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Es necesario dar gracias a Dios de estar descontento con uno mismo.
jOjala pueda uno estarlo siempre! El desacuerdo de la vida con lo que deberia ser,
es precisamente el signo de la vida, el movimiento ascendente
de lo mas pequefio a lo mas grande, de lo peor a lo mejor.
Y este desacuerdo es la condicion del bien. Cuando el hombre permanece
tranquilo y satisfecho de si mismo, esto es un mal.

Leodn Tolstoi.
(1828-1910)

Aquel que deja de ser mejor, deja de ser bueno.

Oliver Cromwell
(1599-1658)

No tenia ningtn recuerdo consciente de lo que habia visto,

pero aquella noche, sentado caviloso a la entrada de su cubil,

con el oido aguzado a los ruidos del mundo que le rodeaba,

sintio las primeras punzadas de una nueva y poderosa emocion.

Era una vaga y difusa sensacion de envidia... o de insatisfaccion con su vida.
No tenia la menor idea de su causa, y menos aun de su remedio;

pero el descontento habia penetrado en su alma,

y habia dado un pequefio paso hacia la humanidad.

2001. A Space Odissey.
Arthur C. Clarke.
(1917-2008)

Pero el hombre no esta hecho para la derrota.
Un hombre puede ser destruido, pero no derrotado.

El Viejo y el Mar.
Ernest Hemingway.
(1899-1961)

La excelencia es un arte ganado por dedicacion y habituacion.

No actuamos correctamente porque tengamos virtud o excelencia,
Sino que poseemos éstas porque hemos actuado correctamente.
Somos lo que hacemos repetidamente. La excelencia,

entonces, no es un acto, sino un habito.

Etica Nicomaquea
Aristoteles.
(384 a.C. - 322 a.C))
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Introduccion

A lo largo de este documento, se presenta el trabajo desarrollado por los autores
como tesis para obtener el grado de Ingeniero Mecatronico. El tépico aqui abordado
versa, como el titulo indica, sobre el disefio, construccion y control de una aeronave
con ciertas caracteristicas de vuelo autonomo.

Objetivo General

Realizar el disefio, tanto conceptual como mecanico y electronico, de una aeronave
tipo dron; construir dicho sistema y establecer una estrategia de control que permita
la estabilizacién en vuelo del mismo, asi como la regulacion de altura.

Planteamiento

La idea detrds del presente proyecto fue generar un prototipo que pudiera ser
utilizado como planta para el Laboratorio de Control (actualmente en fase de
desarrollo) en la carrera de Ingenieria Mecatronica impartida en la Facultad de
Ingenieria de la UNAM.

Dentro de esta misma institucion, se han desarrollado trabajos similares a éste;
pueden mencionarse como los més recientes, las referencias [8], [26] y [28]. Los
objetivos perseguidos en practicamente todos estos proyectos consistieron en la
implementacion de nuevos controladores en plantas ya existentes, a excepcion del
descrito en [26], el cual considera el disefio y construccidn del sistema, para ser
empleado como medio para la recopilacion de datos atmosféricos.

La principal diferencia en este nuevo trabajo respecto a los anteriores es que aqui
se plantea el desarrollo del proyecto desde el comienzo, abarcando la investigacion
del estado del arte, el disefio conceptual, asi como el mecanico y electronico del
dispositivo, la derivacion de su modelo matematico y el establecimiento de un
algoritmo de control para estabilizacion y regulacion. Al ser ésta una planta pensada
para su utilizacibn como herramienta pedagdgica, sus requerimientos mecanicos
difieren de aquellos considerados en las anteriores referencias.

El alcance de esta tesis considera desde el disefio conceptual hasta la
implementacion del algoritmo de control para estabilizacion y regulacion. Los
objetivos particulares necesarios para alcanzar la meta general del proyecto, se
mencionan al inicio de cada capitulo.
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Capitulo 1
Estado del Arte

Lo que distingue al hombre del animal es la razon:
confinado en el presente, se vuelve hacia
el pasado y suefia con el porvenir.

