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Disefio, construccion y control de un cuadricOptero—
parte 2: software, estimacion y control

MICHELL P EHRLICH, LUIS F LUPIAN

Resumen—Se presenta el proceso completo de programacion
de la computadora de control de vuelo para un cuadricoptero
pequeiio con un diametro de 275 mm con fines académicos y de in-
vestigacion dentro del Laboratorio de Robética Movil y Sistemas
Automatizados de Universidad La Salle. El trabajo presentado
hace énfasis en los algoritmos de estimacion de variables, asi como
en la arquitectura y algoritmos de control implementados. Se
presentan pruebas experimentales del resultado obtenido con
los algoritmos de estimacion y control. Se detallan ademas los
modulos de recepcion, interpretacion y generacion de seiales de
control. En su estado actual, el cuadricoptero es capaz de volar
y autoestabilizarse de manera satisfactoria.

I. INTRODUCCION

Un cuadricéptero es una herramienta de investigacién y
desarrollo versétil y divertida que presenta oportunidades de
investigacion que van mas alld de conseguir que levante vuelo
y se autoestabilize, si no que puede ser utilizada para probar y
desarrollar otras tecnologias como algoritmos de navegacion
por reconocimiento de patrones, implementar distintos tipos
de sensores para que el aparato pueda reaccionar a cambios
en su ambiente, entre otros. Los objetivos fundamentales de
este proyecto son desarrollar (a) el hardware y construccion
fisica del cuadricoptero, y (b) el software y sistema de control
de vuelo. Debido a que se buscaba sobre todo aprender cémo
desarrollar un cuadricéptero se puso como meta adicional el
utilizar el minimo posible de partes prefabricadas.

En la dltima década, los cuadricopteros o cuadrirotores han
alcanzado gran popularidad tanto por parte del publico en
general como de la comunidad cientifica. Actualmente, los
cuadrirotores se usan en algunas instituciones como caso de
estudio en cursos introductorios de la ingenieria con enfoque
multidisciplinario [1]. Desde el punto de vista cientifico, hay
varios problemas interesantes que se pueden investigar como
el disefio y control [2], [3], [4], [S] y la estimacién de pose
en tiempo real [6], [7].

Una vez que se tiene disefiado y construido un cuadricéptero
estable y maniobrable se pueden desarrollar muchas aplica-
ciones con él. Destacan en el medio cientifico los logros
de Raffaello D’Andrea quien usando técnicas novedosas de
control [8] ha realizado impresionantes acrobacias dindmicas
con conjuntos de cuadricépteros como jugar badminton, ba-
lancear, lanzar y capturar una varilla, e incluso la construccion
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Figura 1: Tercera iteracién de construccién del cuadricoptero

de formas arquitecténicas complejas, todo esto de manera
auténoma [9].

Dentro del presente proyecto, el objetivo de desarrollar el
sistema de control de vuelo se logra con una arquitectura de
controladores PID. Existen antecedentes del uso de esta técnica
de control para estabilizar el vuelo de cuadricéperos como el
trabajo de Tayebi [4].

La Fig. 1 muestra el cuadricoptero desarrollado dentro del
presente proyecto en su estado actual. La aeronave ya es capaz
de volar y auto-estabilizarse de manera satisfactoria como
se puede ver en el video anexo [10]. El presente proyecto
se divide en dos partes: “hardware y construccién fisica” y
“software, estimacion y control”.

II. DESCRIPCION DEL PROBLEMA

Escribir un controlador de vuelo para un cuadricoptero
no es tarea féicil, ya que tiene muchas partes que deben
interactuar armdnicamente para que opere de manera eficiente
y sin problemas. Los dos componentes mas importantes son
la estimacién de variables a partir de la informacién ruidosa
de los sensores y los algoritmos de control que comandan la
velocidad de las hélices para lograr el efecto deseado.

