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Resumen— En este articulo se presenta una serie de modelos
de disefio para el vehiculo cuadri-rotor. Entre estos se incluye
un modelo completo no lineal que contiene las dinimicas mas
relevantes. Este modelo utiliza una estructura aeroniutica
tradicional. Esta estructura puede no ser la mejor para el
disefio tipico de controladores no lineales, pero es util para la
simulacion y evaluacion de variables aeronauticas. Asi mismo,
en este articulo se deriva un segundo modelo no lineal, que
resulta ser equivalente al anterior. Este modelo cumple con la
estructura tipica de un modelo en espacio de estados utilizada
para la mayoria de los métodos de diseiio de controladores no
lineales. Una desventaja es que ambos modelos ailin son
complejos, lo cual puede complicar el disefio de leyes de
control. Para resolver este problema se deriva un modelo
simplificado con el que es posible disefiar controladores mas
simples. Finalmente, a través de un conjunto de simulaciones,
se investiga el rango de validez del modelo simplificado, que
resulta ser suficiente para el seguimiento de trayectorias de alto
desempeiio.
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1. INTRODUCCION

El uso de vehiculos aéreos no tripulados (UAV’s, por sus
siglas en inglés) se estd convirtiendo en parte de los
procedimientos normales de operacion para muchos
organismos publicos y privados. En particular, las
aplicaciones de seguridad, vigilancia e investigacion son
extensas (Davis et al, 1998). El crecimiento de estas
aplicaciones ha traido avances tecnoldgicos en diversas areas
tales como sensores, técnicas de programacion, unidades de
procesamiento digital, almacenamiento de energia, etc.
(Minh, 2013).

Los UAV’s pueden ser clasificados, de acuerdo a su
configuracion fisica: vehiculos de ala fija o rotatoria. La
aparicion de nuevas aplicaciones para los UAV’s también ha
estimulado el disefio de configuraciones innovadoras. Por
ejemplo, una combinacidn poco convencional de
despegue/aterrizaje vertical es sugerida en (Amiri et al,
2013). Otras configuraciones no convencionales, tales como
un micro UAV de ducto y ciclocopteros se presentan en
(Naldi et al., 2010; Benedict et al., 2011).

Una de las configuraciones mas recurrentes en diferentes
aplicaciones es el cuadri-rotor, (CR) debido a su facilidad de
construccion. Hay varios reportes de plataformas
experimentales de CR’s en funcionamiento. Por ejemplo, en
(Das et al., 2009; Derafa et al., 2011) el control basado en
“backstepping” es utilizado con éxito. Otros enfoques tales

como “backstepping” adaptativo y robusto se presentan en
(Choi & Bang, 2011). Técnicas como linealizacion por
retroalimentacion y control por modos deslizantes se
presentan en (Daewon et al., 2009; Mokhtari et al., 2006).
Otros esquemas de control no lineal se pueden encontrar en
(Minh, 2013). Ademas de esquemas de control no lineal,
varias aplicaciones de CR’s en funcionamiento utilizan
controladores lineales PI-PID tradicionales con excelentes
resultados experimentales (Mellinger et al., 2012). No
obstante, el disefio de tales controladores PI-PID sigue
siendo mayormente heuristico.

A pesar de los numerosos reportes sobre el control de
CR’s, existe todavia una ausencia de un modelo de disefio
estandar. De hecho, la mayoria de los reportes comienzan
con un procedimiento de modelado. En el contexto de las
aplicaciones aeronauticas, existen modelos de disefio
estandar y ampliamente aceptados para las configuraciones
de ala fija o rotatoria. Un problema con estos modelos es que
estan desarrollados con los marcos de referencia utilizados
tradicionalmente para aplicaciones aeronauticas. Estos
sistemas de referencia no son necesariamente los mas
convenientes para el disefio de controladores.

