocimiento de la entrada u y la salida y sobre el intervalo [0, ¢1]
es suficiente para determinar en forma unica el estado inicial 2(0). En caso contrario el
sistema es no observable.!?

3.16. CONTROL POR RETTROALIMENTACION DE VARIA-
BLES DE ESTADO (“RVE")

La Principal configuracion de control, basada en variables de estado, utiliza una senal

de control de la forma
u(t) = r(t) — Ga(t) (3.1)

donde G es una matriz de ganancia de dimensién man. esta configuracion se llama
“Realimentacion de variables de estado” RVE”. Usando la ecuacién de estado 3.2 y
reemplazando la ecuaciéon 3.1
X = Ax(t) + By(t) (3.2)
= Ax(t) + Br(t) — Gz(t))
= (A — BG),(t) + Br(t)
= ALclE(t) + Br(t)

3Fuente: Para mayor profundizacién remitase DIAZ, Hernando. Fundamentos de control. Disefio
con variables de estado. p. 117-146.
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donde A;C = A — BG es la matriz de estado de lazo cerrado.

Puesto que la dindmica del sistema depende fundamentalmente de la matriz de es-
tado, se observa en esta ecuacion que es posible cambiar el comportamiento del sistema
usando esta ley de control.!4

3.17. OBSERVADOR DE ESTADO

El control con realimentacién de estados asume la disponibilidad de las variables de
estado. Este puede no ser el caso en la practica, ya sea porque ciertos estados no son
medibles, o es muy dificil o muy caro medirlos. Para implementar una realimentacion de
estados, entonces, debemos disenar un dispositivo dinamico, llamado observador o esti-
mador de estados, cuya salida sea una estima del vector de estados. En los observadores
de orden completo, el observador tiene el mismo orden que la planta es decir, estima-
mos todo el vector de estados. Denotamos con #(t) a la estima de x(¢). Considerando
entonces el sistema

X = Ax(t) + By(t) (3.3)
y = Cx(t) (3.4)

donde A,B y C son conocidos y la entrada u(t) y la salida y(t) son medibles, aunque
no el estado x(t). El problema es estimar x(t) de esta informacion|14].

Figura 10:  Algebra de bloques a planta con observador.'®

MFuente: Para mayor profundizacién remitase DIAZ, Hernando. Fundamentos de control. Disefio
con variables de estado. p. 117-146.
5Fuente: Para mayor profundizacion Realimentacion de estados y observadores. p. 144-193
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La imagen 10 muestra como esta configurada con algebra de bloques una planta en
variables de estado con su respectivo estimados de estados (A, B y C).

3.18. LINEALIZACION

En ingenieria de control, una operaciéon normal del sistema puede ocurrir alrededor de
un punto de equilibrio. Y las senales pueden considerarse senales pequenas alrededor
del equilibrio.(Debe senalarse que hay muchas excepciones a tal caso.)Sin embargo, si
el sistema opera alrededor de un punto de equilibrio y si las senales involucradas son
pequenas, es posible aproximar el sistema no lineal mediante un sistema lineal. Este
sistema lineal es equivalente al sistema no lineal, considerado dentro de un rango de
operacion limitada. Tal modelo linealizado (lineal e invariante con el tiempo)es muy
importante en la ingenieria de control. Con la finalidad de obtener una aproximacion
lineal para los sistemas no lineales se realizan las derivadas parciales al sistema y se
evaluan en z; = 27,75 = 3. Cerca del punto de operaciéon normal, es posible no
considerar los terminos de orden superior [10]

[ OF; oF; oOF OF ]
0X1 0Xo 0Xs 0X4

OFy OF, OF, OF,
0X1 0X2 0X3 0X4

OF3 OF3 OF3 OF3
6X1 8X2 8X3 6X4

OFy OF, OFy OFy
LOX1 0Xo 0X3 0X4 |

Matriz de linealizacién con sus respectivas derivadas parciales.

3.19. PULSE-WIDTH MODULATION “PWM”

La técnica PWM (Pulse Width Modulation) o modulacion por anchura del pulso de una
senal o fuente de energia es una técnica en la que se modifica el ciclo de trabajo de una
senal periodica (una senal senoidal o una cuadrada), ya sea para trasmitir informacion
a través de un canal de comunicaciones o para controlar la cantidad de energia que se
envia a una carga [15].

La construccion tipica de un circuito PWM se lleva a cabo mediante un comparador
con dos entradas y una salida. Una de las entradas se conecta a un oscilador de onda
de dientes de sierra, mientras que la otra queda disponible para la senal moduladora.
En la salida la frecuencia es generalmente igual a la de la senal dientes de sierra y el
ciclo de trabajo esta en funcion de la portadora.

La modulaciéon por ancho de pulsos es una técnica utilizada para regular la veloci-
dad de giro de los motores eléctricos de induccién o asincronos. Mantiene el par motor
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constante y no supone un desaprovechamiento de la energia eléctrica. Se utiliza tanto en
corriente continua como en alterna, como su nombre lo indica, al controlar: un momento
alto (encendido o alimentado) y un momento bajo (apagado o desconectado), contro-
lado normalmente por relés (baja frecuencia) o MOSFET o tiristores (alta frecuencia).

Otra forma de regular el giro del motor es variando el tiempo entre pulsos de duraciéon
constante, lo que se llama modulacion por frecuencia de pulsos. El ciclo de actividad (o
duty cycle, DC) representa la anchura del pulso: cuanto tiempo de cada onda cuadrada
hay pulso (5V) y cuéndo no lo hay (0V) como se ve en la Figura 11.

Ciclo de actividad 10% —‘ —‘ —‘ —‘

" Periodo "

Ciclo de actividad 30%

Ancho
de pulso L

Ciclo de actividad 90% L L L L

Figura 11:  Modulacién de ancho de pulso PWM.!6

Ciclo de actividad 50%

Para obtener el ciclo de actividad de la senal se realiza el siguiente calculo.

Ancho de pulso x 100 %

Ciclo de actividad =
iclo de activida Perodo

3.20.  ANTECEDENTES

Inicialmente los chinos en el afio 400 A. C. crearon un trompo volador, el cual radicaba
en una vara con una hélice insertada en un extremo, que al bailar entre las manos se ele-
vaba y giraba velozmente. Es el primer antecedente que se conoce de un helicoptero [16].

En 1490 en la época del renacimiento, Leonardo da Vinci realizé el primer diseno y
dibujo unos esquemas de una maquina voladora con un rotor, pero hasta después del
siglo XX ya con los aviones motorizados se iniciaron los estudios en una nave como la
trabajada en este trabajo de grado. El esquema de la maquina dibujada por Leonardo
se ve en la Figura 12 [16].

16Fuente: Tomada el 3 de Julio de 2014. Disponible en http://www.arcos.inf.uc3m.es/ in-
fostr/lib /exe/fetch.php?media=introduccionpwm.pdf
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Figura 12:  MAaquina de Leonardo Da Vinci.l?

La empresa Quanser@® nace por el hecho de que se carecia de una maquina firme,
precisa y robusta de control. Fue fundada en 1989 y ha venido avanzando rapidamente
en la innovaciéon y creaciéon de sistemas como el helicoptero de 2 grados de libertad que
se ve en la Figura 13 [17].
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Figura 13:  Helicoptero QUANSER de 2 grados de libertad.!8

En el afo 2000 S. M. Ahmad, S. J. Chipperfield y M. O. Tokhi de la Universidad
de Sheffield, realizaron el modelo dinamico y control de TRMS “Twin Rotor Motor
System” (Sistema MIMO de doble rotor) en vuelo estacionario, la representacion diné-
mica del sistema fue adquirida por el comando IDENT de Simulink@®) con el modelo
ARMAX de cuarto orden. El objetivo de la investigacién se basaba en el desarrollo de
métodos de control de las vibraciones de las masas, teniendo en cuenta que la carga de
los rotores son la principal fuente de vibraciones del sistema [18].

17Fuente: Tomada el 23 de Julio de 2014. Disponible en
http://faircompanies.com /news/view /maquinas-volar-leonardo-impedimento-non-mi-piega,/
18 Fuente: Tomada el 04 de Agosto de 2014. Disponible en

http://www.quanser.com/products/2dof helicopter
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Garo Zarikian y Andrea Serrani en el 2005 realizaron el modelamiento del sistema
por el modelo de ecuaciones de Euler-Lagrange para rechazo de perturbaciones. Desa-
rrollaron una técnica, conocida cominmente como “control anticipado de adaptacion” el
cual se basa en una acciéon de control de alimentacion directa que anula la perturbaciéon
en su punto de lazo cerrado estabilizado. El modelo externo proporciona el rechazo de
las perturbaciones en la entrada y los canales de los sensores [19].

En la Universidad Javeriana en el 2005 Andrés Caro, Francisco Lopez y José Ortiz,
realizaron el estudio fisico de la dindmica de un helicoptero y obtuvieron un modelo
matematico de ecuaciones de Lagrange y por medio del cual consiguieron un modelo en
variables de estado, también desarrollaron un modelo computacional por Simulink@®).
Ejecutaron una metodologia de controladores que utilizan algoritmos genéricos [2].

El Dr. Ben Cazzolato en el 2006 realiz6 un tutorial de un helicoptero de 2 grados
de libertad que consta de dos hélices impulsadas por motores de corriente continua.
Utiliz6 un joystick para el uso de los motores manualmente en lazo abierto con el fin
de comparar el rendimiento de la planta entre un operador humano y controladores.
Posteriormente el controlador estarda en lazo cerrado haciendo que el operario mejore
el rendimiento del control y sea méas facil de usar. Desarroll6 un modelo simplificado
y obtuvo un modelo de espacio de estado. Aplicé un controlador integral con el cual
compara la acciéon humana [20].

En el 2008 unos estudiantes de la universidad de Sevilla en Espana desarrollaron bajo
el marco del proyecto COMETAS financiado por la Comisién Europea en el Programa,
IST, disenaron e implementaron un sistema de control distribuido de la coordinacion
de multiples heterogéneos UAVs con un grado de autonomia diferente. Los métodos de
control del helicoptero auténomo los dividieron en métodos de control basados en el
conocimiento de aprendizaje y piloto, y los métodos de control basados en un modelo.
Diferentes métodos para un helicoptero auténomo basado en el modelo de control se han
presentado en la literatura, incluyendo control robusto lineal basado en modelos lineales
de alto orden, el control de ganancia lineal y el control predictivo basado en modelo
no lineal. Tuvieron en cuenta que en vuelo estacionario, el sistema no lineal puede ser
linealizado y luego técnicas de control lineales multivariables, tales como LQR y HM, se
puede aplicar. Por otro lado, el control no lineal técnicas son méas generales y abarcan
las gamas més amplias de componentes de vuelo, pero requiere un conocimiento preciso
sobre el sistema y son sensibles a modelar las disparidades [21].

En la universidad de Veracruz, México, en el 2009 Arely Ruiz Soto realizé la construc-
cion y control de un helicoptero de 2 grados de libertad. Las barras son de aluminio,
las hélices que utiliz6 fueron ventiladores para fuentes DC y utilizando como senso-
res potenciometros como se ve en la Figura 14. Para el modelo matematico realiz6 el
método de Euler-Lagrange y obtuvo un sistema no lineal, posteriormente disen6é un
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controlador PID y adaptivo (basado en la teoria de modos deslizantes), en donde por
medio de una interfaz en labview(® podia visualizar el comportamiento de la planta
con respecto al controlador. Finalmente, concluyeron que el controlador PID tuvo una
respuesta en estado estacionario satisfactoria, pero era poco robusto ante dindmicas no
modeladas y las perturbaciones del sistema. El controlador adaptable a diferencia del
anterior presenté un tiempo de respuesta mucho menor sin sobre pico. La respuesta en
estado estacionario fue mucho méas veloz, también encontraron que la respuesta a las
perturbaciones era aceptable [22].

Figura 14:  Planta construida por Arely Ruiz.1?

En el afio 2009 Manuel Ospina en la universidad Nacional sede Medellin, realizo el
control de una molienda, dado que es altamente complejo debido a la gran cantidad de
variables que intervienen en el proceso tales como la dureza del mineral, tasa de ali-
mento, tasas de flujo de agua y porcentaje de solidos, esta gran variabilidad operacional
hizo que dichos circuitos fueran dificiles de controlar, influenciado el alto consumo de
energia y en el bajo desempeno de los circuitos. En control de procesos industriales
es habitual encontrarse con sistemas con varias entradas y salidas, siendo el caso 2x2
el mas tratado en la bibliografia, bien porque corresponde a procesos tipicos reales,
bien porque el proceso ha sido descompuesto en bloques de este tamafio. Aplicaron
estrategias como, el control centralizado, bajo dos enfoques diferentes: el primero de
ellos combina una red de desacoplo, formada por cuatro elementos D;;(s), con un con-
trolador descentralizado, compuesto por dos elementos k;(s), y el segundo utiliza una
red de controladores, formada por los cuatro elementos k;;(s), con filosofia puramente
centralizada [12].