El objetivo especifico de control en el presente proyecto
es controlar de manera retroalimantada los tres grados de
libertad esenciales del cuadricéptero: los dngulos de incli-
nacién conocidos como pitch (a) y roll (), asi como la
velocidad angular de giro alededor de la vertical () también
conocido como angulo de yaw (6), los cuales estan orientados
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Figura 2: Ejes de rotacién y marco de referencia local

con respecto al cuerpo de la nave de acuerdo a lo indicado
en la Fig. 2. Los dngulos de inclinacién de pitch y roll le
permiten a la nave lograr desplazamientos hacia adelante/atras
e izquierda/derecha, respectivamente. Hay un cuarto grado
de libertad que corresponde al desplazamiento en direccién
perpendicular al plano de los rotores, el cual no estd siendo
controlado de manera automética debido a que en su version
actual el cuadricoptero no cuenta con un sensor que le permita
estimar la altura. La razén por la que la mayoria de los
multicépteros se construyen con cuatro hélices es precisamente
porque esta es la minima cantidad de grados de libertad
controlables requeridos para controlar de manera holonémica
los cuatro grados de libertad de la nave.

ITII. RECEPCION E INTERPRETACION DE SENAL

Una vez que el transmisor y receptor estdn funcionando,
el siguiente paso es comunicarle a la computadora Arduino
la sefial que estd saliendo del receptor e interpretarla para
obtener informacién significativa de lo que estd comandando
el piloto. Para lograr esto primero hay que entender qué sefial
estd saliendo del receptor. La sefial que sale de la mayoria de
los receptores se usa de manera estandar en servos de radio
control, y es una clase de sefial PWM. En esta sefial hay un
pulso alto de entre 1 ms y 2ms, siendo el primero la minima
sefal y el segundo la médxima, seguido de 18 ms—19ms, lo
necesario para completar 20ms y después este proceso se
repite, dando asi actualizaciones a 50 Hz. Para leer la sefal
PWM desde la computadora Arduino se utiliza normalmente
la funcién pulseIn (), que devuelve la duracién en us del
pulso alto, pero resulta que esta funcién es muy ineficiente.
El método que utiliza es comenzar a “escuchar” el pin que se
le indica hasta que haya un pulso alto, esperar a que acabe y
después devolver la duracién. Esto es terriblemente ineficiente
ya que si tenemos la mala fortuna de comenzar a “escuchar”
justo cuando acaba de terminar un pulso alto, tendremos que
esperar entre 18 ms y 19 ms para escuchar el siguiente, tiempo
en el que el procesador estd inactivo y se podria utilizar para
hacer célculos o leer sensores, asi que fue necesario un método
mads eficiente.

La mejor forma de hacer esto para no tener tiempo muerto
en el procesador es utilizar interrupciones. La Arduino Nano
tiene sélo dos interrupciones por hardware, pero se pueden

hacer interrupciones por software utilizando la libreria PIN-
CHANGEINT [11], tal que cuando se detecte algiin cambio
en el estado del pin, comience una rutina de servicio de
interrupcién, o ISR por sus siglas en inglés. Esta rutina
responde a las transiciones de nivel en el pin de entrada
seleccionado, si hay una transicion de BAJO a ALTO, guarda
en una variable el tiempo actual que lleva el microprocesador
activado y si pasé de ALTO a BAJO, resta el tiempo que
habia guardado en la rutina anterior con el tiempo actual,
resultando asi en el tiempo en ps que estuvo el pin en estado
ALTO. Esto es mucho més eficiente ya que solamente utiliza
unas cuantas lineas para hacer la asignacién de tiempo y la
substraccion, dejando todo el tiempo entre rutinas para que
siga corriendo el ciclo de control. Originalmente se utilizaba
la funcién micros () que devuelve el tiempo en us, pero
esta sélo tiene una resolucién de 4 us, por lo que para hacer
una medicién mds precisa se utilizé directamente el timer 1
del microcontrolador, el cual trabaja en “counts” o unidades
de ejecucion. Cada uno de estos equivale a 0.5 us, por lo que
lo hace mucho mas preciso.

