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Resumen

Este documento presenta el disefio, implementacién y evaluacion de dos estrategias de control digital PID y Dead Beat para
estabilizar la posicion angular de un helicoptero de un grado de libertad. EI modelo dindmico no lineal del helicéptero se
obtuvo utilizando ecuaciones de Newton — Euler, se linealizo y se representd como funcidn de transferencia y en el espacio
de estados. Se establecieron especificaciones y restricciones de operacion del sistema y se formul6 el procedimiento de disefio
de los controladores a partir del modelo obtenido. Los resultados de la simulacion de las estrategias de control se realizaron
en Simulink® de MATLAB® y el sistema de adquisicion y distribucion de sefiales se implementd sobre la tarjeta digital
Arduino™ Uno. La evaluacion de los algoritmos de control en el sistema real se realizé comparando parametros de desempefio
dinamico y estatico para lograr la estabilizacion de la inclinacion (elevacion) del balancin a los valores deseados. El
controlador PID y de Muerte Subita tuvieron un desempefio satisfactorio para garantizar la estabilizacion del helic6ptero en
los angulos de operacion establecidos, siendo funcionales para compensar la no linealidad e inestabilidad del prototipo.
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I. Introduccién con respecto al punto pivote de giro aplicando una sefial de
control que alimenta al motor para variar su velocidad. El
movimiento de la hélice acoplada al motor provoca una
fuerza de empuje que genera un chorro de aire dirigido.

El helicoptero de un grado de libertad (1-DOF — One Degree
of Freedom) es una plataforma experimental para el estudio
del modelado y control automdtico en ingenieria. La
implementacion de este sistema es simple y permite la

" Sensor de Posicion Angular

experimentacion de métodos clésicos y modernos de disefio

en ingenieria de control para ser evaluados y facilitar la

comprension de sus resultados.

Este prototipo posee caracteristicas desafiantes y atractivas
para su analisis académico como son su naturaleza no lineal
y su inestabilidad mecanica a lazo abierto (Park & Lee, 1999;
Xioxao & Xiucheng, 2005; Xincheng & Ying, 2007; Yao &
Yisheng, 2009). En la actualidad este sistema ha atraido la
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atencion de los investigadores de sistemas de control a nivel

mundial para explorar diversas posibilidades de Hélice

implementacion de estrategias de control para mantener el
equilibrio debido a sus caracteristicas distintivas y

maniobrabilidad para aplicaciones en los campos de la
automatizacion, robética, aeronautica, aeroespacial, militar y

civil entre otras (Ishukina, 2004; Shan & Liu, 2005; Lopez &
Ortega, 2007; Oliveira & Cossi, 2009; Gao & Xu, 2012).

El montaje del sistema helicoptero 1-DOF se muestra en la
figura 1. Consiste de un sistema hélice-motor (propulsor)

instalado al extremo de una barra o balancin que se apoya * Figura 1. Sistema Helicptero 1-DOF.
sobre un punto pivote o eje de giro mévil montado sobre una
barra fija soportada por una base. Mediante el principio de Bernoulli, el chorro de aire

La hélice controla la elevacion del helicoptero sobre el eje de  entregado por la hélice actiia como fuerza de propulsion que
elevacion del balancin, es decir, la barra o balancin se inclina  se manifiesta en la elevacidn del balancin del helicoptero




Al elevar o descender la barra, la posicion angular del
balancin del helicoptero presenta variaciones de Ila
inclinacion, la cual se mide por medio de un sensor resistivo
lineal de excelente resolucién que se acopla al punto pivote,
para ser transferida, registrada y procesada por el sistema de
control digital. El helicéptero 1-DOF es por lo tanto un
sistema electromecanico cuya entrada de control es
independiente de su grado de libertad.

El objetivo del control, es manipular la velocidad de giro del
motor para regular la fuerza de empuje que actiia sobre el
balancin del helicéptero y en consecuencia controlar el
angulo de inclinacién a valores deseados.

Este es un problema de control complejo debido a la no
linealidad del sistema y su naturaleza inestable a lazo abierto,
ya que la salida del sistema (posicion angular) puede
incrementarse sin limite como respuesta a una entrada
constante de gran magnitud. Para ello, en este trabajo se
propuso disefiar e implementar un esquema de control
retroalimentado para mantener la inclinacion de la barra del
helicoptero en una posicion de giro deseado alrededor 0° en
un rango entre +45° grados geométricos de inclinacion
(Quanser, 2006; Zhu & Li, 2009; Zhang & Bi; 2010; Liu &
Shi, 2010).

La descripcion del prototipo experimental del helicoptero se
presenta en la seccion 2 del documento. En la seccion 3, la
dindmica y el desarrollo del modelo matemético para el
control del &ngulo de elevacion del helicdptero 1-DOF son
obtenidos analitica y experimentalmente. El disefio de las
estrategias de control, incluyendo el control clasico PID
(Proporcional, Integral y Diferencial) y el control por Muerte
Subita (Dead Beat) para estabilizar la plataforma, se discuten
en la seccion 4. Finalmente en la seccién 5 se analizan los
resultados obtenidos de la simulacion de los algoritmos de
control digital disefiados y se evalGa el desempefio sobre la
planta del helicoptero real implementado.

I1. Descripcion del Prototipo Experimental
A. Descripcion Mecanica del Prototipo

La plataforma mecénica del Helicéptero 1-DOF construida y
mostrada en la figura 1, tuvo en cuenta cuatro componentes:
la base, el soporte o barra fija, el balancin y sistema
propulsor. La base de dimensiones 0.4x0.4x0.2 [m®] en
forma de caja fue construida en acrilico con una compuerta
para albergar las tarjetas electrénicas de instrumentacion y
control, y la correspondiente bornera de conexion de sefiales
y puertos.

La barra fija se construy6 mediante dos estructuras paralelas
en aluminio de 0.4 [m] de altura y de 0.037 [m] de ancho,
debido a que este material es liviano y resistente. La parte
inferior de las barras paralelas se sujetaron a una sub base
metalica con tornillos se acoplo a la base. En el centro de la
parte superior de las barras paralelas se acoplo el eje que
sostiene el balancin en el punto pivote.