Arthur Schopenhauer
(1788-1860)

...pues aunque era el amo del mundo, no estaba del todo
seguro sobre lo que hacer a continuacion.
Mas ya pensaria en algo.

Arthur C. Clarke
(1917-2008)

Objetivos

- Realizar una investigacion sobre los Vehiculos Aéreos No Tripulados
(UAV’s), tomando en cuenta el devenir historico, clasificacion, aplicaciones y
caracteristicas generales de este tipo de sistemas.

- Presentar los aspectos mas relevantes de la reglamentacion para Vehiculos
Aéreos No Tripulados vigente en México.

Descripcion General

En este apartado se revisan sucintamente algunos conceptos basicos acerca de los
vehiculos aéreos, iniciando por una pequefia resefia histérica de la aviacion.
Posteriormente, se abordan los temas de aeronaves RC y UAV’s, resaltando sus
principales caracteristicas y diferencias, asi como sus aplicaciones y clasificacion.

También se presenta el concepto de multicoptero, explicando brevemente algunos
de los miembros mas representativos de esta familia de aeronaves, asi como sus
caracteristicas mecanicas y sus posibles usos.
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Finalmente, se abordan los puntos mas importantes de un documento que establece
la normatividad de los Vehiculos Aéreos No Tripulados, emitido por Direccién
General de Aeronautica Civil. En dicho apartado se presenta una nueva clasificacion
de vehiculos aéreos que atiende principalmente a su masa maxima de despegue.

Breve desarrollo historico de la Aeronautica

Desde los albores de la Humanidad, uno de los mas grandes suefios de ésta ha
sido poder volar. Las mas primitivas y precarias tentativas consistieron en observar
el vuelo natural de las aves, para posteriormente emularlo a partir de mecanismos
similares a alas, hechas con materiales como madera y plumas, con resultados
insatisfactorios, por lo menos, hasta fatales.

Un claro ejemplo de este hecho se ilustra en el antiguo mito griego de Dédalo e
fcaro. En éste, el ingenioso arquitecto, mecéanico y escultor, Dédalo, después de
edificar el laberinto para encerrar al Minotauro de la isla de Creta, viéndose
prisionero de Minos, rey del lugar, construy6é dos pares de alas de cera y plumas
para escapar, junto con su hijo icaro. En este punto, el padre previno al joven para
que evitara volar muy bajo, cerca del agua, o muy alto, cerca del sol, pues de lo
contrario, sus alas se estropearian. Mas la imprudencia de icaro al verse capaz de
volar lo hizo desobedecer a su padre, ocasionando su muerte [36].

Dentro de la tradicion cristiana, otro intento del hombre para conquistar las alturas
fue la construccion de la llamada Torre de Babel, la cual seria una edificacion tan
alta que su cuspide llegaria al cielo. Sin embargo, Yahveh, al ver la blasfemia y la
arrogancia del ser humano, confundio a los constructores de la torre, haciendo que
todos hablasen una lengua distinta y dispersandolos por la Tierra [21].
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En la cultura china encontramos basicamente dos aportaciones; en primer lugar, la
linterna de Kong Ming, precursora del globo aerostético, empleada para amedrentar
a las tropas enemigas en el campo de batalla. La segunda es la invenciéon del
cometa, el cual data del afio 300 a.C., el cual se puede clasificar como un tipo de
planeador. Incluso hay registros de pruebas de vuelo realizadas por seres humanos,
usando cometas.

En épocas mas recientes, el ingeniero, constructor, artista y pensador italiano
Leonardo Da Vinci (1452-1519) disefié diversos mecanismos planeadores y
voladores, basadndose en las extremidades propulsoras de las aves. Realizd
bocetos de estos dispositivos, sin llegar nunca a construirlos. Sin embargo, algunos
de sus disefios fueron retomados posteriormente y brindaron puntos de partida en
la aviacién moderna [50].

o

Figura 1 -2.El inventor italiano Leonardo da Vinci y sus bosquejos para maquinas voladoras.