En este trabajo se presenta un modelo dindmico completo
de un CR que incluye todas las dindmicas cominmente
reportadas en la literatura. Posteriormente, este modelo se
reordena para que tenga una estructura de espacio de estado
que pueda considerarse estandar y por lo tanto se pueda
utilizar con los métodos de control no lineal mas comunes.
Por otra parte, se muestra que este modelo también es
adecuado para derivar una aproximacion cuasi-lineal. Se
muestra que esta aproximacion contiene las dindmicas mas
relevantes del modelo no lineal y que es adecuada para
modelar un rango de operacion amplio que incluye las
maniobras mas importantes.

Por tultimo, se comparan todos los modelos mediante
simulaciones. Estas simulaciones permiten verificar la
validez y rangos de operacion de los modelos propuestos.

II. MODELO MATEMATICO NO LINEAL

El procedimiento de modelado para el CR se basa en la
mecanica clasica de cuerpo rigido y es tipico en estos
modelos el uso de marcos de referencia mixtos para la
medicion y manipulacion de las variables. No obstante, el
uso de marcos de referencia mixtos aflade ecuaciones sin-
memoria redundantes que complican ain mas el proceso de
disefio del controlador. Por lo tanto, en esta seccion se deriva
un modelo con la estructura de espacio de estados
estandarizada, que es mas adecuada en el contexto del
disefio de controladores.
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Figura 1. Marco de referencia del CR y configuracion de
hélices.

El CR puede ser modelado por la dinamica de cuerpo
rigido en un marco de referencia inercial colocado y
alineado con el vehiculo (Fig. 1). En este caso, las
ecuaciones de movimiento de Newton-Euler estan dadas por
(Napolitano, 2012; Stengel, 2004; Beard & McLain, 2012):

mV, +ma, xV, =F, (1)
Jo, +o,x(Jw,)=M, )
Donde V, =[uvw]T y @, =[p,q, rb]T son los vectores de

velocidades lineales y angulares, F, es el vector de fuerzas
externas, M es la masa, J es la matriz de momentos de
inerciay M, es el vector de momentos externos.

Para propositos de seguimiento de trayectoria es
preferible expresar las velocidades lineales en un marco de

. . . S VA
referencia inercial terrestre denotado por V, =[x y Z] .

Teniendo en cuenta los angulos de Euler Q= [¢ 0 (//]T con

secuencia ¥ —@—¢ (guifiada-cabeceo-alabeo), ¥, se puede

expresar como:

V=RV, (3)
Donde R es una matriz ortogonal compuesta por la rotacion
sucesiva sobre los angulos y —6—¢ (Napolitano, 2012;
Stengel, 2004; Beard & McLain, 2012):

€y, S, =S,
R=|c,sy5,=5,¢; S,55,+C,C; CpS, @)
C,S9Cs+S,8,  8,8,C,—C,8, Cply

Con s, =sin(x) y ¢, =cos(x).

De una manera similar las derivadas en el tiempo de los
angulos de Euler, que son utiles para derivar la actitud del
vehiculo, pueden obtenerse a partir de las velocidades
angulares en el marco de referencia del cuerpo con la
siguiente relacion (Napolitano, 2012; Stengel, 2004; Beard
& McLain, 2012):

®, =®+R,0+R,R,¥ =R,Q %)
Donde:
T
1 ost, ¢, | ©=[4 0 0]
- T
R™'=|0 o -s, [, ©=[0 6 0]

0 s¢/ca c¢/cg
Con ¢, =tan(x).

¥=[0 0 y]
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El conjunto de ecuaciones (1)-(2), (3), (5) representa el
modelo tradicional del sistema sin tener en cuenta las fuerzas
aerodinamicas. En los siguientes parrafos, este modelo se
manipula con el fin de llegar a la estructura deseada.
Ademas, varias consideraciones respecto a las variables de
entrada se introducen para simplificar el proceso de disefio
del controlador.