El médulo de interpretacién de sefial se desarrollé con
base en lo que describe Duane B [12]. Una vez que se tuvo
confianza en que nuestra propia implementacién funcionaba y
que se entendia claramente su funcionamiento, se decidi6 uti-
lizar la libreria que distribuye el mismo autor, la cual que
hace exactamente lo descrito en esta seccién pero empacado
limpiamente.

Para generar la sefial que se le manda al controlador de
motor se utiliza un método muy similar al usado para leer
la sefal del receptor, pero al revés. La interrupcién en vez de
estar ligada a un pin se liga al timer, asi cuando llegue a cierto
tiempo se dispara una interrupcién y cuando pase cierto tiempo
otra, que ponen el pin en ALTO y en BAJO, respectivamente.

IV. ESTIMACION DE VARIABLES DE MEDICION INERCIAL

La unidad de medicién inercial (IMU) seleccionada es un
MPU6050, con un acelerémetro y un giroscopio de 3 ejes
cada uno para dar asi 6 grados de libertad. Se eligi6 éste por
su existencia en tiendas locales y bajo precio.

Para leer este IMU desde la computadora Arduino, se
conect6 a los puertos de I°C y se utiliz6 la libreria escrita por
Jeff Rowberg [13] para obtener los valores “crudos”, es decir,
los valores numéricos tal como los dan los sensores sin ningin
tipo de filtro ni procesamiento. Lo primero que se tiene que
hacer con estos valores es convertirlos a una escala ttil, por lo
que se multiplican por alguna constante de proporcionalidad
segun el nivel de sensibilidad, como se especifica en la hoja
técnica del fabricante [14].

La informacién que se requiere obtener del IMU dentro del
ciclo de control es velocidad angular y 4ngulo con respecto a la
horizontal. La primera se obtiene directamente del giroscopio,
mientras que para obtener el dngulo con respecto a la hori-
zontal es necesario un pre-procesamiento. E1 IMU provee dos
fuentes de informacién que permiten la estimacién del dngulo
con respecto a la horizontal: (a) el acelerémetro mide el vector
de aceleracién de la gravedad, que por medio de trigonometria
se usa para calcular el dngulo deseado, (b) el giroscopio mide
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la velocidad angular, cuya integral numérica con respecto al
tiempo da una estimacién del dngulo de giro desde el inicio de
la integracion. La primera fuente de informacion es altamente
ruidosa debido a las aceleraciones causadas por la vibracién de
los motores por lo que es muy poco confiable en lapsos cortos
pero en el promedio a lo largo del tiempo es muy confiable.
La segunda fuente de informacién es muy confiable en lapsos
cortos, pero acumula error conforme avanza el tiempo. La
fusion de la informacién proveniente de estas dos fuentes
es un problema cldsico de estimacién que tiene soluciones
igualmente clésicas, entre las que destaca el filtro de Kalman
[15], que se caracteriza por encontrar la estimacion 6ptima. El
algoritmo de fusion de sensores que se usé en este trabajo es
una aproximacion de estado estacionario al filtro de Kalman (o
filtro de Wiener) llamado filtro complementario [16], [17]. Atn
cuando la estimacién del filtro complementario no es dptima,
tiene la ventaja sobre el filtro de Kalman de que se puede
disefiar sin conocer la descripcion estadistica de las fuentes
de informacidon, ademds de que en casos de segundo orden o
mayor su costo computacional es menor. El primer antecedente
que se tiene del uso del filtro complementario para estimar
la pose de una maquina voladora es la patente de Klein en
1987 [18]. Concretamente, el filtro aplicado para obtener la
estimacion del d4ngulo en este proyecto es el indicado en (1)

Br = v(Br—1 + ByiroT) + (1 = 7) Bace (1)

donde 3, es la estimacién del dngulo producida por el filtro
complementario en el instante k, T es el periodo de muestreo
o duracién del ciclo de control (ﬁ s para los experimentos
aqui presentados), v es un parametro adimensional de pondera-
ciéon del término de integracion de la velocidad angular, Bgim
es la velocidad angular calculada del giroscopio y Bucer €s el
angulo calculado del acelerémetro. Estas tltimas dos variables
se calculan de acuerdo a (2) y (3)