YFyente: RUIZ SOTO, Arely. Construccién y control de una planta didictica de dos grados de
libertad. Veracruz: 2009.
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Hidrocilon

fresca

Figura 15:  Circuito de Molienda-Clasificacion. 20

Claudia Pérez, Wilfredis Medina, Leonardo Fermin, Juan Manuel Bogado, Rafael To-
rrealba y Gerardo Fernandez en el 2010, recurren a la convergencia de estados entre
el maestro y el esclavo, donde el robot maestro es manipulado por un usuario hu-
mano haciendo que las ventajas de un sistema robotico, sea preciso y seguro. Aplicaron
controladores SISO, MIMO y control por estado de convergencias con una plataforma
Quanser de 2 grados de libertad. Ellos realizaron un progreso en el control por estado
de convergencias ya que solo se habia aplicado a manipuladores y a plantas de 1 grado
de libertad [23].

En el departamento de ingenieria mecanica de la universidad tecnolégica de Bang-
kok realizaron el estudio del comportamiento de un pequeno helicéptero con ganancia
Proporcional-Derivativo control del &ngulo (PD) de elevacion en el viento. Las actuacio-
nes de control PD se observan en el viento con diferentes valores de ganancia de control
P para recopilar datos para la construccién de compensador adecuado que los efectos
del viento se consideran directamente. Utilizaron la prueba de tunel de viento con la
técnica de dindmica que se llevo a cabo en lugar de pruebas de vuelo para simular el
viento para atacar la condiciéon con seguridad en caso de que el helicoptero se volviera
inestable. Con base en los resultados experimentales, construyeron el control del angulo
de cabeceo PD con valor de ganancia de control P variable. En condiciones sin viento
este método de control propuesto utilizaba un alto valor de ganancia de control P para
reducir el error de estado estacionario. Y en condiciones de viento variables este método
cambio para utilizar el valor mas bajo de ganancia de control P para evitar la oscilacion.
Los experimentos de verificacién mostraron respuestas de control favorables [24].

20Fyente: OSPINA ALARCON, Manuel. Disefio de un sistema de control multivariable para un
circuito de molienda en hiumedo. Medellin: 2009.
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Realizando un andlisis a los antecedentes, no se encontré ninguno que realizara una
construccion, un modelamiento, y un control usando varias técnicas para un helicopte-
ro de dos grados de libertad, por lo que este trabajo busca realizar todas esas tareas al
mismo tiempo. Proporcionando una fuerte contribuciéon a lo que ya han venido traba-
jando. La construccion del helicoptero busca competir con el que desarrollo la compania
Quanser, proporcionando una buena calidad de funcionamiento y proteccion al usuario,
para que futuros estudiantes profundicen sus estudios en técnicas de control multiva-
riables por variables de estado.
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4. DESARROLLO INGENIERIL
4.1. IMPLEMENTACION ELECTRONICA

A continuacion se presenta el desarrollo electréonico que sustenta el helicoptero. Los
sensores son de vital importancia, dado que daran la informacion del posicionamiento
de cada angulo y son los registros de entrada para realizar el control, los actuadores
tienen la labor de incorporar el movimiento respectivo a los grados de libertad con la
senal que proviene del controlador. Para completar el funcionamiento se tiene en cuenta
el modo que se va a adquirir y registrar los datos para un rapido funcionamiento.

4.1.1. Sensores

Como es mencionado anteriormente el helicoptero cuenta con dos grados de libertad los
cuales deben ser medidos constantemente por medio de un sensor, para obtener el valor
de cada angulo, dado que estos valores son las entradas para el sistema de control.

El sensor detecta la magnitud fisica y la transforma en una variable eléctrica, la cual
se analiza y nos arroja todos los datos necesarios para saber el comportamiento del
sistema. Para la seleccion del sensor se debe tener en cuenta su forma de acoplamiento
(instalacion),linealidad de la respuesta, entre otros aspectos.

Sensor Caracteristicas
- Respuesta lineal
Potenciometro
lineal - Alto costo segin el mercado actual en componentes
electronicos
- Respuesta logaritmica
Potenciometro - Bajo costo segiin el mercado actual en componentes
electronicos
- Respuesta en frecuencia
Encoders - Ubicacién sentido de giro
- Determina velocidad, longitud o posicion

L 21
Cuadro 1:  Caracteristicas sensores.

2l Fuente: Disefiado por los autores
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Teniendo en cuenta cada una de las particularidades de los sensores, se seleccioné el
potenciometro lineal dado que es un dispositivo capaz de medir la posicion angular con
una alta precision y una respuesta lineal. El sensor se alimenta con 5 voltios en los
terminales laterales para realizar un divisor de voltaje, porque con esta configuracion
reparte la tension entre las dos resistencias que se generan en el potenciometro a medida
que se mueve la perilla.

Los movimientos de cada dngulo seran limitados,ya que cada uno tendrd un radio de
giro 1til, pitch tendra un movimiento libre de 70° y yaw de 180°, por lo cual se eligio
un potenciémetro de 1K€ y 50K (2 respectivamente, esto con el fin de tener una mayor
resolucion en el registro de los datos.

4.1.2. Actuadores

Motor Caracteristicas

- Féacil control.

- Alta velocidad (1000-5000rpm a 12V), bajo torque (10 a 20 mN)
y viceversa

Motor DC
- Inversion de marcha.
- Devuelven energia a la linea actuando como generador.
- Rango de velocidad elevada al no tener limitacion mecanica.
(13000-20000rpm )
- Menor ruido electronico.
Motor L i )
- Mayor eficiencia por tener menor perdida de energia al no tener
Brushless

escobillas y a su vez bajo mantenimiento.
- Menor peso para la misma potencia.

- Relacion velocidad /par motor es casi una constante.

_y 22
Cuadro 2: Caracteristicas Motores.

Los motores brushless o sin escobillas estdAn compuestos por una parte movil que es
el rotor, donde se encuentran los imanes permanentes, y una parte fija, denominada
estator o carcasa, sobre la cual van dispuestos los bobinados de hilo conductor. En la
Figura 16a se observa los bobinados, los imanes permanentes, el rotor y el estator.

22Fuente: Disefiado por los autores
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Para tener una respuesta rapida del sistema es necesario contar con un motor que
cumpla esta fin, los brushless funcionan a altas velocidades dependiendo del Kv, la cual
es la caracteristica basica de este tipo de motores. Esta constante representa la canti-
dad de vueltas (RPM) que genera el motor por cada voltio aplicado al ESC (por sus
siglas en ingles Flectronic Speed Controller), es decir, que si se tiene por ejemplo un
motor brushless de 3000kV, y se le aplica a sus bornes 10 voltios, la velocidad sera de
30000rpm. Se debe tener en cuenta que a mayores valores del Kv, mayor velocidad, pero
menores valores de par y viceversa.

El motor seleccionado fue un BM2815A que tiene un Kv de 1100 y requiere un ESC
de 30A (Amperios) de salida. Los ESC son un circuito electrénico con la finalidad de
variar la velocidad de motores eléctricos sin escobillas por medio de PWM, su direcciéon
y posiblemente también actuar como un freno dindmico; generalmente aceptan una fre-
cuencia nominal de 50Hz del PWM cuya senal de pulso varia de 1 ms a 2 ms. Se utilizan
a menudo en los modelos eléctricos radio controlados, con la variedad més utilizada pa-
ra motores brushless, esencialmente generada electronicamente por una fuente trifasica
de energia eléctrica de bajo voltaje y alto amperaje para el motor.

Conexiones de
Alimentacion

Rodamiento
de Bolas

WA

(a) Motor brushless. 23 (b) Control electrénico de velocidad. 24

Figura 16:  Componentes motor ESC.

4.1.3. Adquisicién de datos

Se utiliza la tarjeta de adquisicion de datos de National Instruments PCI6014, la cual
posee 8 entradas y salidas digitales, 2 timers y un trigger digital. Tiene como caracte-
risticas de entrada, 16 entradas analogas, resoluciéon de 16 bits con una frecuencia de
muestreo de 200 £S/s, voltaje de £+ 0.05 a £ 10V. En cuanto a los puertos analogos de
entrada usados, se hizo uso de dos, estas tiene una taza de muestreo de 200.000 datos
a 16 bits por segundo cada uno o una taza mayor de 3.2 Mbaudios. Se usan 2 salidas

23Fuente: Tomada y editada el 10 de Septiembre de 2014. Disponible en
http://www.cochesrc.com/attachments/snap504.jp-11644

ZFuente: Tomada el 10 de Septiembre de 2014. Disponible en http://ecx.images-
amazon.com /images/I/41FW6UcZpfL. SY300 .jpg
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digitales en frecuencia con una resolucion de 16 bits, una frecuencia de muestreo de 10
kS/s, voltaje de £ 10V, estas son las caracteristicas usadas para la lectura y envio de
datos en la comunicacion PCI-6014 / Matlab®), adicional a esto los motores funcionan
a una frecuencia de 250 a 300 Hz, y se toman datos cada 1 ms.

En la Figura 17 se muestra como la tarjeta realiza la comunicacion entre el modulo
de control y la herramienta computacional Matlab-Simulink®), por medio del paquete
de real time target “Comunication and adquisition data in real time”. Se usan lectores
analogos para la adquisicion de datos de los sensores y los puertos de frecuencias para
las salidas, las cuales varian el PWM que necesitan los motores para aumentar o dismi-
nuir sus velocidades. Como se puede observar se usa un médulo de control para realizar
un precontrol en lazo abierto para buscar la estabilidad del helicoptero, de igual forma
se muestran los conectores de retroalimentacion y de referencia. De esta forma se podra
aplicar las tres técnicas de control planteadas.

Constante. Slider

Analog
Input

Frequency
Output

Gain2 Precontrolador Saturationl \/3acion PWM

National Instruments
PCI-6014 [auto]

Lectura Sensor
National Instruments

PCI-6014 [auto]
Retroalimentacion.

Figura 17:  Diagrama de conexion en Simulink. 25

0.45

Referencia Constante

Teniendo en cuenta que el helicoptero es de base fija, se utiliza una caja como mo-
dulo de componentes electronicos en donde se ubica los ESC, una fuente conmutada
industrial de 12V a 10A, un ventilador de 12V para disipacion del calor y la conexion
al puerto PCI que comunica a la tarjeta. En la parte frontal luce 1 interruptor y 8
borneras las cuales se ilustran en la Figura 18 donde cada conexién es:

- Output Yaw: Salida analoga del sensor yaw.

- Output Pitch: Salida analoga del sensor pitch.

- Input Yaw: Entrada de alimentacion ESC motor yaw.

- Input Pitch: Entrada de alimentacion ESC motor Pitch.
- 5V: Entrada de 5 voltios.

- 12V: Salida auxiliar de 12 voltios.

25Fuente: Disefiado por los autores
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Figura 18:  Mo6dulo de componentes electronicos. 26

12v-10A

Figura 19:  Esquema de conexiones. 27

La Figura 19 muestra cémo esta la conexion de los componentes utilizados en el helicop-
tero DGL. El computar tiene conectada internamente una tarjeta PCI 6014 de National
Instruments®), la cual estd ligada a la herramienta computacional Matlab-Simulink®)
por medio del Real Time Target, esto permite generar una comunicacion entre Matlab®)
- Modulo de control por medio de dos entradas analogicas que conectan los dos sensores
(potenciometros lineales) utilizados. Los dos motores sin escobillas estan conectados a
dos controladores de velocidad y estos a su vez a una fuente de alimentacion de 12 vol-
tios a 10 amperios y sus salidas digitales estan conectadas a dos puertos de frecuencia
CTRO y CTRI1 de la tarjeta PCI 6014, proporcionando asi a los controles con las dos
entradas y dos salidas del sistema MIMO.

26Fuente: Disefiado por los autores
2"Fuente: Diseiiado por los autores
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4.2. DISENO MECANICO

A continuacién se presenta el desarrollo mecanico con sus respectivos materiales y
calculos. Se elige el material de acuerdo a las fuerzas ejercidos sobre el helicoptero y asi
soportar las cargas maximas en los puntos que se ejercen esfuerzos. Ya que es un sistema
dindmico y tiene un constante funcionamiento los rodamientos con mejor funcionalidad
y de mayor vida tutil.

4.2.1. Esfuerzo en la viga

La viga soporta los motores y demas materiales en los extremos, los mayores esfuerzos se
produjeron cuando se encontraba totalmente horizontal. Para obtener las fuerzas sobre
la viga se tuvieron en cuenta las mayores cargas y diferentes elementos; por lo tanto,
sumando el peso de los cables, tornillos, tuercas, protectores, entre otros, se obtuvo:

Para el extremo A
my = 1.6Kg (4.1)

Para el extremo C
me = 1.4Kg (4.2)

Para obtener la fuerza a partir del peso se realizé la siguiente conversion

1Kg=9.8N (4.3)
98N -1.6Kg
———— = 15.68N
1Kg
98N -14Kg _ 379N
1Kg

Teniendo las fuerzas, se procedié a realizar los calculos de los esfuerzos generados
$
|
|

Figura 20:  Esfuerzos en la viga.?8

15.68N

'

13.72N

:

20cm 20cm

Se realiz6 la sumatoria de fuerzas para obtener Rp

ZFRBZO

28Fuente: Disefiado por los autores
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—15.68N — 13.72N + Rp =0

Despejando:
Rp =29.4N
Teniendo el valor de Rp se realiz6 el diagrama de fuerzas y momentos
M =13.72- N0.2m = 2.74ANm (4.4)
13.72N RB 15.68N

j—— n—e
>
—t p_e

20cm 20cm
| 15.6an
0
-13.72N
-2.74Nm
Figura 21:  Esfuerzos y momentos en la viga.?®

Cuando se comprobé el diagrama se obtuvieron las fuerzas aplicadas y los momen-
tos que actiian sobre la viga.