Se puede demostrar (omitido aqui debido a la falta de
espacio) que la ecuacion (1) se puede reescribir como:

mV,=R'F, =F, (6)

Donde F, es el vector de fuerza en el marco de referencia

inercial terrestre.
La principal fuerza aerodinamica en el cuerpo del CR es

. 1 P
el arrastre, que se puede aproximar por D_=C, EA" px|x| ,

1
D, =C, EAcpny

D.=C.Lapifd donde €, .. C.

son coeficientes experimentales, p es la densidad del aire y
A, es el area del perfil del CR (Pefia et al., 2010). No

obstante, puesto que el CR opera a bajas velocidades de
traslacion, las fuerzas aerodindmicas del cuerpo se pueden
despreciar (Powers et al., 2012). De hecho, la gran mayoria
de los controladores reportados para CR’s desprecian estas
fuerzas. Por lo tanto, para el CR las tnicas fuentes
significativas de las fuerzas y momentos externos son las
hélices y la gravedad. Las fuerzas inducidas por rafagas de
viento pueden considerarse como perturbaciones de entrada.
Las fuerzas generadas por las hélices y la gravedad en el
marco de referencia inercial del cuerpo estdn dadas por:

F,=R[0 0 mg] -[0 0 U.] (7

Dénde U, es definido como la suma de la fuerza de
sustentacion de todas las hélices. Por lo tanto:

F=[0 0 mg] -R"[0 0 U] (®)

Teniendo en cuenta las ecuaciones (6) y (8) las
dinamicas de traslacion se pueden expresar como:

mi = —U_(cos(¢4) cos(y)sin() +sin(¢) sin(y))
my = -U._ (cos(@)sin(y)sin(d) —sin(g)cos(y))  (9)
mz ==U_cos(¢)cos(0) + mg

Ademas, los momentos de fuerza externos en el marco
de referencia inercial del cuerpo estan dados por:

Mb:I:Tp 711 TV]T (10)

DondeT,, T,y 7, se definen como el momento de fuerza

resultante debido a las hélices en cada eje del cuerpo.
Utilizando el vector de momentos externos, definido en

(10), es posible mostrar (omitido aqui debido a la falta de

espacio) que la ecuacion (2) puede reescribirse como:
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Las ecuaciones (9) y (11) completan el modelo dindmico
en espacio de estados del CR, con un vector de estados,

X :(x Xy yzzpd00yw y))T y con todas las variables

en el marco de referencia inercial terrestre. En la siguiente
seccion los momentos y fuerzas de entrada seran
relacionados con los voltajes de los motores eléctricos.

1I-A. Hélices y motores eléctricos

La fuerza de sustentacion de la hélice se puede
aproximar con F, = kaf (Beard & McLain, 2012; Tayebi

& McGilvray, 2006), donde V. es el voltaje que se aplica al

constante k N§ caracterizar

motor y la » puede

experimentalmente para cada combinacion de motor y
hélice. De una manera similar, el momento reactivo
generado por una sola hélice se puede aproximar con

T, =k,V? (Beard & McLain, 2012; Tayebi & McGilvray,
2006), donde la constante k&, puede ser caracterizada

experimentalmente para cada combinacion de motor y
hélice.

Otras fuerzas y momentos inducidos por las hélices son
los fendmenos de alabeo y atraso-adelanto de las palas, asi
como las fuerzas giroscopicas en cada hélice (Bramwell,
2001; Seddon, 1990). No obstante, se ha observado que
estos efectos son de menor importancia debido a la rotacion
simétrica impuesta a las hélices (Hossain ef al., 2010; Pefia
etal.,2010).

Para que el sistema de hélices pueda producir los
momentos de fuerza y las fuerzas deseadas, teniendo en
cuenta la configuracion de las hélices de la Fig. 1, se
establece la siguiente relacion:

& e
Ja O e ae

5 U. 1 1 U.
2| |1 %k, - /Mk 0 /mm T | 1o
2 |= Pl = v » P ( )
v L o - —y L
vl 4, 20k, /4, | 1
. / .
%kp /%kp : /lkm ]

Un hecho importante es que la matriz P puede
considerarse como una base con ejes ortogonales, por lo
tanto, los efectos de las entradas deseadas [U,T,T, T.] son
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independientes y los voltajes de entrada estan bien definidos
a partir de las entradas.