. W,
ﬁgif’o = 1?:]7:0 (2)
180° A
Bacel = arctan <y> 3)
T A,

donde Wy, es el valor numérico obtenido directamente del
giroscopio, 1/131 es el factor de proporcionalidad especificado
por el fabricante del MPU6050 [14] para convertir W;,., a
unidades de °/s, A, y A, son la proyeccién del vector de
aceleracién con respecto a los ejes Y y Z del acelerémetro,
respectivamente, y 180°/7 es el factor de proporcionalidad
para convertir de radianes a grados. La implementacién del
filtro complementario descrito en esta seccién estd inspirada
en la descripcion presentada por Van de Maele [19].

La recursion (1) representa en realidad un par de filtros, un
paso bajas para el acelerémetro y un paso altas para la integral
del giroscopio [20]. Ambos filtros tienen constante de tiempo
igual a 7 y frecuencia de corte f. = 1/7. El pardmetro ~y se
obtiene a partir de

T 1 _ 1
T+T 1+T/r 1+Tf.

La frecuencia de corte f. se elige de tal forma que se
rechace el ruido de alta frecuencia del acelerometro. Para
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Figura 3: Resultados del filtro complementario

nuestra aplicacion se encontré que f. = 2Hz da un resultado
aceptable ya que las oscilaciones causadas por los motores
son de mucho més alta frecuencia, mientras que su inverso
(0.55s) es un tiempo suficientemente pequefio para garantizar
que la integracion del giroscopio no ha acumulado demasiado
error y por lo tanto sigue siendo confiable. Tomando en cuenta
que el periodo de muestreo 1" = ﬁ s y substituyendo en (4)
se obtiene que v = 0.993, que para nuestros propdsitos se
redonded a v = 0.99 dando asi una frecuencia de corte real
fe =2.88Hz.

En la Fig. 3 se presentan los resultados de dos experimentos
en los que se evalda la efectividad del filtro complementario
disefiado. En cada una de las graficas se muestra como funcién
del tiempo: el dngulo calculado con el acelerémetro, el dngulo
calculado de la integral del giroscopio, y la estimacién del
angulo producida por el filtro complementario. En ambos casos
puede apreciarse que el dngulo calculado con el acelerémetro
es demasiado ruidoso y por lo tanto no es recomendable
utilizarlo. Por otro lado, aunque el dngulo obtenido como la
integral del giroscopio es bastante limpio en cuanto a ruido,
claramente este dngulo se desvia del valor promedio conforme
avanza el tiempo, por lo tanto por si solo tampoco es reco-
mendable utilizarlo. Finalmente, la estimacién del angulo que
produce el filtro complementario sigue fielmente el promedio
de la sefial ruidosa del acelerémetro pero lo hace limpiamente
como la integral del giroscopio, por lo que queda claro que
fusiona muy bien la informacién de ambos sensores.
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V. IMPLEMENTACION DEL ALGORITMO PID DIGITAL

Un controlador proporcional, integral y derivativo (PID)
es, descrito brevemente, un tipo de ciclo de control con
retroalimentacién que toma en cuenta una sefial de error, dada
por la diferencia entre la medida actual de una variable y el
objetivo al que se quiere que se llegue esta. Con esta sefial
de error se generan tres componentes: el proporcional que es
unicamente la sefial de error multiplicada por alguna constante,
el integral que es la suma de los errores con el tiempo y
el derivativo que describe como estd cambiando el error con
respecto del tiempo. Esto se utiliza para controlar sistemas de
manera precisa y con un comportamiento especifico, y este
tipo de controlador es el que se utiliza en la vasta mayoria
de los cuadricépteros. La forma de implementar un ciclo de
control con PID en una computadora Arduino es descrita con
detalle por Beauregard [21], el desarrollador de la libreria de
PID para Arduino.