Se tuvo en cuenta la resistencia a la fluencia (S,) del polipropileno que es de 30024 [26]

Y cm )
el cual sirvid para evaluar si el polipropileno resistira las fuerzas aplicadas mencionadas
anteriormente. Ahora bien, se realiza la siguiente conversién para que la unidad sea en

Pascales

K
1= — 98100Pa
cm
30024.98100Pa
Sy = =

29Fuente: Disefiado por los autores
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S, = 29.93M Pa (4.5)

Teniendo el S, del polipropileno se prosigue a obtener el didmetro minimo de la viga
que soportara las fuerzas que se encuentran en los extremos.

Como se observa en la Figura 20 el extremo A es donde se aplica mas fuerza, por
lo cual se procedi6 a hallar el didmetro minimo de este extremo [27].

D, — 32Vn
3mSy

Donde:
V (Fuerza aplicada)=15.68N
n(Factor de seguridad)=2

32(15.68)(2) i
Doy = —1.88-10 1.6
\/37r(29.93 -106) i (4.6)

El didmetro minimo de los extremos debe ser el obtenido en la ecuacion (4.6). Teniendo
este valor se calculo el diAmetro del centro, donde M es el valor obtenido en la ecuacion
(4.4) y T =0.

2
Dcentra = 3_nVM2+T2

TSy

32(2) -
Deentro = {| ———"——2.74=12.3-1073 4.7
t \/w(29.93 -109) mm (4.7)

El didmetro minimo del centro debe ser el obtenido en la ecuacion (4.7).

Obtenidos los didmetros minimos, se seleccioné un radio de 16.5 mm para la viga,
por cuestiones de montaje de los motores y facilidad de fabricacion.

4.2.2. Esfuerzos en el soporte de la viga

Una vez obtenido el didmetro se prosigui6 a hallar los esfuerzos en el soporte de la viga
teniendo en cuenta el punto de anclaje.
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(a) Esfuerzos. (b) Esfuerzos desplazados.

Figura 22:  Esfuerzos sobre la viga.30

Se desplazan las fueras hacia el centro de la viga generando 2 momentos, de lo cual
su resta genera un momento despreciable sobre la viga.

Una vez desplazadas las fuerzas se hall6 el area del cilindro desde el punto de apo-
yo hasta donde se ejerce la fuerza.

™
A=-D?
4

A= %(0.033)2 = 925.9-10~%m?

Luego, se analiz6 el punto H que se observa en la Figura 22, el cual tiene un flector por

traccion.
4M
o= —
w3

¢ (Radio del cilindro) = 0.0165m
A4(2.74N0.05m)

- — 38.83K P
7= Tx(0.0165m)? ¢

Se examinoé el punto K, el cual tiene un cortante.

2V
)= - 227K Pa

Por la formula de Von Mises se demuestra la resistencia del polipropileno para este
trabajo.

30Fuente: Disefiado por los autores
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En H

S,
n=—-%
0—/

r_ 2 2
o —\/01—0103—1—03

01 Méaximo, obtenido anteriormente
o3 Minimo, 0M Pa

o' = 38.83K Pa

Sy = 2(38.83) = 77.66K Pa (4.8)
En K
- 0.575,
)
2(2.27)
= ———~-=T796KP 4.

Sy 05 7.96 a (4.9)

Comparando las ecuaciones (4.8) y (4.9) con (4.5) y el Cuadro 13 se observa que el
polipropileno resistira los esfuerzos a los que estara sometido el soporte de la viga y es
el mejor material entre los tres comparados. Por lo tanto se logra concluir que es un
buen material para la planta dada su alta resistencia, bajo costo y durabilidad.
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4.2.3. Seleccién del material
Material Caracteristicas Re81ste1.1(:1a a Pes}o
la fluencia (s,) especifico
- Resistente
- Duradero
Acero AIST 350M Pa 7.850g7 /em?
1040 - Pesado
- Alto costo
- Resistente
.. - Fragil
Alum1.1%10 97M Pa 2.7gr /cm?
(Aleacion) - Liviano
- Bajo costo
- Resistente
- Duradero
i i - Liviano
Pohp;(f))plleno 30M Pa 0.91gr/cm?
- Bajo costo

- Facilidad de meca-

nizado

Cuadro 3:

31Fuente: Disefiado por los autores

Comparacion materales para viga. 3!




4.2.4. Seleccion de los rodamientos

Rodamiento Caracteristicas

- Absorber cargas puramente radiales.
- Son no desmontables.

- Adecuados para altas velocidades.

Rigido de
bolas - Poco mantenimiento.
- Sencillos de disefiar.
- Bajo costo.
- Absorber cargas puramente radiales
més elevadas.
Rodillos
cilindricos - Son desmontables.

- Alto costo.

- Tienen gran capacidad de carga.

- Son especialmente utiles en monta-
Agujas jes donde se dispone de un espacio
radial limitado.

- Alto costo.

Cuadro 4:  Comparaciéon rodamientos. 32

Se seleccion6 en rodamientos rigidos de bolas por tener mayores caracteristicas a su
favor para este tipo de trabajo, donde prima el bajo costo y el poco mantenimiento.

32Fuente: Disefiado por los autores

47



4.2.5. Vida util rodamientos

Se tienen 2 rodamientos, uno para la elevacién y otro para la orientacién. Se usaron
los rodamientos 6006ZC3 de bolas. Para hallar el nimero de ciclos ttiles se utiliz6 la

siguiente ecuacion:
P"
Lo=1L,|— 4.10
=1 () (4.10)
Donde:

Ly = Numero de ciclos de prueba (mayorfa de veces 10°).
L, = Ciclos utiles.

P, = Carga nominal.

P, = Carga de diseno.

k = Tipo de rodamiento.

Ya que el rodamiento es de bolas, se tiene & = 3 y P, es proporcionado por el fa-
bricante [28|. A continuacion, se procede a encontrar la carga Ly que soportaré cada
uno de los rodamientos. Teniendo en cuenta m; y msy de las ecuaciones (4.1), (4.2)
(respectivamente) se obtuvo:

Rodamiento de Pitch.
viga + mq + mso
02924+ 1.6+ 1.4 =3.292Kg
Teniendo en cuenta la ecuacion (4.3) se realiz6 la misma conversion.

P, = 322616 N Para rodamiento superior

Reemplazando en la ecuacion (4.10)

291N \°
Ly =10° [ ———
2 =10 (32.2616N>

Entonces se obtuvo:
Ly = 0.7338 - 10°
Con un funcionamiento de w = 1.5rpm, se consigui6 la vida 1til del rodamiento.
Ly
w
L 0.7338 - 10%ciclos 1dia
- 1.5ciclos 60% 24h

min

t =

t = 339.7dias

48



Este rodamiento tiene una vida 1til de 339.7 dias utilizandolo de forma continua.

Rodamiento de Yaw.

Soporte viga + cilindro + viga + my + mo
0.52440.491 +0.292+1.6 +1.4 =4.307Kg

Teniendo en cuenta la ecuacion (4.3) se realizé la misma conversion.

Py, = 42.2086 N Para rodamiento inferior

I 106( 29.1N )3
2:

42.2086 N

Entonces:
Lo = 0.3277 - 10°

Con un funcionamiento de w = 2rpm, se consigui6 la vida ttil del rodamiento.

Cw

t

. 0.3277 - 10%¢ciclos 1dia
- 2ciclos . 60% 24h

min

t = 113.8dias

Este rodamiento tiene una vida util de 113.8 dias utilizandolo de forma continua.
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4.2.6. Caracteristicas de los materiales

| MATERIAL | IMAGEN \ CARACTERISTICAS

- Modulo de elasticidad 1.2G Pa.

- Resistencia fluencia 39.93M Pa.

Polipropileno
- Peso especifico 0.91gr/cm?.

£ - Facil mecanizado.

- Operan a altas velocidades.

- Resistente en el funcionamiento.

Rodamiento

- Soporta mayores cargas.
de bolas P Y &

- Exige poco mantenimiento.

- Mayor vida util.

- Generan gran empuje.

- Soportan altas velocidades.
Helices o
- Son livianas.

- Tienen bajo costo.

- Proteccion para el usuario.
- Proteccion para la hélice.

Protectores
- Alta durabilidad.

- Bajo peso.

Cuadro 5:  Materiales seleccionados. 33

33Fuente: Disefiado por los autores
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4.2.7. Teorema de ejes paralelos

Posteriormente se necesitaré de la inercia del sistema, por lo cual se realizan los siguien-

tes calculos
Ic = / i 22 \dx

Lo AL PN (A
7 3\s "8) \12
\ = —

d

Teniendo en cuenta la ecuaciéon anterior, se obtuvo

d>m,
[ p—
(%)

Ahora se procede a calcular las inercias con respecto a los extremos

IS

NI

Se realiz6 la integral

IA:]c—i—d2m1

d’>m, + 12d*m,
Iy =
12

IB:Ic+d2m2

<d2mv + 12d2m2>
I =

12

Sumando las inercias se tiene:

Ir=14+1p
d’>m, + 12d*m, d’>m, + 12d*ms
Iy = +
12 12
(2d2mv + 12d*(my + m2)>
Ir = 12

Donde:

(d = 0.2m) Distancia desde el centro a los extremos de masa, como se ve en la Fi-
gura 35.

(m, = 0.6K¢g) masa de la viga.

my y me corresponden a las ecuaciones (4.1) y (4.2). Entonces

Ip =128.27-10°Kg - m? (4.11)

El cual corresponde al valor total de la inercia.

ol



4.3. CONSTRUCCION

El helicoptero de dos grados de libertad fue disenado y construido en forma de T, en
donde la viga principal gira con respecto a la vertical por medio de un rodamiento de
balines, ademas, estd conectado a un potenciémetro lineal que actia como sensor, el
cual permitira leer el &ngulo (Pitch) en que se encuentra la viga y asi poder realizar el
respectivo control. La viga conectada perpendicularmente gira con respecto a su eje de
conexion también por medio de un rodamiento y con un segundo sensor (potencidmetro
lineal) realizando la misma accion, se lee el &ngulo Yaw y asi completar los dos grados
de libertad de sistema.

A continuacion se mostrard el procedimiento que se realizdé para la construccion del
helicoptero de dos grados de libertad detalladamente:

1. Se diseno6 el helicoptero mecanicamente, el cual permitié escoger el material con
el que se construy6. Realizando una comparacion de los materiales que podian
usarse, se escogio el polipropileno, un material resistente, liviano, duradero y con
alta facilidad de mecanizado.

2. El polipropileno se maquiné en el centro de mecanizado Computer Numerical
Control(“*CNC”) de la Universidad de San Buenaventura.

-
wea
[T
e ang
Sng i agg
] Euﬁz‘.'

»

Figura 23:  Centro de mecanizado CNC.*

3. Se utilizaron dos rodamientos de alta durabilidad, los cuales se acoplaron para
que permitieran la movilidad de los dos grados de libertad sin ningin inconve-
niente, ademas se ensamblaron los rodamientos al polipropileno en la maquina de
compresion de la Universidad de San Buenaventura.

34Fuente: Imagen tomada y Disefiado por los autores
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Figura 24:  Rodamiento acoplado.*

4. Se acoplaron los dos motores sin escobillas (Brushless) en cada uno de los extremos
de la viga, también se adaptaron las hélices y los protectores, los cuales permiten
proteccion como el paso del aire para generar empuje.

(a) Instalacion de hélices. (b) Instalacién de protectores.

Figura 25:  Acoplamiento superior.>®

5. Se construy6 una caja como se ve en la Figura 18 en donde estan todas las cone-
xiones que le permiten al helicoptero realizar la comunicacion con la tarjeta PCI
6014 de National Instruments®), ademas tiene conexiones que le permitiran rea-
lizar la comunicaciones con cualquier tarjeta electronica, ya sea Microship PIC,
Arduino, Texas Instruments, entre otras. Interiormente cuenta con una fuente
switcheada industrial de 12 voltios a 10 amperios la cual esta dentro del modulo
con los controladores electronicos de velocidad (ESC) de 40 amperios. El médulo
de control tiene dos salidas de voltaje de 12 y 5v para usarla como fuente de
alimentacion si se necesita.

35Fuente: Disefiado por los autores
36Fuente: Imagen tomada y Diseflada por los autores
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El helicoptero 100 % ensamblado es el que se muestra a continuacién:

ROTOR
[ PRINCIPAL

ROTOR _ ARTICULACION DEL
DE COLA\ SENSOR PITCH

" PROTECCION
ROTOR

\ MOTOR BRUSHLESS
VIGA DE PITCH

LIBRE

PROTECCION
ROTOR

MOTOR BRUSHLESS
DE YAW

JARTICULACION DEL
SENSOR YAW

Figura 26:  Modulo de Control HDGL?

3TFuente: Imagen tomada y Disefiada por los autores
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4.4. APROXIMACION LINEAL DEL EMPUJE DE LAS HE-
LICES

Se realizaron pruebas de empuje de cada hélice para obtener una grafica de la fuerza
con respecto a la velocidad. Las mediciones se efectuaron utilizando una conexion de la
planta a la tarjeta PCI 6014 de Nationa Instruments NI ELVIS®) en la cual se realizaron
las variaciones del ancho de pulso (duty) que requieren los controladores electronicos de
velocidad ESC para alimentar a los motores. En la Figura 27 se observa la mediciéon de
la hélice de cola o posterior, ademas en la Figura 28 se observa un dinamémetro el cual
registro las fuerzas de empuje (N), también un tacometro (RPM) con el que se midid
la velocidad de rotacion de las hélices.