Figura 2. Montaje Mecanico Helicéptero 1-DOF.

En el acople de la barra vertical fija y el balancin se usaron
dos rodamientos para reducir la friccion del eje de
inclinacion. El balancin se implementd mediante un tubo de
aluminio de 0.01 [m] de didmetro, para que el motor eleve el
menor peso posible.

En el extremo de mayor longitud del balancin (0.63 [m]) se
realizo el acople mecanico del conjunto motor-hélice. Para el
propulsor se selecciond un conjunto motor-hélice-driver
modelo D2826 de Turnigy® compuesto por un motor sin
escobillas y controlado por PWM (Pulse Wide Modulation),
cuyas caracteristicas generales se resumen en la Tabla 1.

Tabla 1. Caracteristicas Propulsor D2826/13.

Parametro Unidades Valores
Tamafio Motor [mm] $28x26

Tamafio Eje [mm] $3.175%37

Peso [Ka] 0.05

KV [rpm/V] 1000

Potencia Maxima [W] 150

Corriente Maxima [A] 8

Resistencia Interna [MQ] 0.127

Bateria [V] 24, Li-Po

En el punto pivote se instal6 un graduador para visualizar las
variaciones de posicion angular en forma directa, como se
aprecia en la figura 2.

B. Instrumentacién Electronica del Prototipo

Las figura 3 ilustra la arquitectura del sistema helicoptero 1-
DOF instrumentado. El sensor utilizado para medir la
inclinacion del balancin fue un potenciémetro lineal de 10
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Figura 3. Diagrama de Bloques del Prototipo del Helicoptero.

El eje del sensor se acoplo mecanicamente dentro del
rodamiento ubicado en el pivote del balancin. El
potenciémetro se aliment6 con un voltaje de 5 [V] y mediante



la configuracion divisora de tension acondicionada por un
amplificador de instrumentacioén proporciona la sefial de
voltaje proporcional a la variacién angular a una entrada
analoga del modulo Arduino™ (Pallas, 2003) para su
procesamiento.

El circuito de acondicionamiento del sensor entrega
variaciones de voltaje entre 1.5[V] a 4.5[V] para variaciones
proporcionales de posicion angular del balancin entre —45 °y
+45 9 el cual fue validado y registrado experimentalmente
usando la tarjeta Arduino™. La tarjeta Arduino™ Uno genera
las sefiales PWM de control que ingresan al driver ESC
(Electronic Speed Controller) de referencia Plush 8A para
proporcionar al propulsor la potencia necesaria para la
activacion del motor (Basta, 2012; Lundstrom & Krus,
2010).

El algoritmo almacenado en la tarjeta Arduino™ recibe la
sefial de voltaje entregada por el potenciémetro a través de
un pin de entrada andloga AO del médulo CAD de 10 bits.
Este valor digital se acondiciona a 8 bits para proporcionar
valores digitales entre 0 y 255 correspondiente a variaciones
angulares entre —45°y +45°¢

El dato leido durante cada periodo de muestreo (0.01[s]) se
almacena en un registro que se transfiere como dato a través
del puerto serial SPI del Arduino™ (comando Serial.write())
hacia el computador para ser leido desde el modelo de
Simulink® (Bloque Serial Receive).

El Arduino™ también recibe el dato correspondiente a la
sefial de control proveniente de Simulink®, que establece el
valor de energia necesaria para variar la velocidad del
propulsor a los valores deseados. La sefial de control se
escaliza entre 0 y 255 para ser enviada como un solo byte en
formato no signado (Bloque Serial Send).

La sefial de control recibida por el Arduino™ ((comando
Serial.read())) desde el computador genera una sefial PWM
con ciclo de trabajo proporcional desde 0 hasta el 100 [%]
para valores digitales desde 0 a 255. La sefial PWM se genera
a través del pin digital de salida 9 del Arduino™ vy varia entre
0y 5 [V] a una frecuencia aproximada de 500 [Hz].

La sefial PWM ingresa al driver ESC que adecua lo valores
de tensidn entre 0 y 24 [V] y de corriente de 2 [A], necesarios
para impulsar el motor-hélice.
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Arduino ‘%

B

Figura 4. Disposicion del Helicdptero 1-DOF instrumentado.

La comunicacién serial asincrona SPI para realizar
transferencia de datos bidireccional entre el Arduino™ y la
plataforma Simulink® de MATLAB® se configuro a una tasa

de 9600 [baudios] a través del puerto USB (Universal Serial
Bus).

El sistema de control se implement6 sobre la herramienta de
Simulink® (Kibbe, 2014) la cual ejecuta los modelos de los
controladores discretos disefiados en tiempo real, utilizando
blogques de comunicacién serial que reciben la sefial del
sensor y entregan la sefial de control, desde y hacia la Tarjeta
Arduino™ respectivamente, en un formato digital no signado
de 8 bits escalizado. Adicionalmente, es posible monitorear
la posicién angular de salida actual del sensor, la sefial de
error, la sefial de control, y establecer el punto de operacién
de referencia para la posicion angular deseada.

La tarjeta Arduino™ se alimenta a través del puerto USB del
computador y las tarjetas electrdnicas mediante una fuente de
alimentacion DC externa que proporciona 5[V] y 24[V] para
el driver ESC del propulsor. Todos los circuitos de
alimentacion, control, acondicionamiento y bornes de
conexion se ubicaron en el interior de la base fija de soporte.

111. Modelado e Identificacion del Sistema

A. Dinamica del Helicéptero 1-DOF

La figura 5 ilustra el diagrama de cuerpo libre del helicoptero
1-DOF. La configuracién del sistema corresponde a una
plataforma de rotacion de un solido alrededor de su eje
central de inercia.

Fqsen(6)
Ft = o

Figura 5. Diagrama de Cuerpo Libre Helicoptero 1-DOF.