Para este proyecto primero se desarrolld una implemen-
tacion propia del algortitmo del PID digital en lenguaje
C++ para verificar que se tenia una comprension clara de
la teorfa y aplicacién. Una vez alcanzado este objetivo, se
remplaz6 nuestra implementacién del PID por la de la libreria
desarrollada por Beauregard [21] para conseguir un cddigo
mds limpio, y se verific6 que en ambos casos se obtenia el
mismo resultado.

VI. SISTEMA DE CONTROL DE VUELO

Por medio del transmisor, el piloto cuenta con cuatro sefiales
de referencia que puede manipular a su conveniencia. Dos de
ellas se usan para comandar el pitch (ag) y roll (¢4) deseados,
una tercera se usa para comandar la velocidad angular de yaw
(04) deseada, y la cuarta se usa como acelerador para hacer
que varie la velocidad promedio de las hélices (wg) y hacer
de esta forma que la nave suba o baje. Cabe hacer notar que
debido a que el cuadricoptero no cuenta con ninguna forma
de retroalimentacion de la altura es responsabilidad del piloto
visualmente manipular el desplazamiento en direccién vertical.

VII. ARQUITECTURA DE CONTROLADORES PID

La primera implementacién que se hizo con PID tenia uno
de estos controladores para cada eje (pitch y roll). Se mape6 la
palanca del transmisor de —20° a 20° y eso se le aliment6 al
PID como objetivo compardndolo contra la estimacién del
angulo que produce el filtro complementario correspondiente.
Todas las implementaciones de PID se probaron en un soporte
de prueba, que sélo le permitia al cuadricéptero girar alrededor
de un eje (dngulo de roll), para analizar el comportamiento
mas claramente.

Esta primera implementacién de PID, aunque lograba ba-
lancearse, le faltaba fuerza, tardaba en regresar a la horizontal
y tenfa pequefas oscilaciones, sin importar cudntas combi-
naciones de coeficientes se probaron. Esto fue mucho mads
evidente al momento de intentar un vuelo, ya que le faltaba
potencia que lo centrara por lo que aunque no se volteaba
completamente, no se lograba estabilizar bien por lo que se
movia impredeciblemente de lado a lado. Al no tener éxito

experimental se regresé a la investigacién para encontrar la
razon por la que no funcionaba correctamente.

Después de analizar distintas implementaciones y cdodigos
de PID para control de vuelo de cuadricépteros, se descu-
brié que todos utilizaban dos controladores PID en cascada por
eje. Uno como el descrito anteriormente y otro que utilizaba
como objetivo la salida del primer PID comparado contra la
velocidad angular medida por el giroscopio (&, ¥ ©m)- Al
probar tnicamente el segundo PID se noté un comportamiento
mucho mds estable, al mover la palanca el cuadricoptero
rotaba a cierta velocidad y al regresarla al centro éste se
detenia. Es posible despegar asi, pero la constante derivacion
del giroscopio combinado con el hecho de que al rotar el
cuadricoptero éste se detiene donde se quedd, efectivamente
avanzando en esa direccién hasta que se gire en sentido
contrario hace que pilotearlo de esta manera sea algo muy
complicado, reservado s6lo para los pilotos acrobaticos mas
experimentados.

Cuando se prob6 esta implementacién, con los dos PID,
uno alimentando al otro se tuvo un mucho mejor resultado.
Al salir de balance el cuadricéptero regresaba rapidamente al
origen. La arquitectura de dos controladores PID en cascada
se puede apreciar en el diagrama de bloques de la Fig. 4.