Figura 27:  Prueba de empuje. 38

(a) Dinamometro. (b) Tacometro.

Figura 28:  Sensores. 39

38Fuente: Imagen tomada y editada por los autores
39Fuente: Imagen tomada y editada por los autores
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Hélice de Pitch.Para la elevaciéon se tiene en cuenta que se realizo el empuje ini-
cializando unicamente el motor principal, realizando las mediciones de 6, en el plano
vertical, y se hace una medicion adicional de la fuerza transversal que genera la eleva-
cion del motor de Pitch del helicoptero y asi obtener las siguientes tablas.

DUTY 0.22]0.26] 0.28] 0.32] 0.36| 0.4 | 0.42| 0.46| 0.48| 0.5

VE%P?PCKI/II))AD 3530| 3900( 4030] 4329| 4650| 4875| 4975| 5263| 5352| 5480

FUERZA (N) | 0.44] 0.58| 0.66| 0.9 | 1.13| 1.3 | 1.4 | 1.6 | 1.84| 1.93

Cuadro 6:  Empuje vertical. 40

DUTY 0.16| 0.2 | 0.24] 0.28] 0.3 | 0.34]| 0.36

VELOCIDAD
(RPM) 2778| 3360| 3815| 4205| 4382| 4730| 4953

FUERZA (N) | 0.34| 0.46| 0.63| 0.78 | 0.84| 1 | 1.08

Cuadro 7:  Fuerza transversal.4!

A continuacion, se ve graficamente el comportamiento de la hélice.

Empuje de Elevacin

Empuje de Elevacion 2 ; . ;
2 : +
1.8 ____________________________________A_________________%____________*_'____
£ S ST RTT TR SRR S R foens ~
L T R RO TREEELs .
= = %
K T T R Gnnt SOE LT R e PR PRt FERPEPEEE bR E R SEEEPEPREPERPERS g
g § i :
L e Bt -
* *
L e - 0B e mm o m oo e -
06F----------+- T T L L LR e — DGF------mmmmm- S e S R e e e e e e e e e e e —
o4l —* I I I I I 04l i | i
02 025 03 035 04 045 05 3500 4000 4500 5000 5500
Duty Velocidad(RPM)

Figura 29:  Empuje Vertical .42

“0Fyente: Disefiado por los autores
41Fuente: Diseiiado por los autores
42Fuente: Disefiadas y editadas por los autores
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Fuerza Transversal Fuerza Transversal

FuerzaMN)
FuerzaiN)

I N S S NN N B ‘ ‘ | |
016 018 02 022 024 026 028 03 032 034 036 2500 3000 3500 4000 4500 5000
Duty Velocidad (RPM)

Figura 30:  Fuerza Transversal43

Se puede observar en las Figuras 29 v 30 el comportamiento es aproximadamente lineal,
por lo cual se comprob6 realizando una linealizaciéon de Fuerza vs Velocidad. Se realizo
la linealizacion con la ecuacién de la recta

y=mz+b (4.12)
Donde:
nyry — Mrdy
m= 2 _ 2
n¥x? — (Xx) (4.13)
b Yy —mdx
B n
Entonces:

VELOCIDAD(RPM) = z
FUERZA(N) = y

43Fuente: Disefiadas y editadas por los autores
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X y x? Xy

3530 0.44 12460900 1553,2
3900 0.58 15210000 2262

4030 0.66 16240900 | 2659,8
4329 0.9 18740241 3896,1
4650 1.13 21622500 | 5254,5
4875 1.3 23765625 6337,5
4975 1.4 24750625 6965

9263 1.6 27699169 | 8420,8
5352 1.84 28643904 | 9847,68
5480 1.93 30030400 | 10576,4
46384 12 219164264 | 57773

M| S| ©| o ~1| o o x| wo| vo| —| B

Cuadro 8:  Empuje vertical linealizacion.44

2

n X y x Xy
1 2778 0,34 7717284 944,52
2 3360 0,46 11289600 1545,6
3 3815 0,63 14554225 | 2403,45
4 4205 0,78 17682025 3279,9
5) 4382 0,84 19201924 | 3680,88
6 4730 1 22372900 4730

7 4953 1,08 24532209 | 5349,24
Y 28223 5) 117350167 | 21934

Cuadro 9: Fuerza transversal linealizacion. 45

Teniendo en cuenta las ecuaciones (4.12) y (4.13) se obtuvieron los siguientes datos

VEI(SSI\I/I[))AD 3530( 3900| 4030| 4329| 4650| 4875 4975| 5263| 5352| 5480

FUEP}Z.A (N) 0.44|1 0581066 0.9 |1.13] 1.3 | 1.4 | 1.6 | 1.84| 1.93
Practica

FUER.ZA (N) 0.311060|0.701 094 1.19]1.36|1.44| 1.67] 1.73| 1.83

Linealizacién

Cuadro 10: ~ Empuje vertical. 46

“Fyente: Disefiado por los autores
45Fuente: Diseilado por los autores
46Fuente: Diseilado por los autores
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VELOCIDAD
(RPM) 2778 3360| 3815| 4205| 4382| 4730| 4953
FUEI,{Z.A (N) 0.34]1 0.46| 0.63] 0.78] 0.84| 1 1.08
Practica
FUER.ZA (N) 0.29] 0.50| 0.66| 0.79] 0.86 | 0.98 | 1.06
Linealizacion

Cuadro 11: Fuerza transversal 47

En las Figuras 31 y 32 se observa la linealidad que tiene el empuje y la fuerza de
coriolis de la hélice de Pitch.

Empuje de Elevacion

: : : 8

: : : -*-ﬁ :
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e i e Gy emm— :
- 5 : g ;
: i o 5 5
E B e s e e e s . "{1 ------------------------------------
LL 1 1 1 1
. T 1 ;

U FARSS RS ERREass [ LR RSRRRES PRSERRS RS RS :
8 : : :

) R e
s : . :

L B, i b 1...| © Datos experimentales |..
4 ' : — #4— - Linealizacion !

02 | | | |
3500 4000 4500 5000 5500

Velocidad (RPM)

Figura 31:  Empuje Vertical Linealizacion 8

4"Fuente: Diseiiado por los autores
48Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Fuerza Transversal

i i i i ¥
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02 l l | l |
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Velocidad (RPM)

. . . .o 4
Figura 32:  Fuerza Transversal Linealizacion."

Hélice de Yaw. Para la medicion de la fuerza en Yaw se inicializ6 tinicamente el
motor de cola, lo que permitié visualizar y medir la variaciéon de 65, el cual realiza
su variaciéon en el plano horizontal, por lo anterior se obtuvieron los siguientes datos
relacionados en la tabla 12.

DUTY 0.26|0.28| 0.3 | 0.32] 0.36 | 0.38| 0.42| 0.44

VE%P?S;BAD 6342| 6866| 7453| 7811| 8565 8759| 9294 9506

FUERZA (N) | 0.07] 0.12] 0.16| 0.19| 0.25| 0.34| 0.36 | 0.39

Cuadro 12:  Empuje horizontal.*

49 Fuente: Disefiado y editado por los autores
50Fuente: Disefiado por los autores
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A continuacion, se ve graficamente el comportamiento de la hélice.

Empuje de Orientacidn Empuije de Orientacidn

036 - (S T e
0.3

025

Fuerza(N)
Fuerza(N)

015

01

i i i i i 0.05 i i i i i i i
026 028 03 032 034 036 038 04 042 044 6000 6500 7000 V500 8000 8500 9000 9500 10000
Dutty Velocidad (RPM)

Figura 33:  Empuje horizontal.5!

Se puede observar en la Figura 33 que el comportamiento es aproximadamente lineal,
por lo cual se comprob6 realizando una linealizacién de Fuerza vs Velocidad, como se
realiz6 anteriormente.

Teniendo en cuenta las ecuaciones (4.12) y (4.13) se obtuvieron los siguientes datos

2

n X y x Xy
1 6342 0,07 40220964 | 443,94

2 6866 0,12 47141956 | 823,92

3 7453 0,16 55547209 | 1192,48
4 7811 0,19 61011721 | 1484,09
5 8565 0,25 73359225 | 2141,25
6 8759 0,34 76720081 | 2978,06
7 9294 0,36 86378436 | 3345,84
8 9506 0,39 90364036 | 3707,34
) 64596 2 530743628 | 16117

Cuadro 13:  Empuje vertical linealizacion.52

51 Fuente: Disefiado y editado por los autores
52Fuente: Disefiado por los autores
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En la Figura 34 se observa la linealidad que tiene el empuje de la hélice de Yaw.

Empuje de Crientacion
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Figura 34:  Empuje Vertival Linealizacion.>3

Con las Figuras 31, 32 y 34 se puede observar el comportamiento lineal de la fuer-
za con respecto a la velocidad y la fuerza con respecto al dutty, lo cual conlleva a
concluir que el sistema motor hélice no va aportar una mayor no linealidad al sistema
en general, permitiendo realizar una linealizacion con mayor facilidad. Hay que resaltar
que dadas estas respuestas no se entra a realizar un analisis de no linealidad de mayor
complejidad.

53Fuente: Disefiado y editado por los autores
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4.5. MODELO MATEMATICO GENERAL UTILIZANDO ECUA-
CIONES DE MOVIMIENTO DE EULER-LAGRANGE

Para obtener las ecuaciones de movimiento del helicoptero que cuenta con dos grados de
libertad, se utilizan las ecuaciones que describen la dinamica del sistema. En la Figura
35 se observa las fuerzas que se ejercen sobre el sistema, las cuales permitiran visualizar
con mayor facilidad la direcciénes hacia donde tendra movilidad el helicoptero . my es el
total de la masa que se encuentra concentrada en la parte delantera, donde se encuentra
la hélice de elevacion y my es el total de la masa que se encuentra en la parte posterior
donde esta ubicadel rotor antipar. dy y ds son las distancias que se encuentran entre el
apoyo y la concentracion de masas respectivamente.

Fy y F, son las fuerzas que se deben a la gravedadactuando sobre cada punto de masa,
F% es la fuerza transversal o de coriolis que genera el rotor de cola yFj3 es la fuerza de
empuje que genera la hélice de elevacion.

Fy es la fuerza que genera el rotor de orientacion y Fj es la fuerza transversal o de
coriolis que genera el rotor principal. [2].

Figura 35:  Fuerzas que actdan en el sistema.5*

54Fuente: Diseflado y editado por los autores
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En base a las Figuras 36 y 37 se procede a realizar la descomposicién vectorial en X, Y
y Z. Se debe de tener en cuenta el sentido positivo en todos los angulos.

X

Figura 36:  Coordenadas generalizadas en m; 55

Inicialmente se realizara la descomposicién vectorial con respecto a m; para asi ob-
tener X1,Y, y Z;.

Donde:
Pitch = 6, (4.14)

Yaw = 0, (4.15)

Entonces:
X = d; cos(f;) sin(6s)

Y1 = dy cos(6y) cos(6s)
Z1 = d1 sin(@l) (416)

Ahora derivando cada una de las posiciones se obtienen las velocidades. Luego se suman
las velocidades al cuadrado para obtener la velocidad necesaria para hallar la energia
cinética.
it =Ve + Vi +Vy (4.17)
Derivando: ) ] )
X1 = —d101 sin(@l) sin(c92) + dlgg COS(Ql) COS(QQ) = ‘/;1
}‘/1 = —dlél sin(Ql) COS(QQ) — dlég COS<91> sin(Qg) = ‘/;;1
Zl = dlél COS(Hl) = ‘/21

55Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Elevando al cuadrado en ambos lados de la igualdad:

X2 = @20% sin®(6,) sin?(0,) + d262 cos?(6;) cos®(6,)
—2d20,6, sin(6,) cos(6;) sin(6) cos(6;)
Y2 = d26? sin(6,) cos®(0y) + d202 cos®(0;) sin?(6,)
+2d20,6, sin(6y) cos(6;) sin(6) cos(6s)
Z% = d%0? cos?(6y)
Sumando las velocidades, el tercer término de V)%l y V% se cancelan. Ahora se procede
a factorizar para dejar la expresion mas pequena.
2 = d26% sin®(6;) (sin®(62) + cos®(6s))
+d3603 cos?(01) (cos®(62) + sin®(6s))
+ d?0? cos®(6;)

Las expresiones que se encuentran entre paréntesis por identidades trigonométricas son

igual a 1. . ' .
i1 = dj07 sin®(0;) + 365 cos?(01) + dj03 cos®(6;)

Factorizando de nuevo.

2 = d26? (sin®*(61) + cos*(61)) + d} 262 cos®(6,)

2 = d20% + d262 cos®(6,) (4.18)
Ahora se halla la energia cinética para m;.
1
T=-mV?
5™
1
Tl = §m17’%
1 250 1 202 .2 Lo o o
T1 = §m1d191 + §m1d192 COS (91) + §IT(€1 + 02) (419)
Posteriormente se calcula la energia potencial para m;.
V =mgh
Vi =migZy

Reemplazando con la ecuacion (4.16) se tiene:
Vi = magd; sin(6) (4.20)

Ya teniendo la energia cinética de m;, se procede a realizar el mismo procedimiento
para hallar mo.
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Figura 37:  Coordenadas generalizadas en my.56

Ahora se realizaré la descomposicidon vectorial con respecto a my para asi obtener X, Y5
y Za.