Algunas convenciones de modelado en el helicoptero 1-DOF
propuesto son:

1. El helicoptero esta en posicidn horizontal cuando el &ngulo
de elevacion es igual a 6 = 0.

2. El incremento positivo del angulo de elevacion, 8 > 0, se
presenta cuando el extremo del balancin donde esta el
propulsor (conjunto motor-hélice) se desplaza hacia arriba.



3. El incremento del angulo de elevacion, 6 > 0, implica que
la fuerza de empuje en ese eje es positiva Fe > 0.
El modelo matematico para el diagrama de cuerpo libre del
helicoptero 1-DOF mostrado en la figura 5 se describe
mediante una ecuacién diferencial no lineal de segundo
orden que representa la dindmica del eje de elevacion a partir
del formalismo de Newton-Euler, que estudia el modelo
segun las ecuaciones de fuerza de Newton y las de rotaciones
de Euler.
En este sentido, la variacion de la velocidad de rotacion del
propulsor viene determinada por la variacion de su posicion
angular por lo cual, se describe el movimiento de rotacion
mediante una ecuacion que relacione la aceleracion angular
del mismo utilizando balance de torques.
De la figura 5 se define m, como la masa del bloque de
balance o contrapeso, m. es la masa total del propulsor
(motor-hélice), do la distancia medida desde el punto pivote
rotativo del balancin hasta el propulsor, dy la distancia desde
el punto pivote y el bloque de balance, y v el voltaje aplicado
al propulsor para generar Fe.
La variacion de la posicion angular y elevacién del balancin
se produce cuando la fuerza de empuje F. ejercida por el par
motor-hélice con masa m. es mayor que la fuerza de gravedad
efectiva Fy debida al peso del helicptero.
Por tanto, en el eje de elevacion, hay dos fuerzas implicadas:
la fuerza de gravedad Fy y la fuerza de empuje ejercida por
el propulsor FVe sobre el eje vertical x. La fuerza de empuje
provoca un torque alrededor del punto de rotacién del
balancin, el cual se describe por (Wolf, 2011):
Mepmpe = dgcos(0)FY Ec. 1
La fuerza de empuje F. generada por el giro de la hélice
depende de parametros como son la densidad del aire p en
[Kg/m?], la velocidad de giro de la hélice V en [m/s], el area
superficial que forma la hélice al girar She en [m?] y un
coeficiente de elevacion adimensional C. de la siguiente
forma:

Fo = 2pV2SpeiCe Ec. 2
La fuerza gravitacional Fq4 provoca un torque gravitacional
Mgo. Sin embargo, es mas préctico y preciso obtener este
momento estitico mediante la medicion del par en el
propulsor con masa me (figura 5) para diferentes angulos de
elevacion @ utilizando una escala ponderada. Con estas
mediciones, el torque gravitacional con respecto a la
articulacion se puede obtener por:

Mgg = dgcos(8)F,,(0) Ec.3
Donde Fmg(6) se puede expresar como Fg*sen(6), que para
variaciones pequeifias de 6 se puede aproximar 6 ~ sen(8).
La friccién rotacional sobre el punto pivote del eje elevacion
puede ser considerada como:

Mg = dg /30 Ec. 4
Donde B es el coeficiente de rozamiento. La rotacion
alrededor del recorrido del eje de elevacion hace que esta
rotacion genere una fuerza centrifuga que impulsa el
helicdptero hacia arriba. Como la fuerza centrifuga solo
depende de la rotacién alrededor del eje de elevacion y un
factor constante, es factible determinarla experimentalmente.
Después de algun tiempo, el helicéptero se estabiliza en un
determinado angulo de elevacion 6. Entonces, la componente
de la fuerza centrifuga perpendicular al eje x es equivalente a
la fuerza gravitacional para esta elevacion (Brantner &
Fuchs, 2012; Bharathi & Kumar, 2013. La fuerza centrifuga
puede ser descrita por:

Meen: = kcent02 Ec.5
Donde keent € Una constante escalar y 6 la velocidad de
rotacion alrededor del eje de elevacion. Otro torque
importante es causado por el rotor, debido a que la resistencia
del aire puede originar un par de torsién alrededor de su eje
de rotacion. La resistencia del aire puede ser descrita por:

Fq= %cmpAv2 Ec. 6
Donde ¢, es el coeficiente de resistencia aerodinamica, p la
densidad del aire y A es el area superficial efectiva del rotor.
El torque de la resistencia del aire depende cuadraticamente
del empuje del motor por lo que el par efectivo sobre el eje
de elevacion es:

My = ~Kpyqsen(9)F,? Ec.7
Donde kmra €S un factor constante a identificar. De esta forma,
haciendo uso del principio de conservacién del momento,

teniendo en cuenta las consideraciones expuestas, se obtiene
el modelo dindmico para el eje de elevacion:

]eé = MempH(Fe) + Mgg(g) + Mfg(é) + Mcent(é) +
Mya(Fe)
Ec. 8

Donde Je es el momento de inercia del sistema sobre el eje de
elevacion. Asumiendo que la componente de par debida a la
fuerza centrifuga y considerando que el par de resistencia del
aire son despreciables comparadas con el par de empuje,
gravitacional y de friccion, la expresion de la Ec. 8, se puede
simplificar de la siguiente forma:

Je0 = Meppa (F) + Mya(0) + Mpo(6) Ec. 9

Al reemplazar los componentes de la Ec. 9 se tiene que:

Jo8 = dgcos(0)F, — dgcos(0)F,0 —dpf0  Ec. 10



A partir del modelo no lineal de la Ec. 10 se puede obtener
un modelo lineal aproximado donde las variaciones de la
posicion angular alrededor del punto de operacion 8 = 0 son
lo suficientemente pequefias. De esta manera, el modelo de
la ecuacidn diferencial lineal que describe la dinamica del
movimiento de la posicién angular con respecto al voltaje ve
aplicado al propulsor del helicéptero se simplifica de la
siguiente manera:

Jeb = dgF, — dgFy0 — dg /30

= K,dgv, — Fydg6 — fdg0 Ec. 11

Donde K. es la constante de fuerza de elevacién del
propulsor.