Durante la Revolucion Industrial (s. XVIII - s. XIX), se llevaron a cabo nuevas
contribuciones al mundo de la aeronautica, destacandose principalmente la
creacion del globo aerostético tripulado y del dirigible.

En el afio de 1716, se publicé el Sketch of a Machine for Flying in the Air, escrito por
Emanuel Swedenborg, el cual se considera como el primer estudio formal de
aviacion. En éste se planteaba el disefio de una maquina hipotética capaz de volar;
sin embargo, el estado de la mecanica y la tecnologia existente en ese momento,
imposibilitaba su construccion.

Sin embargo, no fue sino hasta 1903 cuando los hermanos Orville y Wilbur Wright,
de Carolina del Norte, en Estados Unidos, pudieron realizar <<el primer vuelo
sostenido en una maquina mas pesada que el aire propulsada por medios
propios>> [13].
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El Flyer de los hermanos Wright era un biplano construido de madera de abeto
autoctono de la zona para la estructura, y tela como recubrimiento de las alas. Tenia
una longitud de 6.4 [m], una altura de 2.7 [m] y 12.3 [m] de envergadura, pudiendo
soportar el peso de una sola persona. Estaba impulsado por un motor de disefio y
fabricacion propios, con 12 [HP] de potencia y una velocidad de 1090 [rpm], ademas
de dos conjuntos de hélices de 2550 [mm] de diametro.

~ ~ :'—-;-.
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Figura 1-3. Los hermanos Wright en el primer vuelo del Flyer.

A partir del vuelo de los hermanos Wright, se marcé un hito en la historia de la
aviacion moderna. Desde ese entonces, fueron disefiados y construidos gran
variedad de aeronaves, mejorando la idea original de los estadounidenses, y
explorando nuevas configuraciones y alternativas, en forma paralela con el avance
de la Fisica y la Ingenieria.

El campo de la aeronautica tuvo grandes avances durante la Primera y la Segunda
Guerras Mundiales, conflictos bélicos en los cuales por vez primera fueron utilizadas
aeronaves para propoésitos militares. Durante estos periodos, ademas del
comprendido entre guerras, los aviones fueron utilizados con fines de
reconocimiento y patrullaje, ademas de como bombarderos y aviones caza,
principalmente.

Debido a los conflictos armados suscitados a lo largo de todo el siglo XX, la
aeronautica vio grandes y aceleradas innovaciones, que van desde desarrollo y
mejoras en el disefio mecanico y materiales, potencia y eficiencia, procesos de
manufactura, sistemas de comunicaciones, sistemas de navegacion, hasta la
instrumentacién, control y automatizacion de aeronaves.
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En la actualidad, encontramos aviones y todo tipo de sistemas de vuelo en gran
parte de los aspectos de la vida moderna, no sélo en ambitos militares, sino también
en aplicaciones civiles. Desde la popularizacion del avion como medio de transporte
masivo de personas y mercancia, la utilizacion de helicopteros para labores de
reconocimiento, rescate y transporte; el advenimiento de la era aeroespacial, con el
desarrollo de vehiculos capaces de traspasar la atmésfera terrestre y la puesta en
orbita de satélites para telecomunicaciones , hasta llegar a la miniaturizacion de
aeronaves, con el surgimiento de dispositivos voladores controlados por
radiofrecuencia, asi como los relativamente modernos UAV’s o drones, capaces de
realizar rutinas de vuelo de forma totalmente autonoma.

Figura 1-4. Aeronaves modernas.

La mayor parte de estos avances e innovaciones en la aeronautica han sido posibles
gracias al desarrollo de la mecéanica, la electrénica, la computacion,
instrumentacién, control, entre otras ramas de la ciencia y la ingenieria.