Manteniendo el concepto de las ecuaciones (4.14) y (4.15), entonces:
X2 = d2 COS(@l) Sin(92)

Ys = dy cos(61) cos(6s)
Zy = —dy sin(b,) (4.21)
Se deriva y suma cada uno al cuadrado para obtener la velocidad de m,.
i =Vz, + Vo + V2
Derivando: ] ) )
Xy = —dyf; sin(0;) sin(6y) + daby cos(0;) cos(Oe) = Vo
Yy = —dyb, sin(6;) cos(fs) — do0s cos(6y) sin(fy) = Vo
Zy = —dyf; cos(6y) = Viy

Elevando al cuadrado en ambos lados de la igualdad:

X2 = d26% sin(6,) sin®(0y) + d202 cos®(0;) cos?(6,)
—2d%0,6, sin(6,) cos(6;) sin(6) cos(6s)
Y2 = d26? sin®(6;) cos®(0,) + d262 cos®(8;) sin?(6,)
+2d§9192 sin(6;) cos(6y) sin(6y) cos(6s)
72 = d56? cos?(6y)

56Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Restando y factorizando.
2 = d20% sin®(6,) (sin®(62) + cos®(6s))
+ d262 cos®(6,) (cos®(62) + sin®(6,))
+ d26? cos®(6,)
72 = d20% sin®(0) + d262 cos(6) + d26? cos?(6,)
72 = d20% + d262 cos®(6,) (4.22)

Ahora se halla la energia cinética para mso

1 : 1 .
TQ = émgdgﬁf + §m2d39§ COSQ(Ql) (423)

Luego se calcula la energia potencial reemplazando con la ecuacion (4.21)
Vo = —magds sin(6;) (4.24)

Se suman las energias cinéticas T y T, y las energias potenciales V; y V5, para después
restar la energias totales. Sumando las energias cinéticas de las ecuaciones (4.20) y
(4.24).

Vp=Vi+V;
Vi = mygd; sin(6,) — mogds sin(6,)
Sumando las energias potenciales de las ecuaciones (4.19) y (4.23).

Tr =T, +15

TT == (émldfef + Emldfeg COS2<01) + §IT(9% + 03))
1 op 1 202 2

A continuacién se restan las energias para obtener la ecuacién de Lagrange.

L=Tr—Vp
1 . . 1 . .
1 . .
+ §m2d§ (6’% + 63 0082(01))

- (mlgdl sin(@l) — mgng sin(el))
Se procede a realizar derivadas parciales con respecto a 0.

88—. = mld%91 + ]T01 + mgdgel
1
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0 OL . . .
aa—el = mld%91 + ]THI + mgdgﬁl (425)

L ; )
2_91 = —myd303 cos?(61) sin(61) — mad3f3 cos®(61) sin(6:) (4.26)

— mygd; cos(01) + magds cos(6;)

Se restan las ecuaciones (4.25), (4.26) y se adiciona la Viscosidad cinematica para
obtener el torque 7.

ga_L _ a_L + B 9 =T
otos, 06, e
T = mld%él + 170, + degél + mldfég cos?(0y) sin(6,)
+ myd202 cos?(6y) sin(6;) (4.27)

+magdy cos(61) — magds cos(01) + H16
Se procede a realizar derivadas parciales con respecto a 6s.

L . . .
g—. = myd>0, cos*(0) + Ipby + madsfs cos?(0;)
2

0 OL . .
——— = myd*f 2(0,) — 2m,d20,6 61) sin(0
ot 862 miydyba COS ( 1) mya,0b1 QCOS( 1) SlIl( 1) (428)
mgdgég COSZ(Ql) — 2m2d§91é2 COS(Hl) SiIl(Ql) + ITéQ
oL
— =0 4.29
2, (4.29)

Se restan las ecuaciones (4.28), (4.29) y se adiciona la Viscosidad cinematica para
obtener el torque 7

7y = myd;0s cos*(01) + Irs + Babe
— 2myd?0,6, cos(0y) sin (6, )mad>26, cos?(6;) (4.30)
— 2myd26,0, cos(0y) sin(6)
Y asi finalmente se obtienen los torques 7, y 7o que se encuentran representadas en las
ecuaciones (4.27) y (4.30) respectivamente.
4.5.1. Linealizacién del modelo matemaéatico.

Con la obtenciéon de las ecuaciones (4.27) y (4.30) de Euler-Lagrange se procede a
reemplazar en cada una de ellas con base a lo siguiente:

X, =6,
X, =6,
X3 =0
X, =0y
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Reemplazando,
T1 :mld%XQ + ITXQ + mgngQ + mld%XZ 0082(01) Sin(91)
+mod3 X ] cos®(6;) sin(6);)
+mygdy cos(X1) — magds cos(X;) + B1 X
Se obtiene X; y se despeja Xo _

71 — mydi X3 cos?(6y) sin(6y) — mod3 X2 cos?(6,) sin(6;)

X, =
2 mld% +IT—|—m2d§ (4 32)
N —mygdy cos(X1) + magds cos(Xy) — f1Xo
mld% + ]T + mgdg
Se procede con 7
Ty = mldf)ﬁ COSQ(Xl) — led%X2X4 COS(Xl) SiIl(Xl)
+ mod2 Xy cos?(X1) — 2mad? X, X, cos(X1) sin(X;)
+ Ir Xy + B Xy
Se obtiene X3 y se despeja X, '
o T + 2my d? X, X4 cos(X1) sin(X7)
YT md? cos? (X)) + mad2 cos?(X,) + Iy (4.34)

2m2d§X2X4 COS(Xl) SiIl(Xl) — 52X4
myd? cos?(X1) + mad3 cos?(X1) + I

Ahora segin la siguiente matriz

OF OF} O OF
0X1 0Xo 0X3 0X4

OFy  OF, 0F R 0100
8X1 8X2 8X3 8X4 a b O 15
OF3 OF3 OF3 OF3 0001
0X1 0Xo 0X3 0X4 0 d 0 e

OFy OFy OFy OFy
L 0X1 0Xo 0X3 0X4 |

Doénde:

2d3my Xy — 2damy X,
T T B e Iy
_ —b
myd} + mad3 + Iy
—d?my cos?(X1) sin(X1) + d2ms cos?(X;) sin(X1)
myd? + maod3 + I

b
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2d2my X, cos(X) sin(X7) + 2d3me Xy cos(X7 ) sin(X;)
- d3my cos?(X1) + dims cos?(Xy) + It
. 2d3my Xy cos(X7) sin(X) + 2d3ma X, cos(X) sin(X;) — So
d3my cos?(X1) + d3mg cos?(Xy) + I

d

"Un punto de equilibrio del sistema dindmico representa las condiciones de las variables
del sistema, por lo que este se encuentra estatico. Por ejemplo, en el caso de una particula
si se encuentra en reposo sin alguna fuerza externa que representa una entrada, entonces
se dice que se encuentra en un punto de equilibrio. Entonces, un punto de equilibro estéa
dado en: & = f(2% u") = 0.757

Se linealiza en un punto de equilibrio dado por:

X = —59°
X2:O
X3:O
X4:O

Se procede a reemplazar en la matriz

01 0 Of |[X4
1o a0 b |x,
A= 000 1] |x, (4.35)
0 0 0 c¢| |X4
Donde 8
—p1
= 4.36
“ mldf —l—mgd% +IT ( )
- —d3my cos?(Xq) sin(X7) + damg cos?(X7) sin(X7) (4.37)
mld% + mgd% + IT ’
—[a
_ 4.38
¢ d¥my cos?(X1) + dimy cos?(Xy) + Ir (4.38)
0 0
. 10 1
B=1, , {TJ (4.39)
0 1
1 0 0 0] [X;
oo o o] |x
C = 001 0||x (4.40)
0 0 0 0Of | Xy
57Fuente: Tomada el 3 de Noviembre de 2014. Disponible en

http://www.fime.uanl.mx/salinas/APUNTES5 _ CM.pdf
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[ﬁ] (4.41)

T2

o O O
o O O O

0

Los valores de cada término son los siguientes:

m; = 1.6Kg
me = 1.4Kg
d;y = 0.2m
dy = 0.2m
b1 = O.8mm2/s
By = 0.8mm?/s

Teniendo en cuenta la ecuacion (4.11) se obtiene la inercia total.

Ir =128.27- 103K g - m?

4.6. DISENO DE CONTROLADORES

Para controlar el sistema se tuvo en cuenta las matrices y los valores de todas las
variables para obtener las funciones de transferencia con respecto a Pitch (61) y Yaw
(f2). Con el comando ss2tf de Matlab®) se obtuvieron las funciones de transferencia

las cuales son:
0.007327s + 8.677 - 10718

s* 4 8.219s3 + 16.152
s+ 3.222

s* 4 8.219s3 + 16.152

Ahora se obtendran las funciones de transferencia algebraicamente, teniendo en cuenta

Goys = (4.42)

Go,s = (4.43)
= Ar + Bu

y=_Cx

Aplicando Laplace
sz(s) = Ax(s) + Bu(s)

y(s) = C(s)

Se despeja Bu(s), se factoriza y luego se despeja z(s)
Bu(s) = (sI — A)x(s)
x(s) = (sI — A) ' Bu(s)

71



Reemplazando en y(s)
y(s) = C(sI — A)~' Bu(s)

Se expresa la ecuacion y(s)/u(s) para obtener la funcion de transferencia.

y(s) _ adi(sT - A)

u(s)  det(sI — A)B

Para la funcion de transferencia con respecto a #; se debe de tener en cuenta

C=1[1 00 0 B=

OO = O

Realizando los calculos se tiene:

0.007327s + 8.677 - 1018

G o« —
615 s* + 821953 + 16.152

Para la funcién de transferencia con respecto a 65 se debe de tener en cuenta

C=1[0 01 0] B=

_ o O O

Realizando los calculos se tiene:

s+ 3.222
5%+ 8.219s3 + 16.152

Go,s =

(4.44)

(4.45)

Comparando la ecuacion (4.42) con (4.44) y la ecuacion (4.43) con (4.45), se comprue-
ban los valores de las funciones de transferencia obtenidos por dos métodos mencionados

anteriormente.

4.6.1. Controlador SISO

Teniendo en cuenta lo mencionado anteriormente se procedié a aplicar el Criterio de
estabilidad de Routh Hurwitz con el cual se puede conocer la estabilidad de un sistema
sin necesidad de factorizar sus raices [30]. Para aplicar el arreglo se debe obtener la
ecuacion caracteristica, por lo cual se cerr6 el lazo como se ve en la Figura 38 y se

realizé algebra de bloques.
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Transfer Fcn—p Gain

Figura 38:  Diagrama de bloques lazo cerrado.5®
Angulo Pitch

Para el dngulo 0; que corresponde a la ecuacion (4.44).
Gels = Gp1

kG
P — p1
© 1 kG,

La ecuacién caracteristica es la siguiente:
Py = s*+8.219s° + 16.1s* + 7.327 - 10 °sK + 8.677- 107 °K
Ahora se procede a realizar el arreglo de Routh Hurwitz.
st 1 16.1 8.677-10718K

s3 8.219 7.327-103K

s2| —891.471-1075(K — 18.06- 103) 8.677-10"8K

st 7.327-1073 K (K —18.06-10%)
K—18.06-103
50 8.677 - 10718 K

Cuadro 14:  Arreglo de Routh Hurwitz6,.59

Para aplicar el método de Ziegler-Nichols se hall6 la ganancia y el tiempo critico, por lo
anterior se desean raices simétricas y se busco filas de ceros. Se encontrd un valor para
K. (debe ser positivo) para que una de las filas sea igual a 0, se hallé raices criticas
para la fila s!, despejando se obtuvo

K, =1863-10° 0 K, =0

58Fuente: Disefiado y editado por los autores
59Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Oscilaciones sostenidas Pitch
T

Amplitude

Amplitude

Time (seconds)

Figura 39:

Oscilaciones Sostenidas de Gy, s.60

Las raices criticas son las raices del polinomio auxiliar, conformado con los coeficientes

de la fila anterior.

A(s) = 8.219s* +7.327- 10K s

Cuyas raices son

Teniendo en cuenta

Entonces

Tcr =
4.012

51,2 = +4.012¢

2

Wer

21

= 1.56s

Por el método de Ziegler-Nichols para obtener un controlador PID se debe tener en

cuenta

Donde

T, = 0.5T,,
Ty, = 0.1257,,
Ker
Kp=06——
b K
K
K, ==t
T;
K, =K,

K =1limGy,s =8.677-107"
s—0

Entonces, con un Ker = 18.63 - 103

T, =0.783

60Fuente: Disefiado y editado por los autores
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T, = 0.195
Kp=1.29-10*
K; =1.645 - 10*
Ky =252.18 - 10"

Con los valores de K,,, K; y K, se obtuvo una respuesta ideal de pitch, pero debido a
lo anterior el tiempo de estabilizaciéon es demasiado pequeno como se ve en la Figura
40a, se sintonizo6 el controlador para obtener una respuesta més cercana a la realidad,
en la Figura 40b se ilustra la estabilizacion del angulo.