B. Modelo en el Espacio de Estados

Aplicando la Transformada de Laplace a la Ec. 11 se obtiene
la funcion de transferencia lineal alrededor del punto de
operacion para la dinamica de movimiento angular en el eje
de elevacion del helicoptero 1-DOF:

Jes?0(s) = KedgV.(s) — FydgO(s) — fdgsO(s)

0(s) _ Kedg
Ve(s) Jes?+Bdgs+Fgdg

Ec. 12

De la ecuacion lineal de movimiento del helicoptero 1-DOF
se deriva el modelo en espacio de estados lineal (A, B, C, D)
que describe la dindmica de la posicion angular con respecto
al voltaje aplicado al propulsor del helicéptero de la forma:

x =Ax+Bu

y = Cx +Du Ec. 13
Donde el vector de estado del helicéptero esta definido por la
posicion @ 'y velocidad &= w angulares en el eje de
elevacion (Santos & Choudhary, 2014; Corvalan & Negroni,
2012):

xT =[0(8),6(t)] Ec. 14

Y como vector de salida la posicién angular en el eje de
elevacion:

y =[6(t)] Ec. 15
Las matrices que definen el espacio de estado del sistema
linealizado son:

e s s

A=|_rydo _pdy B = |Kedo

2 7o Jo Ec. 16
cC=[1 0] D = [0]

Los valores de los pardmetros fisicos medidos del helicéptero
1-DOF real implementado se resumen en la Tabla 2:

Tabla 2. Valores de los parametros fisicos del sistema
Helicéptero 1-DOF

Simbolo Unidades Valores
Je [Kg/m?] 0.02856
de [m] 0.63
do [m] 0.47
Me [Kg] 0.167
mp [Kal 0.033
Fq [Kg.m/s?] 0.657

Remplazando con los valores obtenidos de la Tabla 1 en la
funcion de transferencia de la Ec.12 y la representacion en
espacio de estados de la Ec. 16, desconociendo el valor del
coeficiente de friccion gy la contante K. que no pudieron ser
inferidas se tiene el modelo lineal de segundo orden:

o(s) 22.0588K,
= Ec. 17
Ve(s) 52+422.058885+13.8971
Y.
A= 0 1 ] B= [ 0 ]
~ |—387.67 —39.518p ~139.518K, Ec. 18
cC=[1 0] D = [0]

C. ldentificacion del Modelo del Prototipo Instrumentado

Previo al disefio del control, se realiz6 la validacién
experimental del modelo con la arquitectura del prototipo
instrumentado en la figura 4, mediante el método de curva de
reaccion a lazo abierto.

Para ello se realiz6 la respuesta al escalén con valores
cercanos al punto de operacién (posicion horizontal del
balancin en 0 9. La obtencion de la respuesta al escalon de la
planta se realizé mediante la implementacién de un codigo
en la tarjeta de desarrollo Arduino™ para generar una
variacion instantanea de la sefial PWM aplicada al propulsor.
La respuesta del sistema se realizé6 mediante el registro de la
medicién de la posicién angular del balancin entregada por el
sensor potenciométrico.

Se realizaron varias pruebas bajo las mismas condiciones
estaticas de operacion y se promediaron los resultados
obtenidos. El escalon de la sefial PWM inicialmente se
generd con un 36% del ciclo de trabajo, en el cual el balancin
tuvo una respuesta estable en -30° geométricos de
inclinacion. En un tiempo arbitrario el programa conmuto a
un ciclo de trabajo de salida del 62% en donde el balancin
tuvo una respuesta subamortiguada y estable en un
desplazamiento angular de 30°  geométricos
aproximadamente. Los resultados experimentales obtenidos
a la salida del sensor se pueden ver en la figura 6.



424v
6.672ms?
1.02v

Posicion Angular Eje de Elevacion de Salidé [°]

7 9 11 13 15 17

Tiempo [seg]
Figura 6. Respuesta al escalon del Helicoptero 1-DOF
instrumentado a lazo abierto.

Como se evidencia en la figura 6, la respuesta es de segundo
orden subamortiguada, que coincide con el obtenido en el
modelo obtenido analiticamente en la Ec. 17 de la forma:
Veol(s) 2
Vewm(s)  s2+2&wgs+wg?

K(J)o

Ec. 19

Midiendo los valores promedio del sobrepaso méximo
%MP=40% y tiempo de establecimiento ts = 4.6s, de las
respuestas al escalén se infieren los pardmetros del
coeficiente de amortiguamiento &, frecuencia natural no
amortiguada wo y ganancia estatica del sistema real K. Con
dichos valores se deduce que la funcion de transferencia del
prototipo real del helicéptero 1-DOF. Despejando & de la
ecuacion Ec. 20 se tiene:
—né

%MP =100 - eV "% = 40% donde & = 0.28 Ec. 20

Y despejando wo de la ecuacidn Ec. 21:

ts10p = % = 4.6s donde w, = 3.53rad/seg Ec.21

La ganancia estatica del sistema K = 0.43 se obtuvo
realizando la diferencia de amplitudes final e inicial de la
salida del sensor en [V] con respecto a la entrada promedio
PWM entregada por el Arduino™ en [V]. De esta forma, la

funcion de transferencia identificada en forma experimental
es de:

Ve(s) _ 5.37
Vepwm(s)  s%242s+12.39

Ec. 22

Se concluye que la respuesta del modelo identificado real de
la Ec. 22 es semejante al modelo analitico obtenido en la Ec.
17 donde la frecuencia natural no amortiguada es
aproximadamente cercana.