VIII. ESQUEMA DE CONTROL COMPLETO

El diagrama de bloques de la Fig. 4 muestra el esquema
de control completo. En el lado izquierdo se encuentra el
transmisor, donde se pueden apreciar las cuatro variables de
referencia disponibles para el piloto: throttle (wg), velocidad
angular de yaw ba), angulo de roll (¢q4), 4ngulo de pitch
(ag). En el lado derecho estian los cuatro controladores de
motores cuya funcién es recibir una sefial que representa el
nivel de velocidad deseado para el motor y producir la accién
de control necesaria. La velocidad angular de las hélices del
cuadricéptero, al producir mas o menos empuje segin giren
mads rapido o mas lento, se traduce en un movimiento que
se interpreta como un cambio en los valores reales de «, ¢,
6, asi como las primeras derivadas con respecto al tiempo
de cada una. Los cambios en estas variables son a su vez
medidos indirectamente por el IMU, el cual entrega datos
crudos contaminados con ruido. Los filtros complementarios
de pitch y roll se encargan de fusionar los datos del IMU
para generar una estimacién mejorada de estas dos variables
(& y ¢). Cada una de estas dos estimaciones es comparada
con las correspondientes sefiales comandadas por el transmisor
(g ¥ @q) para producir las correspondientes sefiales de error
(ag—ay w4—¢), cada una de las cuales entra a una primera
etapa de controlador PID digital cuya funcién es producir
una sefal de referencia de velocidad angular (&g y ©4) que
busque reducir el error en el dngulo correspondiente. Estas
sefiales de referencia son comparadas contra las correspon-
dientes mediciones de velocidad angular que reporta el IMU
directamente (¢, Y ) para producir sefiales de error que
entrardn a una segunda etapa de controlador PID digital
cuya funcién es generar la accién de control necesaria para
mantener la velocidad angular de referencia. Por otro lado, la
velocidad angular de yaw (64) comandada desde el transmisor
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Figura 4: Diagrama de bloques del sistema de control (abre-
viaturas: CF=complementary filter, FR=front right, FL=front
left, BR=back right, BL=back left)
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es comparada contra la velocidad angular de yaw (6,,) medida
por el IMU para producir una sefial de error que entra a un PID
digital cuya funcién es producir la accién de control necesaria
para mantener la velocidad angular deseada. Finalmente, las
cuatro acciones de control producidas se suman (con signos
apropiados de acuerdo a la ubicacién relativa de cada motor)
para producir una accién de control especifica para cada motor.
Por ejemplo, el empuje vertical (throttle) implica un aumento
de velocidad en todos los motores, pero para que la nave gire
en la direccién positiva de roll es necesario que disminuya
la velocidad de los motores izquierdos al mismo tiempo que
aumenta la de los derechos.

IX. SINTONIZACION DE CONTROLADORES PID

Para sintonizar los pardmetros de los controladores PID mas
finamente se utilizé el siguiente procedimiento:

= Primero se incrementa el coeficiente Kp, hasta que
comience a haber oscilaciones rdpidas, y se decrementa
un poco. En este punto, ya es posible despegar en vuelo.

= Después, se incrementa el coeficiente K; hasta que el
cuadricéptero regrese a la posicion deseada después de
una perturbacion répida y se resista a quedarse en algtin
punto fuera del centro. Se sigue incrementando hasta que
haya oscilaciones de mas baja frecuencia, entonces se
decrementa un poco.

= Finalmente, se incrementa el coeficiente K hasta que el
cuadricéptero regrese rdpidamente al origen sin pasarse.
Este coeficiente depende mucho del tipo de vuelo desea-
do, incrementar mds para un vuelo mas estable y menos
responsivo, y decrementar para un vuelo mas agil pero
un poco menos estable.

X. EXPERIMENTOS DE CONTROL

Usando el procedimiento de sintonizacién descrito se di-
sefiaron varios controladores PID con distintos grados de éxito.
En la Fig. 5 se muestra el comportamiento de un PID
con un valor de Kp muy bajo, con K; y Kp igual a 0.
El cuadricéptero no alcanza el angulo deseado y tiene un

Angulo de inclinacion roll (°)

-20-| Angulo de roll medido
Angulo de roll comandado
T T

5 10 (iemii © 20 25 30
Figura 5: Control proporcional con ganancia baja (Kp = 0.3,
Kr=0,Kp=0)

error en estado estacionario muy grande, aparte de que tiene
una oscilacién de +3° cuando alcanza el punto de equilibrio.
Claramente se necesita incrementar el valor de Kp. Si se
intenta volar el cuadricoptero en este estado tendria una
respuesta extremadamente débil, siendo casi inservible por la
falta de estabilidad.