Oscilaciones sostenidas PITCH sintonizacién PITCH
‘ w T T 14 : :
. i LA TR T T e vt e 4
g : ﬁ |
= ] = :
£ ; - [ AU TSRS SUSNE. SSIRON SO S B— 8
i i i i i i i
0 1 0z 5 08 1 0 1 ) 3 4
Time (geconds) i Time (seconds)
(a) Oscilaciones sostenibles (b) Controlador sintonizado

Figura 40:  Respuesta a un escal6n 5!
Los valores de la sintonizaciéon son:

Kp =100
K, =20-10°
K, =200

Angulo Yaw
Se continud con 3 que corresponde a la ecuacion (4.45). La ecuacion caracteristica es

la siguiente
Py = s* +8219s° + 16.1s* + 1sK + 3.222K

Ahora se procede a realizar el arreglo.

61Fuente: Disefiado y editado por los autores
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st 1 16.1 3.222K
53 8.219 1K

s? —121.669 - 1073 (K — 132.326) 3.222K

; e

s° 3.222K

Cuadro 15:  Arreglo de Routh Hurwitz 6,52

Obteniendo
K. =132.326

En la Figura 41 se observa las oscilaciones sostenidas, con el K., .. .

@
=
2

_____________________________________

Figura 41:  Oscilaciones Sostenidas de Gjy,s.53

Raices del polinomio auxiliar.
A(s) = 8.219s° + Ks

Cuyas raices son
S12 = +4.012

Entonces
T.,. = 1.56s

62Fuente: Disefiado y editado por los autores
63Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Teniendo en cuenta el método de Ziegler-Nichols para el controlador PID se obtuvo

K =1im Gy, s = 3.222
s—0

Entonces
T, =0.783
T; =0.195
Kp = 24.6417
K; = 31.472
Kg=4.823

Con los valores de K, K; y K, se obtuvo una respuesta ideal de Yaw, se ilustra en 42

la estabilizacion del dngulo.

Oscilaciones sostenidas YAV
T

Amplitude

Time (seconds)

Figura 42:  Respuesta a un escal6on 54

En la Figura 43 se observa el diagrama del controlador SISO acoplado al helicopte-
ro de dos grados de libertad, para observar su comportamiento real.

64Fuente: Diseflado y editado por los autores
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h 4

PID(s) P N2 Out1

PID Controller P

PITCH
SISO
>
Reference_2
e
I PID(s) P in1 Out2 »
y
Disturbance_Y1 PID Controller Y
YAW

Disturbance_Y2

Figura 43:  Controlador SISO en Simulink.5

Una vez adaptado el controlador, la planta tuvo unas respuestas reales en Pitch y
Yaw, las cuales contaban con unas referencias variables para observar su comporta-
miento a la acciéon de control, donde se visualiza su rapida estabilizaci6n, se muestran

en las Figuras 44 y 45.

Angulo Pitch

Referencia
— Planta

Duty

5 10 15 20 25 30 35 40
Tiempo(seg)

Figura 44:  Respuesta del angulo Pitch.66

En la grafica de Yaw se observa en el inicio se tiene un sobre pico de duracion de maés
o menos 9 segundos, esto se debe al efecto de coriolis generado por la hélice de Pitch,
pero el controlador entra rapidamente a corregirlo y a seguir la referencia variable.

65Fuente: Disefiado y editado por los autores
66Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Angulo Yaw

i i : : ] Referencia
DA5L---o- Ll Cdata vt sy — Planta

Duty

5 10 15 20 25 30 35 40
Tiempo (seg)
Figura 45:  Respuesta del angulo Yaw. 67

4.7. SISTEMA DE CONTROL MIMO CROSS-CONTROL POR
DESACOPLE

El control PID MIMO Cross-control por desacople consiste en aplicar 4 controladores
PIDs los cuales permitiran desacoplar es sistema y realizar una accién de control que
tenga en cuenta las variaciones que genera un grado de libertad con respecto al otro, en
este caso 01 y 6y.Para realizar esta técnica primero se debe analizar la estructura que
rige a este controlador, la cual se muestra a continuacion [31]:

(Los calculos que se realizaran a continuacion se dejaran expresados en letras para una
mayor facilidad de andlisis)

n et u1 ’—| Y1
e K11 a G611 @ >
Referencia PI0® OUTPUT 1
K12 G12
PID(s)
K21 G21
PID(s)
7]
O K22 +”R G22 + >
B e T u2 Y2 | OUTPUT2
HELICOPTERO 2GDL

Figura 46:  Estructura de MIMO desacoplado.68

67Fuente: Disefiado y editado por los autores
68 Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Matemaéaticamente esta estructura se puede expresar de la siguiente forma:
Uy = Kner + Kayeg

U2 = K12€1 + K22€2

Donde vectorialmente se ve expresado como:

|:U1:| _ |:K11 K21:| « {61}
Us Ky Ky €2

Esta expresion se puede reducir de la siguiente forma:

R =

Reemplazando en:

Queda de la siguiente forma:

Y _ Gu Ga ™ Y,
b -[én &l () -ma i)
Simplificando esta expresion nos queda de la siguiente manera:
[Y] = [G] *x [KR — KY]

Despejando
(I+GK)Y = GKR

Despejando Y:
Y = (I+GK)!'+*GKR

Donde G y K son matrices 2x2, I y R son matrices 2x1.

Las funciones correspondientes a G11, G2, G2 y Gaa que son respecto a Pitch (6,),
Yaw (2), torque 1 (71) y torque 2 (72). Con el comando ss2tf de Matlab®) se obtuvie-
ron las funciones de transferencia las cuales son:

s?449.97-10718

G = Gyrg =
I M0mS = 417891953 + 16.152

(4.46)
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s? 4 3.222

Go2 = Gopms = 3 1+ 821953 + 16.152 (447)
0.007327s + 8.677 - 1018
G2 = Goms = — 001031 16,152 (4.48)
0.001s
G = Ggyr5 = (4.49)

st 4 8.219s3 + 16.1s?
Manteniendo una aproximacion del control SISO se hizo una sintonizacién para los
cuatro controladores, los cuales son:

Go | K, | K | K4
Gip | 120.3| 135.5| 80
G1ia 8 5 0.1
G 7 6 0.4
Gas 42 28 9.35

Cuadro 16:  Sintinizacién constantestPID.

Realizando el procedimiento mencionado anteriormente, virtualmente el controlador
se comportd de la siguiente forma:

el U1 Y1

$2+4997s
1 O PID(s) é » —b@—<
5448.2198%416.182 T

Relerencia PID Controller P Transfer Fen PITCH
0.0073275+8.677¢-18
> .
PIDE) 448.21953+16.152
PID Controller P-Y Transfer Fen PITCH - YAW ::E|

Scopet

g\

0.001s
»>
448.21983+16.1s2

PID(s)

PID Controller Y-P Transfer Fcn YAW - PITCH

r2

4 4
2
§°43.222s
O PIDGs) ) » ”é/
448.21983+16.152 Y2

4 2 u2
Referencia PID Controller Y Transfer Fcn YAW

Figura 47:  Controlador MIMO por desacople en Simulink.™

Los controladores se sintonizaron, agregandole al bloque PID Controller P un impulso
y visualizando el comportamiento en la salida de la funciéon de transferencia de Pitch
y cambiar las constantes Kp, Ki y Kd para que se llegara a la referencia de la mejor
manera y del mismo modo al controlador de Pitch-Yaw, lo que da una relaciéon entre
las entradas y salidas cruzadas de los angulos Pitch y Yaw. Se realiz6 el mismo proce-
dimiento para el controlador Yaw y Yaw-Pitch.

69Fuente: Disefiado por los autores
"OFuente: Disefiado y editado por los autores
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Pitch y Yaw se comportaron como se muestra en la las Figuras 48 y 49

ANGULO PITCH
! ! !

T T

e e T e s S B AT e T S e S e e S T S S e S e T e S e S et e s ey e an

P e e e R R L e T SR T e R R e ey
R Lol R R R o e D, S s e ]
g | i : | | E i | |
fg_g_ ............. .............. B e .............. S —— .............. i ............ -

o4kt = . .............. .............. s .............. .............. A o

1 T e, e .............. A, - RO e _

0 | I i |

1 2 3. 4 5
Tiempo

Figura 48:  Respuesta de Pitch a la referencia.”™

ANGULO YAW
14 T T T T T T T ! T
= P ..................... ~
T S R o e e =
T L -

R /

B 08 Lo 8 2o S e S S S0 8 S R S S S e S -
R
Jom—
0 i i | i i i i i i

1] 1 2 3 7 8 2 10

5
Tiempo

Figura 49:  Respuesta de Yaw a la referencia. 72

En la Figura 50 se observa el diagrama del controlador MIMO acoplado al helicop-
tero de dos grados de libertad , para observar su comportamiento real. Este cuenta
con 4 controladores, dos van en serie como si fuera el controlador SISO, y otros dos,
los cuales se encargar en desacoplar al sistema, permitiendo que la entrada del angulo
Pitch afecte a las salida del angulo Yaw y asi permitir controlar los efectos que generan
entre si.

"IFuente: Disefiado y editado por los autores
"2Fuente: Disefiado y editado por los autores
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In2 Outl——¢ ¥

MIMO CROSS COUPLED CONTROL

In1 Out2 ol

Yaw
Control MIMO

Disturbance Y2

Figura 50:  Controlador MIMO en Simulink. 73

[ Poe [ [L "
el
Zero-Order p|D Gontroller Zero-Order *
Hold1 Hold3
L Pio@ [ [H ut
Zero-Order piD 2  Zero-Order
Hold - Hold2
R Pioe) o [
BENGS
Zero-Order PID 3  Zero-Order
Hold7 - Hold6 I .
[ e S E—
e2
Zero-Order p|p Controller1Zero-Order
Hold5 Hold4
Figura 51:  Estructura interna controlador MIMO en Simulink.7

Una vez adaptado el controlador la planta tuvo unas respuestas reales en Pitch y Yaw,
las cuales contaban con unas referencias variables para observar su rapida estabilizacion,
como se visualiza en las Figuras 52 y 53.

"3Fuente: Disefiado y editado por los autores
" Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Angulo Pitch

Referencia

0.5

Z 045
(i |
04
0.35 : ; : : ;
03 ! l ! 1 ] ] 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40
Tiempo(seg)
Figura 52:  Respuesta del angulo Pitch.7™
Angulo Yaw
: : : Referencia
) T - - S SR S — Planta

> E

z .

S : ;
.Q35-_.......E,........'r........E........;.. L ..;........;........%. e
0A45--nemnn Heszamnes prosmenss fassseses taszznons jemmmzens e $esaneace
05 I i i i i i I

5 10 15 20 25 30 35 40

Tiempo (seqg)

Figura 53:  Respuesta del &ngulo Yaw.76

Comparando las figuras 48 y 49 que muestran el comportamiento del helicoptero virtual
con las figuras 52 y 53 que son las del helicoptero Fisico, se nota que este controlador
tuvo problemas en llegar a la referencia rapidamente y fue casi imposible erradicar el
sobre pico en ambos dngulos.

">Fuente: Disefiado y editado por los autores
"6Fuente: Diseflado y editado por los autores
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4.8. CONTROL PI VECTORIAL

4.8.1. Sin observador de estado.

A partir del sistema descrito por ecuaciones de estado, se puede analizar la estructura
de este tipo de controlador.
x(t) = Az(t) + Bu(t)

y(t) = Ca(t)

El esquema a continuacion representa el sistema descrito por las ecuaciones de estado
acoplado como PI Vectorial.
(Los calculos que se realizaran a continuacion se dejaran expresados en letras para una
mayor facilidad de andlisis)

—><‘r Hs J-—Z>K24><‘)—>U B X [ ¢ L

Ki j¢—

Figura 54:  Estructura del controlador PI Vectorial.”?

Se analiz6 el esquema de la Figura 54 y se obtuvo lo siguiente
U=Kiz+ Kyz
Donde Z representa el error de rastreo del sistema
r—y=e=2

i=—-Cx+r (4.50)

z permite que la salida siga mejor la referencia.

T = Ax + B(le + KQZ)

""Fuente: Tomada el 10 de Septiembre de 2014. Disponible en DIAZ, Hernando. Fundamentos de
control. Diseno con variables de estado. p. 117-146
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Factorizando

Lo anterior demuestra la retroalimentacion del sistema.
& = Az + Bu (4.51)

Las ecuaciones (4.51) y (4.50) se pueden representar vectorialmente como

=L (o] )
v=lc 0[]

Donde I es una matriz identidad nX1. Ahora es posible seleccionar una matriz de
ganancias K; y K. Adicionando estas matrices de ganancias y reemplazando u, la re-
presentacion vectorial queda como:

[ 111
v=lc 0[]

De manera que la matriz tenga valores propios en una regién aceptable. Donde A+ BK;
Es la matriz de estado en lazo cerrado y BK5 se denomina pre compensador usado para
dar atencion a las especificaciones estéaticas del sistema, es decir la respuesta en estado
estacionario, esto se debe a que en la representacién de variables de estado se tiene el
inconveniente de no tener en cuenta la seccion estatica del sistema trabajado.

Lo anterior es posible siempre y cuando el Par (A, B) sea controlable, condicion in-
dispensable para este tipo de controlador.

B A
Rank {0 —C’} =n+P
Donde
Rank(A) =n
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4.8.2. Con observador de estado.