1V. Disefio de Controladores Digitales

En esta seccion se describe el proceso de disefio de los
controladores PID y DeadBeat de mejor desempefio para
garantizar que la posicién angular del eje de elevacion del
helicéptero 1-DOF se mantenga en valores deseados. Se
propuso en comdn como parametro de disefio que el
controlador pueda operar para referencias alrededor del
punto de operacion en el &ngulo de elevacién &€ = 0° con
variaciones permisibles entre el rango de +£30°.
Adicionalmente se establecieron como especificaciones de
disefio que: a lazo cerrado el comportamiento del sistema sea
estable; error en estado estacionario nulo; tiempos de
establecimiento t; < 3[s], sobrepaso maximo %MP < 10% y
respuesta rapida ante perturbaciones. La figura 7 muestra el
esquema de control realimentado para los controladores
digitales a disefar.

r[n] e[n] Controlador
 —

e ufn] Helicoptera] YN
Digital _>-—> P >
C@Tn) | L.DOF

Figura 7. Diagrama de Bloques Sistema de Control Digital
Realimentado.

A. Controlador PID

El disefio del PID se realizd en forma analitica mediante el
método de ubicacion de polos, teniendo en cuenta que las
especificaciones de disefio definen una dinamica deseada a
lazo cerrado. Con la especificacion de sobrepaso maximo se
despeja el valor del coeficiente de amortiguamiento deseado

de la Ec. 20:
13

%MP, = 100 - e\* "’ % = 10% donde &, = 0.59 Ec. 23

Y despejando an de la ecuacion que define el tiempo de
establecimiento en la Ec. 21 se obtiene el valor deseado de la
frecuencia no amortiguada del sistema realimentado:

tspiop = ;Ti = 3s donde wyp = 2.59rad/seg Ec.24

De esta forma, se obtiene la funcién de transferencia deseada
Gp(s) para el sistema realimentado a partir de las
especificaciones de disefio y particularmente el polinomio



caracteristico deseado Pp(s) que define la ubicacion de polos
de la dindmica deseada:

PD(S) = SZ + ZwaODS + CUODZ

Pp(s) = s? +3.05s + 6.708 Ec. 25
Del polinomio caracteristico se establece que la dindmica
deseada a lazo cerrado para el sistema controlado debe poseer
un par de polos complejos conjugados ubicados en:

P12 = $p@op £ jop ’1_§D2 =o0p tjonp Ec. 26

Donde op es el grado de estabilidad relativa deseado que
define la parte real de los polos y anp la frecuencia natural
amortiguada deseada que define la ubicacién compleja de los
polos ubicados en: p1, =—-1.525 + ;2.093.

Se establece la dindmica del controlador PID que relaciona
la sefial de control U(s) con respecto a la sefial de error E(s)
= R(s) — Y(s) en el esquema de control realimentado como se
muestra en la Ec. 27:

NKps
S+N

Ec. 27

U(s)
Cpip(s) = ol

Kp+-L+
Donde Kp, K; y Kp corresponden a las ganancias de las
acciones de control proporcional, integral y diferencial
respectivamente, y N el factor que hace realizable la accién
de control diferencial para asegurar que el controlador sea
propio e implementable en el dominio continuo (Sung & Lee,
2009; Mackenroth, 2013). Asi se obtiene la funcion de
transferencia del sistema helicoptero 1-DOF con el
controlador PID a lazo cerrado Gic(s) y se extrae el
polinomio caracteristico del sistema controlado P c(s):

Cpip(8)'GuELI(S)

Ec. 28
1+Cpip(s)-GugLi(s)

Gre(s) =

Pic(s) =s*+ (N +2)s® +
(12.39 + 2N + 5.37Kp + 5.37NKp)s? +
(5.37NKp + 5.37K; + 12.395N)s +
5.37NK; Ec. 29
Al igualar el polinomio caracteristico deseado Pp(s) con el
polinomio caracteristico a lazo cerrado Pic(s) se aprecia que
el orden no coincide, para lo cual, se agregan dos polos al
Pp(s) que no afecten la dindmica deseada. Para ello se
adicionan polos (a y ) con parte real Re(s) > 6a > 9 de la
forma:

P'p(s) = (s +3.055 + 6.708)(s + A (s + @)
=s*+ (f+ a+3.05)s3 +
(a(B+ 3.05) + 3.058+ 6.708)s? +
((3.055+ 6.71) + 6.718)s + 6.71af Ec. 30

Igualando P’p(s) con Pic(s) se plantean las ecuaciones
siguientes:

I. N+2 = q+$+3.05
I1. 12.3935+2N+5.37Kp+5.37NKp =

a(B+3.05)+ 3.055+6.708
1. 5.37KpN+5.37K +12.3935N = 3.052+6.708a+6.7083
IV. 5.37K:N = 6.708af

Como se tiene un sistema de cuatro ecuaciones y seis
incognitas, existen dos pardmetros de libertad, por lo cual se
asume el valor de @ = B = 9, para garantizar la dinamica
deseada del sistema a lazo cerrado. Bajo estas condiciones se
resuelve el sistema de ecuaciones y se obtiene que: N = 19.05;
K1=5.32; Kp = 1.02 y Kp=0.85. La funcion de transferencia
del controlador PID disefiado reemplazando los valores de la
solucion del sistema de ecuaciones en Ec. 27 da como
resultado:

5.32

Cpip(s) = 1.02 + 2=+ 16.19s

s+19.02

Ec. 31

17.21s% + 24.34s + 101.18
s2+19.02s

Ceip(s) =

El controlador PID analogo se discretiza para obtener el
modelo digital del PID equivalente. Primero se selecciona el
periodo de muestreo partiendo del uso de la Teoria de
Muestreo de Nyquist. Se seleccioné un periodo de muestreo
Tm=0.01][s], teniendo en cuenta que la componente de primer
orden del controlador tiene un tiempo de respuesta 7 =
1/19.02 = 0.05[s] y el tiempo de respuesta del helicéptero es
aproximadamente de Thei= 21/wo = 2m/3.53 = 1.77[s].