Aeronaves RCy UAV’s

Dentro de los sistemas y dispositivos voladores en pequefa escala, encontramos
dos grandes grupos: las aeronaves controladas de forma remota, generalmente
gracias a algun sistema de radiofrecuencia, y los Vehiculos Aéreos no Tripulados
(UAV’s, Unmanned Aerial Vehicle, por sus siglas en inglés), también conocidos
como drones [43].

Cabe resaltar que la diferencia entre estos dos grupos de aeronaves no se
encuentra en la configuracion mecanica, ya que un mismo tipo de sistema en
particular podria clasificarse en cualquier categoria, sino en la forma de controlar
dicho dispositivo.

En los vehiculos controlados remotamente (RC), es necesaria la intervencion de un
operador humano, el cual supervisa y controla el funcionamiento y los procesos
llevados a cabo por el sistema en todo momento.
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Visto desde una perspectiva de control, puede pensarse en las aeronaves RC como
en plantas en las cuales el operador proporciona la retroalimentacion y el
controlador, cerrando el lazo de control.

Por otra parte, los UAV’s son sistemas de control en lazo cerrado, es decir, tienen
la capacidad de cumplir rutinas de vuelo de forma completamente auténoma,
incluyendo despegue, seguimiento de trayectorias y aterrizaje. Para lograr esto, un
sistema de este tipo requiere la implementaciéon de distintos sensores que le
permitan determinar su posicion y orientacion, ademas de un algoritmo de control
que le permita interpretar la informacion recibida de los sensores y tomar asi las
decisiones pertinentes para cumplir con la tarea asignada.

Aplicaciones

En términos generales, el término UAV se aplica comunmente para dispositivos de
uso militar, mientras que las aeronaves RC se encuentran en su mayor parte dentro
de las aplicaciones civiles.

Figura 1-5. Aplicaciones de las aeronaves RC y UAV's.
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Los sistemas RC y los UAV’s son empleados principalmente para:

Labores de reconocimiento y monitoreo en zonas peligrosas o de dificil
acceso.

Busqueda y localizacion de victimas en zonas de desastre.

Patrullaje y vigilancia.

Adquisicion de datos, imagenes, fotografias y video, con fines cientificos o
artisticos.

Monitoreo atmosférico.

Transporte de mercancia a muy baja escala.

Fines educativos y de investigacion.

Aeromodelismo.

Ocio y entretenimiento.

Clasificacion de los UAV’s

Los Vehiculos Aéreos no Tripulados pueden clasificarse de distintas formas, de
acuerdo con el criterio que se emplee. Una primera clasificaciéon se basa en las
caracteristicas del mecanismo de propulsion que posea el dispositivo,
encontrandose principalmente [15]:

UAV’s de ala fija: Estructuras similares a aviones de aeromodelismo.
UAV’s de rotores: Entre estos encontramos aeronaves como helicépteros,
tricopteros, cuadricépteros, etc.

UAV’s de aleteo: Aquellos propulsados por alas abatibles, similares a ciertos
insectos.

De acuerdo con su aplicacion, se clasifican los UAV’s como:

De blanco: Se utilizan para simular aeronaves enemigas en pruebas de
sistema de defensa de aire o tierra.

Reconocimiento: Estos son utilizados para proporcionar informacién tactica
e inteligencia en misiones. Entre estos, los Micro Unmanned Aerial Vehicle
(MUAV) resultan especialmente Utiles, por sus pequefias dimensiones y su
capacidad para pasar inadvertidos.

Combate: Los Unmannered Combat Aerial Vehicle (UCAV), se utilizan como
armas dentro de campos de batalla, y proporcionan fuego de asistencia en
misiones peligrosas.

Transporte: Se utilizan para abastecer provisiones a las tropas en el campo
de batalla.

Investigacion y desarrollo: Se utilizan para probar y evaluar sistemas en
fase de desarrollo, asi como los algoritmos de control.

Comerciales y de uso civil.
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Finalmente, de acuerdo a la altura maxima que pueden alcanzar, se divide a los
UAV’s en:

» Handheld: 2 000 ft de altitud, hasta 2 km de alcance.