III. MODELO DE DISENO CUASI-LINEAL

1II-A. Puntos de equilibrio

Las ecuaciones (9) y (11), que representan la dinamica
del CR en un marco de referencia inercial terrestre, pueden
no ser la mejor opcion para el disefio de controladores
debido a su complejidad. De hecho, muchos de los
controladores basados en modelos propuestos en la literatura
tienden a ser altamente no lineales debido a esto. No
obstante, el vehiculo se mantiene normalmente en una
vecindad del punto de equilibrio definido por:

Q,=[00w, 1" [x 2] (13)
Q,=[000]" ¥,=[000]

Es decir, el vehiculo se mantiene en vuelo estacionario o
a baja velocidad, lo que implica que el cabeceo y alabeo se
mantienen alrededor de cero grados y el rango de operacion
de estos angulos es normalmente limitado. Esta condicion de
funcionamiento es obvia ya que angulos de cabeceo y/o
alabeo altos apuntarian las hélices hacia un lado por lo que
seria imposible mantener la sustentacion. Este hecho
también limita la velocidad de traslacion del vehiculo, ya
que la traslacion se consigue a través de angulos de cabeceo
y alabeo. No obstante, los puntos de equilibrio que describen
velocidades de traslacién constantes producen las mismas
aproximaciones lineales ya que las ecuaciones (9) y (11) no
dependen de las velocidades de traslacion. Esto ultimo
debido a que se desprecia la resistencia aerodindmica del
cuerpo por operar a bajas velocidades. Por lo tanto el punto
de equilibrio (13) es, de hecho, una representacion bastante
aceptable de la condicion normal de funcionamiento del CR.

Las entradas de equilibrio para mantener el punto de
equilibrio (13) pueden ser calculadas considerando que
0=-U_, cos(d,)cos(,) +mg donde el subindice "0" denota
el valor de equilibrio de la variable. Las otras entradas de
equilibrio se obtienen sustituyendo (13) y Q=[0 0 0]" en
(11). Por lo tanto, la entrada de equilibrio para (13) esta dada
porU,=mg, T,=T,=T,=0.

V4

III-B. Linealizacion y funcion de entrada no lineal

A pesar de que es posible obtener directamente una
aproximacion lineal del sistema (9), (11) alrededor del punto
de equilibrio (13), se puede llegar a un mejor modelo
mediante la introduccion de un elemento no lineal en las
entradas nominales como se muestra a continuacion

En la seccion pasada, las sefiales de entrada virtuales

[U.T,T,T, T" fueron introducidas junto con su relacién con

los voltajes reales del motor eléctrico. Es claro que el
proposito de estas sefiales es simplificar el proceso de disefio
del controlador mediante el establecimiento de entradas que
estén directamente relacionadas con las variables de estado.

Sin embargo, las sefiales de entrada [U.T,T,T, 1" fueron
establecidas en el marco de referencia inercial del cuerpo y
no estan directamente relacionadas con las variables de
estado en el marco de referencia inercial terrestre. En el caso
de la variable z el canal de entrada-salida se establece como
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¢, :U_ — z. Recordando las ecuaciones (9), la entrada de
control U, puede ser propuesta como:

U.(6)=mg~U-(0) (14)
Donde m_g ~mg y U.(t) podrian calcularse con un

controlador de retroalimentacion apropiado.
La ecuacion dinamica de x de las ecuaciones (9),
introduciendo la entrada (14), da como resultado:

= —M(cos(@ cos(y)sin(6) +sin(¢)sin(y)) (15)
m

Si la sefial U-(¢f) se considera como un esfuerzo de
control emparejado con z, esto es U: (s)=C_(s)e,(s) con
e.(s)=ref. —z(s), para condiciones de operacion cercanas

a (13) se tiene que U-(¢) ~ 0 lo cual resulta en:

X~ —g(cos(¢) cos(y)sin(d) +sin(g)sin(y))  (16)