Para la discretizacién de la funcion de transferencia del
controlador PID, se utiliz6 la aproximacion de Tustin para la
accion integral K1, y la aproximacion diferencial en atraso
para la accion diferencial, donde se obtiene:

15.83z2-31.43z+15.61 _ U(z,Tp)
2z2-1.8262+0.8263 E(z,Tm)

CPID(Z' Tm) = Ec. 32

La ecuacion recursiva del controlador digital a implementar
en el dominio temporal, se obtiene aplicando Transformada
Z inversa a la Ec. 32 y desacoplando la salida de control
u[nTm] en términos de sus valores pasados y valores presentes
y pasados de la entrada del error e[nTw] (Moudgalya, 2007):

u[nT,,] = 15.83e[nT,,] — 31.43e[n — 1T}, ] +
15.61e[n — 2T,,] + 1.28u[n — 1T,,] —
0.82ul[n — 2T,,] Ec. 33

B. Controlador por Muerte Subita (Dead Beat)

Una de las caracteristicas deseadas en el disefio de sistemas
de control es que alcance el establecimiento lo méas rapido
posible. El controlador Dead Beat busca alcanzar el estado
estacionario en n+1 muestras, donde n es el orden del
controlador. En esencia, este controlador cancela todos los
polos discretos del sistema y los reemplaza por polos en el



origen (Goodwin & Salgado, 2001). Para el disefio del
controlador por muerte subita se parte de la funcion de

transferencia  del  helicptero  1-DOF identificada
experimentalmente;
Vels 5.37
G(s) = 0(s) Ec. 34

Vpwm(s)  s2+2s+12.39

El modelo de la Ec. 34 se discretiza utilizando la
aproximacién de Tustin con un periodo de muestreo T =
0.05[s] que cumple con la teoria de muestreo asi:

0.0031z2%+0.00632z+0.0031
z2-1.8762+0.9055

G(z, T, = Ec. 35

La funcion de transferencia a lazo cerrado del sistema digital
con el controlador de muerte subita correspondiente al
esquema de la figura 7 es:

Y(z,Ty) _ Cpp(zTm)G(Z,Tm)
R(z,Tm) 1+Cpp(2,Tm)G(2,Tm)

=T(zT,) Ec.36

Donde se asume que la funcién de transferencia se aproxima
a T(z,Tm). Entonces despejando el controlador se tiene que:

1 T(zTw)
G(z,Tym) 1-T(z,Ty)

Cpp(2,T,) = Ec. 37

La Ec. 37 establece que el controlador requerido Cpg(z,Tm)
puede ser disefiado si se conoce el modelo del proceso
G(z,Tm). El controlador debe ser propio para ser realizable.
Asi, se asegura que el sistema realimentado alcance el estado
estable en n + 1 0 méas periodos de muestreo. El controlador
Dead Beat para el helicoptero 1-DOF tiene entonces la
forma:

2
PoZ°+p1z+p U(z,Tm)
CDB(Z, Tm) — 0 - 1 2 — m
qoz“+q1Z+qz E(z,Tm)

Ec. 38

Donde el objetivo del disefio es encontrar los coeficientes
escalares po, p1, P2 Jo, 01 Y Q2 a partir de la funcion de
transferencia del helicéptero ap = 1, a; =—-1.876, a, = 0.9055,
bo = 0.0031, b; = 0.0063 y b, = 0.00013.

Si E(z,Tm) es la entrada al controlador, los coeficientes p; y
gi, Se pueden obtener desacoplando de la Ec. 38:

1 1

Po = Z_bz - (bo+b1+b3) = 79.365

p1 = a4py = —148.9 Ec. 39
P, = a;p, = 71.86
qo =1 —poby = 0.754
41 = —bypo = —0.5 Ec. 40

q2 = —bypo = —0.25

Entonces el controlador digital tendra la forma:

79.3652z2-148.92+71.86
0.75z%2-0.5z—0.25

Gpp(2,Ty) = Ec. 41

Aplicando la Transformada Inversa Z se obtiene la ecuacién

recursiva del controlador:
u[nT,,] = 2561e[nT,,] — 5074e[n — 1T,,] +
2513e[n — 2T,,] + 0.667u[n — 1T,,] + 0.333u[n — 2T,,]
Ec. 42

La sefial de control entregada por el controlador por muerte
stbita puede ser muy grande con valores no aceptables en la
practica, por esta razon se hace una modificacion al
controlador para evitar sefiales de control excesivas. Esta
mejora se conoce como la compensacion de Dahlin o
compensacion de tiempo muerto, y produce una respuesta
mas suave que la del control de muerte subita.

Este método establece que la funcidn de transferencia a lazo
cerrado equivalente sea de la forma FOPDT (First Order Plus
Dead Time) con tiempo de respuesta z = 0.3[s] y tiempo
muerto L = nTy = 3T = 0.15[s]. En tiempo continuo la
funcidn de transferencia deseada a lazo cerrado es:

e—Ls e—O.lSs
T(s) = = Ec. 43
7s+1 0.35+1
Al aplicar Transformada Z se tiene con T, = 0.05[S]:
T(2,T,) = 23 0077240077 _ 0.0772+0.077 =\ 44
rifm - .

z-0.8462  z%-0.8462z3
Reemplazando la funciéon de transferencia discreta del
helicoptero 1-DOF G(z,Tw) de la Ec. 35y T(z,Tm) de la Ec.
44 en Ec. 37 se tiene que:

Cpp(z,Typ) =
0.07727—0.13226—0.01725+0.1322%—0.005923

0.0031210+40.00129—-0.00532z8—0.00127+0.001726—0.000112°+0.000372%+0.000223

Ec. 45

V. Analisis de Resultados

La simulacién de los controladores digitales PID y Dead Beat
disefiados se realizd en la plataforma Simulink® de
MATLAB® bajo la estructura de control realimentado
genérica mostrada en la figura 8.