= Close: 5000 ft de altitud, hasta 10 km de alcance.

= NATO: 10 000 ft de altitud, hasta 50 km de alcance.

» Tactical: hasta 18 000 ft de altitud, hasta 160 km de alcance.

= MALE: 30 000 ft de altitud y un alcance de unos 200 km.

= HALE: Sobre 30 000 ft de altura y alcance indeterminado.

= HYPERSONIC: Alta velocidad, supersénico (Mach 1-5) o hipersénico (Mach
5 0 mas), 50 000 ft de altitud o altitud suborbital, alcance de 200 km.

= ORBITAL: Para orbitas bajas terrestres (Mach 25 o superior).

= CIS Lunar: Para viajes entre la Tierra 'y la Luna.

Helicdpteros y multicépteros

Dentro de los sistemas voladores propulsados por rotores se encuentran incluidos
un gran numero de dispositivos, desde aeronaves de uno o dos rotores, como los
helicopteros, hasta vehiculos de un gran nimero de dichos mecanismos, como los
hexacoOpteros y octacopteros.

Debido a esto, fue necesaria la introduccion del concepto de multicoptero, el cual
se define como un vehiculo aéreo propulsado por mdltiples rotores (3 0 mas),
distribuidos en alguna configuracion regular, y que carece de un rotor de cola. Esta
Gltima caracteristica es la que diferencia a los multicopteros de cierta clase de
helicopteros.

Los multicOpteros resultan ser sistemas inherentemente inestables, por lo cual, para
su correcto funcionamiento, resulta necesaria la implementacion de un algoritmo de
control que pueda estabilizar su orientacion. EI movimiento de estos dispositivos
generalmente se realiza gracias a cambios en la velocidad de sus propulsores, lo
cual exige sofisticadas estrategias de control y programacion.

Es preciso resaltar que los multicépteros pueden encontrarse tanto dentro de la
categoria de los vehiculos RC, en cuyo caso un operador es el encargado de su
control, como en la de los UAV’s, con lo cual tendria capacidad de vuelo auténomo.

Algunas configuraciones comunes de multicopteros son las siguientes:
Tricéptero
Este sistema se encuentra caracterizado por una distribucién en “Y” de tres rotores

(dos en la parte frontal y uno en la parte posterior), con una separacion de 120°
entre cada uno de ellos.
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Ademas de esto, cuenta con un servomotor que controla la inclinacién del rotor
trasero, esto con el fin de proporcionar al sistema la capacidad de rotar alrededor
de un eje vertical.

Figura 1-6. Tricoptero.

Un conjunto de hélices gira en sentido dextrégiro, mientras que los otros dos lo
hacen en sentido levogiro, para contrarrestar el torque y evitar la rotacion del
vehiculo. Un grupo de sensores, como acelerémetros, giroscopios y controladores
de velocidad trabajan en conjunto para proporcionar informacion sobre el estado del
sistema, misma que es empleada para estabilizar al tricoptero y permitir que éste
asuma una posicion y orientacion estables.

Cuadricoptero

Consiste en una distribucion en forma de paralelogramo de cuatro rotores, dos de
los cuales giran en sentido dextrégiro y dos en sentido levogiro, con lo cual se anulan
las reacciones de los pares producidos y se evita la rotacién del dispositivo.

Consta de una estructura central con cuatro brazos, sobre los cuales se montan los
rotores y las hélices respectivas. Mecé&nicamente, esta configuracion es mas
sencilla que la del tricéptero, ya que no requiere del acoplamiento de un servomotor
para inclinar uno de los rotores. El propulsor extra incrementa el empuje vertical, lo
cual brinda una mayor estabilidad de vuelo, asi como una mayor autonomia y menor
exigencia a los actuadores. Las distribuciones de rotores mas usuales para estos
dispositivos son en forma de cruz (+), equis (X) y puente (H). Se caracterizan por
ser pequenos, ligeros, rapidos y maniobrables.