Con el fin de analizar la dinamica de traslacion de x, el

sistema (9), (11) puede ser reescrito con la siguiente
estructura:

X = fo(X0)+8(X.T,T,.T,)

Vg =hy(X)=x
Con X:(nyyzz¢¢99y/y))T. La expresion
completa de f,,(X) y g,(X,T,T,,T,) se omite debido a la

falta de espacio. Sin embargo, también es un reordenamiento
directo de (9) y (11). Sustituyendo (16) en (17), la dinamica
de entrada-salida de x puede calcularse utilizando las

derivadas de Lie como x" = Lih(x)+L,L,h(x) lo que se

(7

traduce en:

v
X =-

g(o, +1, +u,) (18)

Los elementos incluidos en o, tienen poco efecto sobre
la dindmica de x si se toma en cuenta que
sin(d,) = sin(d,) ~ 0, donde J,,0, son dngulos pequefios.
Por otra parte, los términos de 7, representan el

acoplamiento dindmico entre los &ngulos de Euler, sin
embargo, este acoplamiento también es bajo si se considera

que 6y ~0. Finalmente, los elementos de u, representan
los elementos de entrada. Estos elementos pueden ser

aproximados, utilizando las  ecuaciones (11) 'y
sin(d,) ~ sin(d,) ~ 0 como:
. T I . . . T ..
¢z[—”—1—26’y/+26’y/, ez[—q+y/¢—21//¢ (19)

Examinando las ecuaciones (19) y (18) se puede observar
que la variable x puede ser actuada por 7, si w = 0”, sin

embargo, si = 907, la variable x es ahora actuada por 7.
Por otra parte, la dinamica general de la variable x se puede

. _ T T .
v _ q P
aproximar con x = ~ g[cw A +5, AJ , €S de01r, un

integrador cuadruple con una entrada no lineal. Un resultado
similar se puede derivar para la variable y, por razones de
brevedad, s6lo se indica la aproximacion resultante

_( T T
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Este analisis permite proponer la siguiente definicion de

entrada virtual:
T —sin cos U, U,
g i Y b I
T, —cos(y) —sin(y) || U, U,
La ecuacion (20) se compone de una rotaciéon con una
compensacion de signo adicional para la entrada U . Esta

definicion de entrada virtual establece canales de
entrada—salida definidos por U, > x y U, —>y sin

acoplamiento.

1II-C. Modelo de diserio cuasi-lineal

El objetivo de control tipico del CR es el seguimiento de
trayectorias. Por lo tanto, las variables mas relevantes son
los vectores de posicion tridimensional. Ademas, la guinada
del vehiculo también puede ser modificada libremente sin
alterar la trayectoria. Se debe tener en cuenta que el punto de
equilibrio (13) estd definido para valores arbitrarios de x,y,z
y w . Por otra parte, las variables de actitud 6 y ¢, asi

como las derivadas de estas variables deben mantenerse
cerca de cero para tener equilibrio estatico (esto incluye
también operacion a velocidades constantes). Esto permite
definir un vector de salida adecuado para la aproximacion
lineal deseada. En particular, es posible calcular la
aproximacion lineal de las ecuaciones (9) alrededor del
punto de equilibrio (13), considerando las entradas virtuales
definidas por (14) y (20) teniendo en cuenta los siguientes
vectores de estado, de entrada y de salida:

v=[v,u,0.1] v=[x » z y]

. . . 7 A . T
X:[xxyyznggbé’et//t//]
De una manera compacta, la matriz funciéon de

21

transferencia de  tal sistema estd dada  por
G(s)=C(sI-A)"'B:
1 1
G(s)=diag| -5~ -5~ — — (22)
S IsT mst Is

Esta aproximacion lineal coincide con las dinamicas de
entrada y salida aclaradas mediante las derivadas de Lie en
la ultima seccion. Ademas, esto demuestra que con el uso de
entradas definidas por las ecuaciones (12) y (20) las
dindmicas estan localmente desacopladas.