+
C(z, Tm)

Controlador Saturacién Helicoptero 9% Salida

Com
P Discreto 1-DOF

Ref3

Figura 8. Esquema Simulacion de Controladores Digitales en
Simulink®.
Las simulaciones se ejecutaron para evaluar el desempefio de
los controladores previo a su implementacion, cuando se



someten a una referencia con diferentes posiciones angulares
en las cercanias del punto de operacion para el cual se
linealizo el modelo del helicoptero. Cada uno de los
controladores se simulé para observar la respuesta de la
salida de posicion angular de elevacion del helicoptero 1-
DOF, programando la sefial de referencia de la siguiente
forma: partiendo desde un angulo deseado de 0° en un tiempo
t = 0[s], variando a +20° en t = 5[s], para luego pasar a —10°
ent = 10[s] y finalizar en +10° en t = 15[s]. Para verificar la
respuesta a perturbaciones, cada controlador se sometié a una
perturbacion aditiva del 20% presente a la salida en un
tiempo t = 20[s].

A. Simulacién PID Digital

La simulacion del sistema de control digital utilizando el PID
discretizado y disefiado de la Ec. 32 se realiz6 en Simulink®
bajo el esquema mostrado en la figura 9.

PID@)

Ref2

Add Salida

Control  Saturacion  Helicoptero
PID Discreto 1-DOF

Ref3

Figura 9. Simulacién Control PID Digital.

El resultado de la simulacién de la figura 9 se observa en la
figura 10, donde las sefiales mostradas en la parte superior
registran la sefial de posicion angular de referencia
programada (color azul) y la sefial de salida del sistema
controlado (color rojo); y en la parte inferior la sefial de error.

Scope - olEN
CUSENFRCEY =

[
@

Time offset 0

Figura 10. Respuesta Simulacioén Controlador PID Digital: a)
Sefial deseada (azul) y de salida (rojo). b) Sefial de error.

La salida de posicion angular del modelo del Helicoptero 1-
DOF con el controlador PID Digital disefiado presenta una
respuesta con error en estado estacionario cero después de
alcanzar los valores de posicién angular de referencia
deseados. Es decir, la salida de posicion angular sigue a la

referencia en forma satisfactoria y los sobrepasos presentes
en las transiciones no superan la especificacion del sobrepaso
méaximo establecido %MP del 10[%]. El tiempo de
establecimiento t; ante cada variacion del estado de la
referencia es cercano a t; = 3[s] y se observa que el sistema
responde de manera estable ante la perturbacion del 20[%] a
los 20[s]. La sefial de control fue saturada a valores
permisibles acordes a los valores de la implementacion real.

B. Simulacién Control Digital por Muerte Subita

La simulacidn del sistema de control por muerte subita digital
disefiado de la Ec. 40 se realizd en Simulink® bajo el esquema
mostrado en la figura 11.

Control Add Salida

Dead Beat

ZOH  saturacion  Helicoptero
1-DOF

Figura 11. Simulacion Control Dead Beat Digital.

El resultado de la simulacion de la figura 11 se observa en la
figura 12, donde las sefiales mostradas en la parte superior
registran la sefial de posicion angular de referencia
programada (color azul) y la sefial de salida del sistema
controlado (color rojo); y en la parte inferior la sefial de error.
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Time offset: 0

Figura 12. Respuesta Simulaciéon Controlador Dead Beat
Digital: a) Sefial deseada (azul) y de salida (rojo). b) Sefial de
error.

Del desempefio sistema de control Dead Beat digital se puede
decir que: presenta una excelente respuesta en estado estable;
error en estado estacionario nulo que establece un
seguimiento satisfactorio de la referencia; sobrepasos del 35
[%] aproximadamente; estabilidad no solo ante variaciones
de la referencia sino ante perturbaciones y tiempos de
estabilizacion inferiores a 1[s]. La desventaja de este
controlador es que la sefial de control no es implementable



fisicamente debido a que los valores de la accién de control
u[n] alcanzaron valores por encima de la permisible (£120)
en el orden de 3000.

Para evitar esta desventaja se simulo el controlador Dead
Beat con la Compensacion de Dahlin, dando como resultados
las sefiales mostradas en la figura 13.

Salida - U
EERIECIRNIFELEIEE RS .
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Time offset: 0

Figura 13. Respuesta Simulacién Controlador Dahlin Digital:
a) Sefial deseada (azul) y de salida (rojo). b) Sefial de error.

La simulacion de la figura 13 presenta una respuesta con
error en estado estacionario cero después de alcanzar los
valores de posicion angular de referencia deseados. No se
presentan sobrepasos en las transiciones de la referencia y el
tiempo de establecimiento ts ante cada variacién del estado
de la referencia es cercano a ts = 3[s] y se observa que el
sistema responde de manera estable ante la perturbacion del
20[%] a los 20[s]. La sefial de control fue saturada a valores
permisibles acordes a los valores de la implementacion real.
La figura 14 ilustra las respuestas de los controladores PID y
Dahlin simultdneamente, donde las especificaciones de
disefio se cumplen satisfactoriamente, sin embargo se aprecia
un poco de rizado en la respuesta del segundo controlador.

Respuesta Salida Posiciéon Angular Controladores Digitales
25 T T T T
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Figura 14. Respuesta Simulacion Controladores PID y Dahlin
Digitales.
Después de verificar el funcionamiento del programa de

adquisicion en el Arduino™ y la integracion del prototipo del

helicdptero 1-DOF con la interface de comunicacion serial de
MATLAB®, se realizo el modelo en Simulink® del sistema
con los controladores digitales PID y Dahlin disefiados con
como se muestra en la figura 15:

Hacia Arduino PWM Motor

Ref1 Slider

Saturacion

Controlador
Discreto

Data Type
Conversion
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Data Type
Conversion1

Serial Configuration Serial Receive To Workspace

To Workspace2

Desde Arduino Sensor

L

] Slider Gain

Figura 15. Diagrama de Bloques Simulink® para el control
digital implementado sobre el Prototipo del Helicoptero.