Se analizo el esquema de la Figura 55 y se obtuvo lo siguiente.

Donde:

X=lK
T = Az + Bu+ Ley

Donde Ley representa la matriz de acople del controlador virtual y real del sistema.

Ley=y—y=Czx—Czx
= Az — LCz + LCx + Bu

2

Factorizando
T

LCz + (A— LC)i + Bu

Lo anterior demuestra la retroalimentacién de estado del sistema.

& = Ax + Bu
y="Cx
Por el diagrama se obtiene
Z=r—y
z=r—Cxr

d(t)

|

&
u(t) x(t x(t t

- B J H o | YO

N
s |
:J.:.

Planta

+
ey
L O

t) ()

A [ observador

K1

7’(12;‘;() = Control

Figura 55:  Estructura del controlador PI V con observador de estado.
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Se realiza el procedimiento anterior teniendo en cuenta las ecuaciones (4.52), (4.53)
y (4.55) para que las salidas virtuales del sistema y las reales sean exactamente iguales,
lo que garantiza el correcto funcionamiento del sistema al controlarlo.

x A 0 0| |z B 0

T =|LC A-LC O| (2| + |Blu+ |Ofr

Z —C 0 0] |2 0 I
De la Figura 55 se obtiene w.

Reemplazando u en las ecuaciones (4.52) y (4.53) la representacion vectorial queda
como:

T=LCx+ (A—LC+ BK,)t + BK»z (4.58)
z=—-Cx-+r
2| = |LC A—-LC+ BK, BKy| |Z| + O r
Z e 0 0 z I
Observador
er=x— 2

Donde x es de planta real y 2 es el estimador.
éx=1—2
éx es la ecuacidén que representa el error entre el controlador y el observador. Se reem-
plazo las ecuaciones (4.57) y (4.58) para obtener
éx = Ax + BK 12+ BKyz — LCx — At — LCt — BK & — BKsyz

Factorizando

éx=(A—LC)(z—12)=(A—- LC)ex
Para hallar la matriz de ganancia del observador L se puede usar un algoritmo de
asignacion de polos . Pero teniendo en cuenta que

MA—LC) = \A-LC)"
MA - LC) = \AT — CTLT)
Donde A(A) representa los valores propios de la matriz A, entonces, es posible usar el

mismo algoritmo, usado para asignar los polos del controlador, para asignar los polos
del observador [32].

"8Fuente: Diseflado y editado por los autores
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4.8.3. Controlador

Sabiendo que

Se reemplaza en

T = (A + BKl)x + BKQZ — BKlex
i=—-Czx+r
éx = (A— LC)ex

El sistema en lazo cerrado se representar vectorialmente como la ecuacion de PI Vec-
torial anterior:

A= —C 0 0 z{+ |17
ex 0 0 A-LC| |ex 0
T A+BK1 BKQ —BKl ] Xz 0
2| = —-C 0 0 2|+ (1|7
éx 0 0 [A—LC]] |ex 0
T A 0 B —BK; x 0
= H—C O]JFM K KZ]} 0 2ERiE
éx 0 0 [A—LC]| |ex 0

Representacion con espacio de estado del controlador con observador.
Sabiendo que
ey =1y —Cz%

Reemplazando u y e, en la ecuaciéon (4.52), se obtuvo.
&= A+BKyz + BK,i& + Ly — LC&

Teniendo en cuenta las ecuaciones (4.54), (4.56) y (4.59).

H s [ [

uw=[K, K m + [0] m
(A+ BK;) > 5(A — LC)

Lo que refiere que los polos del observador tienen que ser como minimo 5 veces mas
rapidos o més cercanos al origen que los polos del controlador, porque los polos del
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observador tienen que actuar primero para poder evaluar el error con respecto al con-
trolador y asi reducir el error entre los dos.

Ahora bien, se procede a realizar el controlador PI Vectorial pertinente para el helicop-
tero de dos grados de libertad. Esto se realiz6 obteniendo las matrices caracteristicas del
sistema (A B C D) por medio las ecuaciones diferenciales de movimiento de Lagrange,
como se presentd en el capitulo anterior. Segin las ecuaciones 4.35, 4.36, 4.37, 4.38,
4.39, 4.40 y 4.41 y los valores de las variables vistas en las matrices son los siguientes:

d1 =0.2m
d2 =0.2m

B1 = 800mm?/s
By = 800mm?/s
Ir =128.27-103K g - m?

La matriz de observabilidad es de:

1 0 0 0
o 0 1 0
o 1 0 0
o0 01
=10 —32223 0 —0.0073
0 0 0 —4.9968
0 10.3832 0 0.0602
0 0 0 249682

La matriz de controlabilidad es de:

—0.0073  10.3832 0.0602
0.0602 —33.4578 —0.3770
—4.9968 0 24.9682
24.9682 0 —124.7619

Co=

El sistema es observable y controlable ya que el rango de la matriz Q y Coesdedy
la longitud de la matriz A es de 4 por lo que la resta entre estos dos da cero, por tal
razon se dice que el sistema es controlable y observable.

Aplicando la teoria de control PI Vectorial para la secciéon de control, las nuevas matrices
(A B C D) quedan:
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[ 0 1 0 0 0 0]
0 -32223 0 —0.0073 0 0
0 0 0 1 0 0

Ad=1, 0 0 —4.9968 0 0
-1 0 0 0 00
0 0 1 0 0 0]
-
10
0 0
BB= |,
0 0
_0 0_

Realizando la asignacion de polos al controlador se escogieron los siguientes, los cuales
estan cercanos unos de otros para no tener polos dominantes en el controlador y asi
permitir que realice una mejor accion de control:

PolosPI = [—-7.4250 —7.1500 —6.8750 —6.3250 —6.6000 —7.4250]

La matriz de constantes K para el PI Vectorial queda:

KPI:{—142.5719 —17.4788 —2.6755 —0.1816 326.6782 9.4515}

—2.7030  —0.1908 —148.2062 —16.1021 9.5483  346.5790

Las constantes K1 & K2 son las siguientes:

Ko {—142.5719 —17.4788  —2.6755 —0.1816]
L=

—2.7030  —0.1908 —148.2062 —16.1021

9.5483  346.5790

K, — [326.6782 9.4515 ]

La asignacion de polos para el observador son los siguientes (dése cuenta que son por
lo menos 5 veces mas rapidos que los del controlador):

PolosL = [~1.55650 —1.61310 —1.52820 —1.58480]

Donde la matriz del observador queda:
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—0.0568 —0.0153
I — 2.6875  0.0506

—0.0268 —1.8797

0.0920 11.8210

Ahora bien, el controlador PI Vectorial con el observador se muestra a continuacion,

basandose en la teoria mostrada anteriormente. Las nuevas matrices (A B C D) - (Ac
Be Ce De) Son:

0.0568 1 0.0153 0 0 0
—145.2594 —20.7011  —2.7261  —0.1889 326.6782  9.4515
4o — | 00208 0 1.8797 1 0 0
—2.7949  —0.1908 —160.0273 —21.0989 9.5483  346.5790
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 |
[—0.0568 —0.0153 0 0
2.6875  0.0506 0 0
B, _ | 00268 —1.8797 0 0
0.0920 11.8210 0 0
-1 0 10
0 -1 01
¢, _ [1425719 —174788 26755  —0.1816 3206782 9.4515
—2.7030  —0.1908 —148.2062 —16.1021 9.5483 34605790

0000
DC_[OOOO}

El anélisis hecho anteriormente, proporciona unos resultados, los cuales se evaluaron
inicialmente de forma virtual usando algebra de bloques con la herramienta compu-
tacional Simulink de Matlab, a continuacion se muestran los resultados.

En la Figura 56 se ilustra el diagrama de bloques del controlador PI Vectorial cuando
el 4ngulo Pitch sigue una referencia de paso unitario y el dngulo Yaw una referencia
de cero. La Figura 57 muestra las graficas del comportamiento de los angulos Pitch y
Yaw al seguir las referencias, el primero realiza el control adecuadamente, mientras que
en el segundo se observa una leve perturbacion la cual es corregida rapidamente por el
controlador.
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y
; ’ X' = Ax+Bu X' = Ax+Bu !
:I y = Cx+Du y = Cx+Du

Paso untario P. PIVECTORIAL  HELICOPTERO Respuesta al
2DOF Control PI Vectorial P

Paso unitario Y.

Figura 56:  Estructura de bloques referencia Pitch.™
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Figura 57:  Respuesta al Controlador PIV referencia Pitch80

Se realiza el mismo procedimiento que el anterior pero en este caso la Figura 58 el
diagrama de bloques del controlador PI Vectorial cuando el angulo Pitch sigue una re-
ferencia de cero y el angulo Yaw una referencia de paso unitario. La Figura 59 muestra
un comportamiento contrario al anterior pero con la misma tendencia.

" Fuente: Disefiado y editado por los autores
80Fuente: Disefiado y editado por los autores
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0 r x'=Ax+Bu x' =Ax+Bu ! |:|
y = Cx+Du "1 y = Cx+Du g

Paso unitario P PIVECTORIAL1  HELICOPTERO Respuesta al
2 DOF1 Control Pl Vectorial Y

1

Paso unitario Y

Figura 58:  Estructura de bloques referencia Yaw 8!
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Figura 59:  Respuesta al Controlador PIV referencia Yaw.82

Para este caso la Figura 60 ilustra el diagrama de bloques del controlador PI Vec-
torial cuando el angulo Pitch y Yaw sigue una referencia de paso unitario. La Figura
61 muestra las graficas del comportamiento de los a&ngulos Pitch y Yaw al seguir dichas
referencias, se nota el buen comportamiento de ambos angulos a la hora de seguir tal
referencia. Este caso es el que mas se aproxima al real, donde ambos angulos tomas di-
ferentes valores. Dicho esto, el control PI Vectorial ahora se evaluara con sistema real,
el cual fue construido previamente por los autores de este trabajo.

81 Fuente: Disefiado y editado por los autores
82Fuente: Disefiado y editado por los autores
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’ r x'=Ax+Bu x' =Ax+Bu 4 I:l
y = Cx+Du "1 y =Cx+Du =1

Paso unitario P_ PIVECTORIAL2  HELICOPTERO Respuesta al
2 DOF2 Control Pl Vectorial PY

1

Paso unitario Y_

Figura 60:  Estructura de bloques referencia Pitch y Yaw.83

Pitch

Yaw

T

Escalén

Tiempo (Seg)

Figura 61:  Respuesta al Controlador PIV referencia Pitch y Yaw. 84

Aplicando el controlador PI Vectorial al helicoptero de dos grados de libertad, escogien-
do los mejores polos posibles en ambos casos (Controlador & Observador), se muestra
la estructura del controlador de lazo cerrado y el comportamiento del mismo en los
angulos Pitch y Yaw.

83Fuente: Disefiado y editado por los autores
84Fuente: Disefiado y editado por los autores
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PIVECTORIAL
Helicopter 2 DOF
Reference Y
Disturbance Y1
Disturbance Y2
Control PI Vectorial en Simulink. 85

Figura 62:
A continuacién se muestra la respuesta del controlador PI Vectorial al angulo Pitch

siguiendo una referencia y su respectiva perturbacion.

Angulo Pitch
: : : Referencia
- : — Planta
0.85 --xveos e et PR e Eo
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I e e e Er PP E e PP T EET e P CEEEPEPCT EEPT PO
0.35 f--neeves e Tl SUCTEETS CEETIRR PR
I I I I i I 1
20 25 30 35 40

0.3
0 5 10 15
Tiempo(seqg)

Respuesta del angulo Pitch al seguimiento de una referencia.s6

Figura 63:
Aligual que en la figura anterior, posteriormente se muestra la respuesta del controlador

PI vectorial al &ngulo Yaw siguiendo una referencia y su respectiva perturbacion.

85Fuente: Disefiado y editado por los autores
86Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Figura 64:  Respuesta del angulo Yaw al seguimiento de una referencia. 87

Los resultados del PI Vectorial con observador de estado son muy buenos con respecto
a dos otros dos comparados, se puede observar el excelente seguimiento del helicoptero
a sus respectivas referencias, mostrando tiempos rapidos de estabilizacién, radicacion
del error de estado estacionario y el bajo sobre pico en los primeros segundos del &ngulo
Pitch. De igual forma se puede observar que comparando la respuesta virtual del con-
trolador es muy parecido al fisico para Pitch, pero se nota que en Yaw existe un sobre
pico de 5 segundos antes de estabilizarse y llegar a la referencia, esto se debe al efecto
de coriolis que genera la hélice de Pitch. La variacion de la referencia a tipo senal paso
en el segundo 20 representa la perturbacion que se le aplico al helicoptero DGL, esta
permite visualizar el comportamiento del mismo a la acciéon de control usada, observe
que después de la perturbacion el controlador vuelve a buscar la referencia de 0.3, esta
referencia se selecciond por que se realizd con respecto al dutty de funcionamiento de
los motores; Este comportamiento es el mismo para los otros dos controladores antes
evaluados (SISO Y MIMOQO) que se visualizan en las graficas 44, 45, 52, 53.

87Fuente: Diseflado y editado por los autores
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5. RESULTADOS Y ANALISIS

Finalizando este trabajo, se visualizan los resultados que mostraron los 3 controladores
evaluados en el helicoptero de dos grados de libertad y a su vez se realiz6 la comparativa
de los mismos. A continuaciéon se muestran dos cuadros de resultados, el primero son los
datos extraidos de las graficas de resultados de los tres controladores cuando el sistema
se inicializa, busca la estabilidad y el seguimiento a la referencia, el segundo son los
resultados del comportamiento del mismo a la perturbacion.