El subsistema lineal resultante tiene

caracteristicas muy interesantes:

algunas

o El vector de estado contiene 12 variables y la matriz de
funcion de transferencia G(s) es de orden 12. Por lo tanto,
ninguna dindmica interna se cancela por la introduccion de
las transformaciones de entrada (14) y (20).

¢ El sistema no tiene ceros de transmision finitos. Por lo
tanto, la estabilizacion de las salidas del sistema (22)
garantiza estabilizacion local del sistema. Es decir, no es
necesario controlar directamente la actitud del CR.

o Las 4 salidas estan totalmente desacopladas.
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T, = [=sing) —cosw)| —; g
cos(y)  —sin(y) ,

Y
Quasi-linear design model

Figura 2. Diagrama de bloques del modelo de disefio
cuasi-lineal.

El modelo aproximado resultante se define entonces por
las ecuaciones (14), (20) y (22). Un diagrama de bloques de
este sistema se muestra en la Fig. 2.

IV. COMPARACION DE MODELOS

En las secciones anteriores se reportaron tres modelos
diferentes, un modelo tradicional no lineal (TNL) definido
por las ecuaciones diferenciales (1)-(2) y las ecuaciones sin-
memoria (3)-(5) y (7), Un modelo no lineal modificado
(NLM) con la estructura de espacio de estado tradicional
definido por las ecuaciones diferenciales (9) y (11) y un
modelo aproximado, denominado modelo cuasi-lineal (CL),
definido por una etapa no lineal de entrada sin-memoria
(14), (20) y un sistema lineal desacoplado (22). En esta
seccion se realizan una serie de simulaciones con el fin de
comparar los diferentes modelos.

Un conjunto tipico de parametros para un CR se resume
en la Tabla I (Tayebi & McGilvray, 2006).

TABLA I
. Parametros del CR . Parametros del CR
Parametro Parametro
Valor Valor
g 9.81m/s I, 8.8x107° kg -m®
m 0.468 kg kp 2.9x107°
‘ 0.225 m k, 1.1x10°
I, 4.9x107 kg - m*

Figura 3. Trayectoria de referencia para el sistema de
control CR.

Para que la comparacién sea adecuada es necesario
disefiar un controlador que estabilice los modelos debido a
que los sistemas son inestables en lazo abierto. Ademads, esto
permite también probar la validez del modelo CL para el
disefio de controladores. Teniendo en cuenta los parametros
de la Tabla I, un controlador robusto lineal fue disefiado
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segun la metodologia de “loop-shaping” mostrada en
(Glover & McFarlane, 1992; Zhou et al., 1996) utilizando
solo el modelo CL. Los filtros de ponderacion para el lazo
abierto ideal para las variables de salida se definieron como:
gdx(s) = gdy(s) = ZO/S Voe [2a200]
g4 (s)=12/sVwe[1.2,120] (23)
Zay ()= 40/sVw €[3.2,320]
El controlador resultante fue capaz de estabilizar los tres
modelos y de operar con un bajo rango de error de
seguimiento (menor al 1%) con las trayectorias utilizadas.
Para todas las simulaciones la trayectoria de referencia se
definié como una trayectoria “Lemniscata de Gerono” en el

plano xy, definida por x* —kxx2 +k, y* =0, una oscilacién

periddica en la altura (z) y una oscilacion periddica en la
guifiada (y ). (Fig. 3).

Se llevaron a cabo una serie de simulaciones, en las que
todos los modelos fueron operados en lazo cerrado con el
mismo controlador y referencia. Primero se realizd una
comparacion directa de las variables de salida (Fig. 4). En
dicha figura se observa que todos los modelos son muy
similares, de hecho no es posible discernir ninguna
diferencia directamente.

[ [ [ [
Tiempols| Tiempols|

Figura 4. Comparacion de las variables de salida.

Al mismo tiempo se calculd el error entre los modelos
considerando al modelo TNL como el de referencia. El error
para una de estas simulaciones es presentado en la Fig. 5. A
partir de esta figura es evidente que el nivel de error del
NLM es debido a la resolucion numérica del programa. Por
otra parte, el error de la aproximacion CL es también muy
bajo.

it Error del Modelo TNL-NLM Error del Modelo NLM-CL.