El modelo implementado configura el puerto serial por el
cual se hace la comunicacion entre MATLAB® vy la tarjeta
Arduino™, usando el blogue Serial Configuration, en el cual
se modifico el puerto COM 3y la tasa de velocidad de 9600
[baudios] acorde a la configuracion de la plataforma de
programacion del Arduino™. Para establecer el enlace de la
comunicacion fue necesario iniciar los programas con
permisos de administrador.

La sefial de referencia de la posicion angular r[n] se
implement6 por medio de un bloque Slider, que permitio el
ajuste manual desde el computador por parte del usuario. El
monitoreo de las sefiales de referencia r[n], error e[n], control
u[n] y salida y[n] del sensor de posicién se visualizaron en
bloques Scope.

Los datos en formato entero no signado de 8 bits recibidos
desde la entrada serial se convirtieron a formato double y[n]
para que sean compatibles con el modelo implementado. La
sefial realimentada y[n]se resta de la sefial de referencia r[n]
mediante el bloque comparador entregando la sefial de error
e[n]. La sefial del error e[n] ingresa al controlador PID o
Dead Beat teniendo en cuenta la configuracion de ganancias
y periodo de muestreo. Se consider6 ubicar a la salida del
controlador un bloque de saturacién para limitar la sefial de
control u[n] a los valores admisibles.

La sefial de control u[n] se convierte de formato double a
formato entero no signado de 8 bits para ser transferida por
el puerto serial hacia la tarjeta Arduino™. El dato recibido
por el Arduino™ se almacena en la variable in, que hace la
escalizacion respectiva y envia la sefial PWM al motor del
propulsor.

Las sefiales monitoreadas en los scopes se exportan al
Workspace de MATLAB® para almacenar, registrar y
analizar los resultados para la evaluacién del desempefio de
los controladores implementados.

La figura 16 muestra la respuesta del resultado experimental
en tiempo real del controlador PID Digital sobre el prototipo
del Helicoptero 1-DOF donde se asegurd que el balancin
permaneciera en estado estable en aproximadamente 13° de
inclinacion en el eje de elevacion. Posteriormente se vario la



referencia a una posicion angular de 6° en un tiempo cercano
a 18Js], y finalmente se ajust6 a —4° en un tiempo de 33][s].
Para verificar la respuesta ante perturbaciones, se movid el
balancin manualmente aproximadamente a los 42[s]
emulando una perturbacién sustractiva.

Respuesta Elevacion Helicoptero 1-DOF con Control PID Digital Tm = 0.01][s]
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Figura 16. Respuesta Implementacion Digital del Controlador
PID sobre el Prototipo Helicoptero 1-DOF.
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La figura 17 muestra la respuesta del resultado experimental
en tiempo real del controlador Dead Beat Digital sobre el
prototipo del Helicoptero 1-DOF donde se asegur6 que el
balancin  permaneciera en  estado estable en
aproximadamente 14° de inclinacion en el eje de elevacion.
Posteriormente se varid la referencia a una posicién angular
de 5° en un tiempo cercano a 18[s], y finalmente se ajust6 a
—-5° en un tiempo de 33[s]. Para verificar la respuesta ante
perturbaciones, se movié el balancin manualmente
aproximadamente a los 42[s] emulando una perturbacién
sustractiva.

Respuesta Elevacion Helicoptero 1-DOF con Control Dead Beat Digital Tm = 0.05[s]
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Figura 17. Respuesta Implementacion Digital del Controlador
Dead Beat sobre el Prototipo Helicoptero 1-DOF.

Los resultados de las figuras 16 y 17 se resumen en la Tabla
3 para evaluar el desempefio de los controladores digitales en
términos de caracteristicas estaticas y dinamicas de
operacion.

Tabla 3. Comparacion de Desempefio Controladores PID y
Dead Beat para control elevacion Helicoptero 1-DOF

Parametro Control Control
PID Dead Beat
Estabilidad Excelente Excelente
Tiempo CESr]eumlento 15 1
Sobrepaso Maximo
[%] 2.5 0
Tiempo
Establecimiento [s] 3 15
Error en Estado 0 0
Estacionario[%]
Respuesta a Excelente Excelente

Perturbaciones

Se puede concluir que el controlador Dead Beat responde
mucho mas rapido que el controlador PID. Adicionalmente
se cumplen para ambos controladores el sobrepaso maximo
es pequefo, especialmente para el controlador Dead Beat que
es nulo. El controlador Dead Beat como el controlador PID
garantizan un error en estado estacionario cero lo que implica
gue el seguimiento de la referencia es excelente, asi mismo
los controladores tienen una respuesta estable frente a
variaciones de la referencia y frente a la presencia de
perturbaciones. El blogue de saturacidon permito garantizar
valores de accion de control permisibles a la salida del
controlador.

V1. Conclusiones

El modelo del Helicoptero 1-DOF implementado en
laboratorio se obtuvo mediante la definicion de las
ecuaciones dinamicas que describen el comportamiento del
eje de elevacién. Este modelo fue linealizado y validado
experimentalmente mediante la técnica de curva de reaccion
en forma experimental.

A partir de la dindmica del sistema, se disefiaron los
controladores digitales PID y de Muerte Subita para controlar
la posicidn angular del eje de elevacion del Helicéptero 1-
DOF, los cuales fueron simulados con resultados que
satisfacen las especificaciones de disefio planteadas.

Los controladores digitales disefiados se implementaron
sobre la plataforma de Simulink®, para controlar el prototipo
experimental del helicdptero utilizando un sistema de
adquisicion y distribucion de sefiales configurado sobre la
plataforma Arduino™

Se evaluo el desempefio de los controladores PID y Dead
Beat a partir de los resultados experimentales obtenidos en la
implementacion real sobre el prototipo donde ambos
controladores cumplieron satisfactoriamente las
especificaciones de disefio planteadas en términos de
parametros estaticos y dinamicos de operacion.

El control por muerte subita con compensacion de Dahlin
tuvo un desempefio ligeramente superior al del PID digital,
gracias a pesar de que requiri6 mas operaciones para su
ejecucion.
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