Figura 1-7. Cuadricdptero.
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HexacOptero

Consta de seis rotores y hélices, los cuales pueden distribuirse en un arreglo
circular, resultando asi la configuracion estandar, mas comun, o en configuracion
coaxial, en la cual se tienen tres pares de rotores, cada uno montado sobre el mismo
eje, girando en sentidos contrarios.

Figura 1-8. Hexacoptero.

Un hexacOptero es una alternativa mas estable de multicdptero, ya que posee mayor
fuerza de empuje y mas potencia, lo cual le permite soportar cargas superiores a
las de un cuadricéptero. Ademas, resulta mas maniobrable y versatil, gracias a la
redundancia de los motores, permitiéndole volar incluso si uno de éstos falla,
perdiéndose Unicamente un grado de libertad.

Octacoptero

Es similar al hexacoptero, s6lo que con un par extra de rotores. Puede encontrarsele
en las configuraciones estandar y coaxial.

Los dos propulsores adicionales incrementan el empuje y la potencia, con el
consecuente aumento de las prestaciones del dispositivo. Sin embargo, debido a
consideraciones de tamafo, se requiere la utilizacion de hélices de menor diametro,
con lo que se incrementa la exigencia a los actuadores.

Figura 1-9. Octacéptero.
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Los vehiculos aéreos con més de ocho rotores no reciben un nombre particular, por
lo cual se les denomina simplemente multicopteros. Tedricamente, al incrementarse
el numero de elementos propulsores, se incrementa la potencia y capacidad de
carga del vehiculo. Asimismo, la propiedad de redundancia proporciona mayor
estabilidad de vuelo. Sin embargo, en la practica se presenta un compromiso entre
la cantidad de motores y el tamafo del dispositivo. Por tanto, se requiere la
utilizacion de hélices mas pequefias y actuadores con una enorme velocidad de
respuesta.

Legislacion para el Uso de Drones en México

Anteriormente se describieron algunas de las aplicaciones comunes de los
Vehiculos Aéreos no Tripulados en el &mbito civil, mencionandose que éstos podian
ser empleados en el patrullaje o vigilancia, en la adquisicion de datos, fotografias o
video con fines cientificos, o en el transporte de mercancia a muy baja escala, entre
otras.

Sin embargo, al igual que cualquier otro instrumento tecnoldgico, los drones también
pueden ser utilizados de forma incorrecta, ya sea deliberadamente, como es el caso
del espionaje y el transporte de drogas o explosivos, 0 accidentalmente, al dafiar
espacios 0 mobiliario, tanto publicos como privados. Es por ello que en diversos
paises se estan tomando medidas para reglamentar la utilizaciéon de este tipo de
vehiculos, y México no es la excepcion.

El organismo encargado de establecer dicha reglamentacién en nuestro pais es la
Direccion General de Aeronautica Civil, perteneciente a la Secretaria de
Comunicaciones y Transportes. EI pasado 8 de abril de 2015, dicha institucion
emitio la Circular Obligatoria CO AV-23/10 R2, que establece los requerimientos
para operar un Sistema de Aeronave Pilotada a Distancia (RPAS) [17].

A continuacién se abordan brevemente los puntos mas importantes que se incluyen
en el citado documento, con la finalidad de brindar al lector una perspectiva general
sobre dicha normatividad.

Aplicabilidad

La Circular Obligatoria aplica a toda persona fisica 0 moral que opere o pretenda
operar un Sistema de Aeronave Pilotada a Distancia (RPAS), asi como a los RPAS
de Estado, excepto a los militares, policiales, patrullas fronterizas o maritimas y
similares. Sin embargo, éstos deben de regirse por las disposiciones de trafico
aéreo de la Ley de Aviacion Civil. La circular no aplica a RPAS auténomos,
incluyendo los globos libres no tripulados.
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Descripcidon General del Sistema de Aeronave Pilotada a Distancia

Un RPAS esta conformado por un Aeronave Pilotada a Distancia (RPA) y por
dispositivos de soporte que le brindan la asistencia necesaria para operar
correctamente, tales como, una estacion de control, datos de enlace, telemetria,
equipo de navegacion y comunicacion, mecanismo de lanzamiento y recuperacion,
entre otros.