0 5
Tiempo(s]

0 [
Tiempols]

Figura 5. Error de salida del modelo.

Es posible dilucidar todo el rango de validez para el
modelo CL repitiendo el procedimiento descrito
anteriormente para diferentes rangos de funcionamiento.
Una serie de estas simulaciones se llevaron a cabo y los
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resultados se resumen en la Tabla II. En esta tabla se
presenta el intervalo de funcionamiento para todas las
variables y las velocidades de trayectoria junto con su
correspondiente error promedio del modelo, que se define

w s
como ZM, donde e(i) es el error de la i-ésima muestra
=1 7

y n es el nimero total de muestras. De la Tabla II es posible
notar que el modelo CL es bastante exacto incluso hasta en
angulos de alabeo y cabeceo cercanos a 7 /2 . Este intervalo
es suficiente para la mayoria de las maniobras de
seguimiento de trayectorias de alto desempefio no
acrobaticas, incluso a las mas altas velocidades que el
vehiculo puede alcanzar.

Se puede concluir que el modelo CL es valido hasta el
rango de funcionamiento definido por € €[-1.56, 1.56] y

$e[-1.56, 1.56] que se traduce en velocidades de

funcionamiento de 14,6 m/s, 8,7 m/s y 14,6 m/s para las
variables x, y y z, respectivamente (véase la Tabla IT ).

TABLAII
Resultados de simulacién.
Rango Salida- error Entrada- Rango de
(rad, m) promedio del error Velocidades.
modelo. promedio del (rad/s, m/s)
(rad, m) modelo.
(rad, m)
xe[-2.5, 2.5] x=0.0026 T, =0.0003 xel-12,1.2]
y€[-0.75, 0.75] y=0.0011 T, =0.0001 y€[-0.75, 0.75]
ze[-2.5, 2.5] z=0.0013 U =0.0097 ze[-1.2, 1.2]
0,4 [-0.1, 0.1] w=0 - yel-12, 1.2]
v e[-2.5,2.5] !
xe[-10, 10] x=0.0458 T, =0.0046 xe[-5, 5]
yel-3,3] y=0.0182 7,=0.0019 ye[-3, 3]
ze[-10, 10] z=0.0216 U =0.1695 ze[-5, 5]
0.4 <[-0.4, 0.4] w =0.0023 T =0.0051 v e[-5, 5]
v €[-10, 10]
xe[-28.7, 28.7] x=0.3124 T, =0.0494 xe[-14.6, 14.6]
ye[-89, 89] y=0.1366 T, =0.0352 ye[-87, 8.7]
ze[-28.7, 28.7] z=0.1749 U =13947 ze[-14.6, 14.6]
0,4 €[-1.56, 1.56] w =0.0515 T =0.3054 w e[-19, 19]
v €[-28.7, 28.7]

V. CONCLUSIONES

En este articulo se estudiaron tres modelos de disefio
para el vehiculo cuadri-rotor. En primer lugar se describe un
modelo no lineal en la estructura aeronautica tipica que
considera las dinamicas mas relevantes. Aunque este modelo
es muy util para fines de descripcion y simulacion, su
estructura no es practica para el disefio de controladores.
Debido a esto, se reestructuré este modelo a la estructura
tipica de espacio de estados. Este cambio facilita el disefio
de sistemas de control no lineales. No obstante, ambos
modelos son altamente no lineales lo que complica el disefio
de leyes de control simples. Con el fin de simplificar la tarea
de disefio de controladores se derivo un modelo cuasi-lineal
simplificado. El rango en el que el modelo simplificado es
valido fue investigado a fondo en simulacién. Los resultados
muestran que el modelo cuasi-lineal es valido en un rango de
operacion muy amplio y que es posible disefiar
controladores lineales simples y efectivos a partir de este
modelo.
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