La Fig. 6 ilustra el comportamiento con un valor de K p muy
alto. Nétese como hay oscilaciones de muy alta frecuencia,
con aproximadamente 5° de amplitud. El error en estado
estacionario se redujo en gran medida, pero alin existe en
algunos puntos. Este tipo de oscilacién es muy caracteristico
de que se debe decrementar el valor de Kp. A partir de este
punto ya es posible volar el cuadricoptero, pero se tienen
oscilaciones de alta frecuencia que dificultan el control.

En la Fig. 7 se muestra el efecto que tiene un valor de Kp
que se acerca al valor nominal. Al alcanzar el equilibrio existen
muy pocas oscilaciones, menores a un grado de amplitud. Hay
un error en estado estacionario mas grande que con un valor
de Kp muy alto, pero esto se eliminard una vez agregado el
término K. Es posible un vuelo estable en este punto, pero si
hay alguna fuerza externa como por ejemplo de una corriente
de aire, no opondra suficiente resistencia y serd arrastrado.

Utilizando el valor de K p previamente encontrado que tiene
resultados satisfactorios, se agrega ahora el término integral
cuyo efecto se puede apreciar en la Fig. 8. El error en estado
estacionario se ha reducido hasta ser casi inexistente, y las
oscilaciones son minimas, teniendo una amplitud menor a
1°. En este punto el cuadricéptero se puede volar de manera
muy estable y 4gil, logrando los objetivos de este proyecto de
investigacion.

El término D se puede agregar segun el tipo de vuelo que
se desee, incrementdndolo para una respuesta menos agresiva
al acercarse al objetivo, lo que se traduce en mayor estabilidad
pero menor agilidad. Para los objetivos de este proyecto, se
decici6 dejar el valor de Kp en 0.

XI. CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

En su estado actual, el cuadricéptero ya es capaz de volar y
autoestabilizarse de manera muy satisfactoria. Se cumplieron
los objetivos ya que aparte de conseguir una aeronave fun-
cional, se aplicaron conceptos sobre programacion, teoria de
control, disefio de piezas y seleccién de materiales.
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Angulo de inclinacién roll (°)

5 10 15 20 25 30
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Figura 6: Control proporcional con ganancia alta (Kp = 5,
Kr=0,Kp=0)

Angulo de roll medido
20 Angulo de roll comandado 1

Angulo de inclinacién roll (°)
o

1 1 1 1 1
5 10 15 20 25 30
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Figura 7: Control proporcional con ganancia nominal (Kp =
1, Ki=0,Kp=0)

Se siguen buscando mejores y mds eficientes algoritmos de
control y estimacién para poder ejecutar el ciclo de control
con mayor frecuencia y precision aumentando la estabilidad e
implementar distintos sensores como barémetro o ultrasénico
e integrarlos al c6digo para desarrollar control de altura
automadtico, ya que al momento del pilotaje mantener la altura
es una de las operaciones que mds practica requieren. El
avance mds necesario estd en la interpretacion de la orientacién
del cuadricoptero, ya que en la implementacién actual se
realiza con funciones trigonométricas, las cuales dejan de

Angulo de roll medido
20 Angulo de roll comandado

151

101

51

-5

Angulo de inclinacién roll (°)
o

5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
tiempo (s)

Figura 8: Control PI con ganancia proporcional nominal y
ganancia integral nominal (Kp =1, K; =1, Kp = 0)

dar resultado en ciertos dngulos cuando el cuadricéptero gira
mas de 90°, impidiendo hacer acrobacias que requieran vuelo
invertido. Para esto se utilizaran cuarterniones o matrices de
rotacién consiguiendo asi una representacién precisa de la
orientacion sin importar el angulo.
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