1. Dos Controladores PID independientes (SISO).
2. Controlador PID MIMO cruzado por desacople.

3. Controlador PI Vectorial con observador de estado.

Controlador | Grado de Tiempo Sobre pico | Estabilizaciéon

libertad Levantamiento (s) (%) (s)
1 Pitch 6.9 12.5 10.5
Yaw 1.11 66.66 13.5

2 Pitch 8 6.25 9

Yaw 1.26 86.36 17

3 Pitch 3.7 8.9 6.9

Yaw 0.5 61.53 8

Cuadro 17:  Resultados entre controladores. 88

Control | Grado de | Sobre pico | Estabilizaciéon
libertad (%) (s)
1 Pitch 66.66 7
Yaw 226.66 9
2 pitch 33 5)
Yaw 300 18
3 pitch 44 6
Yaw 266.66 8

Cuadro 18:  Resultados a la Perturbacion.®?

En el punto de partida, la retroalimentacion de estado del control PI Vectorial con
observador de estado fue el mejor controlador para el helicoptero de dos grados liber-
tad, en general mostrando resultados de “6,5 segundos en tiempo de estabilizacion y

88Fuente: Disefiado y editado por los autores
89Fuente: Disefiado y editado por los autores
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8,5 % de sobre pico para el angulo Pitch, para el angulo Yaw 8 segundos en tiempo de
estabilizacion y 61.53 % de sobre pico”, es mas eficaz que los otros dos controladores,
tiene un tiempo de levantamiento més veloz, tiempo de estabilizacion y porcentajes
de sobre paso mas pequenos, en ambos angulos “Pitch y Yaw”. El control PID SISO
independiente obtuvo el segundo puesto como mejor controlador, con “10,5 segundos en
tiempo de estabilizacion y un 12,5 % de sobre pico para Pitch, ademas 13,5 segundos en
el tiempo de estabilizacion y 66.66 % de sobre pico” para el angulo de Yaw. Por tltimo
el control MIMO cruzado por desacople PID tomo el ultimo lugar con “9 segundos de
tiempo de estabilizacion y un 6,25 % de rebasamiento “sobre pico” en Pitch, también
se obtuvo 17 segundos en el tiempo de estabilizacion con 86.36 % de sobre pico en el
angulo Yaw”.

Levantamiento de controles angulo PITCH Estabilizacidn de controles angulo PITCH
048 T T T T T T T T

7 O

Duty

1 H H —8— Pl Vectorial s ] h : h h —H8— P Vectorial
0.38 I 1 1 | T 0.38 1 I 1 | I 1 T T
0

2 4 6 8 10 12 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo (5) Tiempo (s)
(a) Tiempos de levantamiento (b) Tiempos de estabilizacion
Figura 65:  Respuesta de controladores angulo Pitch.?
Levantamiento de controles angulo YAW Estabilizacién de controles angulo YAW

] S S S B e

WINO S MO
—&— P Vectorial . } : ; —8— Pl Vectorial
05 I | I | | I T T 05 | I | I I | T T
02 04 06 08 1 12 14 16 18 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo (s} Tiempo (s)
(a) Tiempos de levantamiento (b) Tiempos de estabilizacion
Figura 66:  Respuesta de controladores dngulo Yaw.”!

9OFuente: Disefiado y editado por los autores
91Fuente: Disefiado y editado por los autores
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Las figuras 65 y 66 muestran graficamente el comportamiento de los tres controla-
dores en tiempo de levantamiento y de estabilizacion para los dngulos Pitch y Yaw, se
ve claramente que el controlador con mejor resultado es el PI vectorial con observador
de estado, el cueal se encuentra en azul.

Cuando se trata de la perturbacion, el controlador més rapido fue el control MIMO
cruzado por desacople PID, pero se tuvo en cuenta que el mejor resultado fue solo para
el 4ngulo de Pitch, en el &ngulo Yaw demostro el peor comportamiento de los tres con-
troladores evaluados. El controlador PI Vectorial con observador de estado fue el que
mejor se adapto al sistema controlando ambos angulos Pitch y Yaw, demostrando re-
sultados de “6 segundos de tiempo de estabilizacion y 44 % en sobre pico para el &ngulo
Pitch, en el angulo Yaw 8 segundos con 266.66 % de sobre pic” , en comparacion a los
“5 segundos en tiempo de estabilizacion y 33 % de rebasamiento en Pitch, en Yaw de 18
segundos en tiempo de estabilizacion con 300 %” de rebasamient para el control MIMO.
Estos resultados son excelentes para el control PI vectorial con observador de estado,
dando el hecho de que la retroalimentacion de estado con un observador de estado, es
un controlador que toma todas las variables del helicéptero de dos grados de libertad
y se les relaciona enteramente, dando la certeza de que alli estd actuando un control
que matematicamente tiene buen sustento y que es capaz de mostrar buenos resultados
para sistemas multivariables, inestables y no lineales, mostrando al mismo tiempo un
control que relaciona completamente la dindmica de todo el sistema.

Se resalta que cuando el helicoptero DGL es perturbado, este alcanza valores de so-
bre pico elevados en el angulo Yaw, esto se debe a que el control en Yaw es un poco méas
lento que es control en Pitch, debido a que este cuenta con una hélice de menor area y
por qué el angulo Pitch al generar mayor propulsion este genera una mayor fuerza de
coriolis o transversal; este inconveniente de puede resolver aplicando técnicas de con-
trol mas avanzadas de optimizacién como es el Control PI vectorial con observador de
estado usando Linear Quedratic Regulator(“LQR”) o control por rechazo activo de per-
turbaciones los cuales podréan ser aplicador al helicoptero DGL en estudios posteriores.
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6. CONCLUSIONES

En este trabajo se propuso y se valid6 la construccion, el modelamiento y el control de
un helicoptero de dos grados de libertad, sistema multivariable, inestable y no lineal.

El helicoptero construido demostré confiabilidad, mostrando buenos resultados de fun-
cionamiento, permitiendo visualizar los efectos naturales que rigen al sistema. Para este
trabajo se tuvieron que hacer pruebas exhaustivas, lo que permitié6 dar un buen diag-
nostico de funcionamiento.

El modelamiento del sistema usando las ecuaciones diferenciales de lagrange, permi-
ti6 realizar satisfactoriamente un anélisis completo de todo el sistema, donde todas las
variables fisicas se relacionaron para tener un mayor acercamiento a la planta real y ob-
tener mejores resultados a la hora de ser controlado, demostrando ser un modelamiento
ideal para aplicar técnicas de control multivariable en espacio de estados.

Dado a que se aplicaron tres técnicas de control, se pudo llegar a la conclusién que
el controlador PI Vectorial con observador de estado es robusto por ser un control que
no permite que el sistema no se desestabilice facilmente y el cual no permite una facil
saturacion de la senal de control, dando ventajas en los resultados, comparando las
otras dos técnicas de control (SISO Y MIMO). Esto permite llegar a la conclusion que
dicho controlador fue el mejor en este caso para sistemas de miltiples variables y es
apto para aplicarlos en sistemas de cualquier rama de la ingenierfa.

En conclusiéon, se cumplieron con todos los objetivos planteados en este trabajo de
grado, demostrando buenos resultados de ejecucion en todas las areas: mecénica, mo-
delado y control. Este trabajo aporta grandes resultados, los cuales podrdn usarse en
futuros trabajos y aplicaciones ingenieriles, no solo en el campo de la ingenieria meca-
tronica sino también en la aerondutica.

Por ultimo es preciso mencionar que se deben limitar los rangos de trabajo del mo-
dulo de control a 75 grados para Pitch y 180 grados para Yaw, ya que si no es asi, se
atenta con la estabilidad del sistema, este médulo se disend siguiendo los parametros de
una helicoptero real, lo que indica que no esta disenado a seguir referencias extremas.
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7. ANEXOS

El cédigo que se realizo para el controlador PI Vectorial se muestra a continuaciéon para
que puedan ser evaluados y estudiados por los lectores de este trabajo.
ml =1.6

m2=14
dl =0.2
d2 =10.2
bl =0.8
b2 =0.8
X1=-59

IT =128.27% 1073
Ecuaciones obtenidas por medio de las ecuaciones diferenciales de lagrange.

a=(=bl)/(ml*d*>+m2xd*+IT)

b= (d**xmlx (cosd(X1)?) * sind(X1) — d* *x m2 x (cosd(X1)?) * sind(X1))/(m1 * d* +
m2x* d*>+ IT)

c=(=b1)/(d* * ml * (cosd(X1)?) + d* * m2 * (cosd(X1)?) + IT)

Matrices (A B C D) linealizadas

[0100; ...0a0b; ...0001; ...000c]
[00; 10; 00; 01]

[1000; 0010]

[00; 00]

A
B
C
D

sys = ss(A, B,C, D)

[NUM1, DEN1] = ss2tf(A, B,C, D, 1
[NUM?2, DEN?2] = ss2tf(A, B, C, D, 2)

Observabilidad del sistema

Q = obsv(sys);
unob = length(A) — rank(Q)

Countrolabilidad del sistema

Co = ctrb(sys);
unco = length(A) — rank(Co)

Control
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polosPI = 0.0688 % [—27 — 26 — 25 — 23 — 24 — 27]
AA = [A[00; 00;00; 00]; —C'zeros(2)]

BB = [B; zeros(2)]

KPI = place(AA, —BB, polosPI)
K1=KPI(:,1:4)

K2=KPI(:,5:6)

Estimador

polosL = 0.283 x [—55 — 57 — 54 — 56|
L = place(A’,C", polosL)’

Countrol Observador

Ac=[A+ BxK1— LxC,B x K2;[0000;0000], [00; 0]
Be = [L, [00; 00; 00; 00]; —eye(2), eye(2)]

Cc= KPI

Dc = [0000; 0000]

sys. = ss(Ac, Be,Ce, Dc)
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ELEMERTO N.° DE PIEZA MATERIAL CANTIDAD
1 Cubo inferior Polipropileno PP 1
2 Rodamiento 30mm SKF 6006ZC3 Varios 2
3 Columna principal Polipropileno PP 1
4 Potenciometro lineal Varios 2
5 Cubo Superior Polipropileno PP 1
6 Viga union T Polipropileno PP 1
7 Viga principal Polipropileno PP 1
8 Topes Acero AlSI 1020 5
9 Motor - Helice Varios 2
10 Tornillo M3x65 Acero al carbono 8
11 Protector Grande Acero al carbono 2
12 Protector Pequeno Acero al carbono 2
13 Tornillo M3x5 Acero al carbono 8
14 IEJ)le'\rICQ%AI:;e_xs\%onol nut ISO 4032 Acero al carbono 24
15 Caja C90 Acero al carbono 1

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA fg@ggiccgg';ﬂgigggfgg% -

Rebarbary romper Helicoptero de dos grados Explosionado
aristas vivas de libertad.
Material: Varios Elaboré ~ Edgar Andrés Duarte A

Juan Andrés Gutiérrez S

Canfidad: 1 28/10/2014  ESCALAT:5 A3 Plano: 1 de 7
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SECCION an

: Si no se avisa lo contrario:
UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA Las cotas se indican en mm

Rebarbary romper

Helicoptero de dos grados
aristas vivas

de libertad.

s - : : 2 Edgar Andrés Duarte A
Material: Polipropileno PP Elabord 80 rés Gutierar S

Cubo inferior

Cantidad: 1 28/10/2014 ESCALA:1:1 A3 Plano 2 de 7
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R Si no se avisa lo contrario:
i) UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA Las cotas se indican en mm

Rebarbary romper Helicoptero de dos grados  Columna
aristas vivas de libertad. principal

s ] : ; 4 Edgar Andrés Duarte A
Material: Polipropileno PP Elabord [ S S ames S

Cantidad: 1 28/10/2014 ESCALAT: 2 A3 Plano 3 de 7
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VISTA G S ECC|ON B-B Rebarbar y romper Helicoptero de dos grados . Superior

aristas vivas de libertad.

s e : : ’ Edgar Andrés Duarte A
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Cantidad: 1 28/10/2014 ESCALA:1:1 A3 Plano 4 de 7



012

N

11,50

10

90

Las cotas se indican en mm

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA 110 € avisa Io conrario:

Rebarbary romper Helicoptero de dos grados Viga uniéon T
aristas vivas de libertad.

sl : ; 2 Edgar Andrés Duarte A
Material: Polipropileno PP Elabord 5090 o ey §

Cantfidad: 1 28/10/2014 ESCALA 2:1 A3 Plano 5 de 7
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Rebarbary romper Helicoptero de dos grados  Viga Principal
aristas vivas de libertad.

s - : : 2 Edgar Andrés Duarte A
Material: Polipropileno PP Elabord [ 80 ras Gutienar S

Cantidad: 1 28/10/2014 ESCALAT: 2 A3 PIano 6 de 7
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Si no se avisa lo contrario:
' UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA Las cotas se indican en mm

Rebarbary romper Helicoptero de dos grados
aristas vivas de libertad.

s - . Edgar Andrés Duarte A
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Topes

Cantidad: 5 28/10/2014  ESCALAI0: 1 A3 Plano 7 de 7
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