La RPA debe ser la parte ejecutora del vuelo del sistema. Esta sera controlada por
una persona denominada “piloto en tierra”, mediante un sistema de control en la
superficie terrestre, y cuando aplique, con apoyo de equipo de cOmputo y elementos
adicionales para la operacion segura del vehiculo aéreo.

Clasificacion de los Sistemas de Aeronaves Pilotadas a Distancia (RPAS) y
Requerimientos y Limitaciones Generales

La Autoridad Aeronautica clasifica las Aeronaves Pilotadas a Distancia con base en
dos criterios, que son: 1) su masa maxima de despegue y 2) su uso, tal como se
muestra en la siguiente tabla:

Masa maxima de N
Denominacion Uso
despegue
R tivo
2 [kg] o menos RPAS Micro o I_V
Comercial
Mas de 2 [kg] RPAS Ligero Recreatlyo
hasta 25 [kg] Comercial
Recreativo
Mas de 25 [kg] RPAS Pesado -
Comercial

Tabla 1-1. Clasificacion de RPAS.

A pesar de gque cada categoria de RPAS tiene sus propias normas, existen ciertas
medidas que deben cumplir todas las Aeronaves no Tripuladas. A continuacion se
enlistan las disposiciones que presentan mayor relevancia.

= Ningun operador puede dejar caer y/o arrojar objetos (aunque tengan
paracaidas) que puedan causar algun dafo a cualquier persona o propiedad,
desde el RPA.

» La persona encargada de un RPAS no puede operar la aeronave si el vuelo
no puede realizarse de forma segura.
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* Entodo momento deberan operar en el espacio aéreo G, es decir, en la zona
aérea que no cuenta con control de trafico aéreo.

= No se debe de operan un RPAS en zonas peligrosas, restringidas o
prohibidas.

* No se deben de emplear para transportar mercancias peligrosas y/o
sustancias ilegales, asi como armamento o explosivos.

» Eloperador debe mantener bajo control la trayectoria de la Aeronave Pilotada
a Distancia en todo momento.

= El piloto en tierra se hace responsable del manejo de la RPA, y en caso de
accidente, de los dafios colaterales causados por la misma.

» El operador de la RPA se hace responsable por el manejo incorrecto de la
informacion recabada durante el funcionamiento de la misma.

= El operador no debe de manejar de forma negligente o temeraria el Vehiculo
Aéreo, es decir, exponiendo la vida o la propiedad de terceros.

» Los RPAS deben de ser operados durante las horas oficiales, entre la salida
y la puesta de sol, salvo que obtengan una autorizacion especial para vuelos
nocturnos.

= EIl operador de la RPA debe de ceder el paso en todo momento, y sin
excepcion alguna, a cualquier aeronave no tripulada, a menos que se
encuentre en un vuelo coordinado con la misma.

» Los RPAS deben de ser operados desde una estacion fija, a menos que la
estacion de control se encuentre en un vehiculo acuético, y esto sea
indispensable para su funcionamiento.

= Los RPAS con matricula, registro u operador extranjeros, con fines
cientificos, deberan de solicitar autorizacion a la Secretaria de la Defensa
Nacional.

Requerimientos y limitaciones de los RPAS Micro

Como se muestra en la Tabla 1-1, los Sistema de Aeronaves Pilotadas a Distancia
Micro, poseen una masa inferior a 2 [kg]; por tanto, poseen una serie de reglas que
atienden a sus dimensiones y caracteristicas intrinsecas. A continuacion se
presentan las disposiciones mas importantes, que se mencionan en la legislacion
para uso de drones Micro en México.
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La altitud maxima de vuelo sera de 122 [m] (aproximadamente 400 [ft]),
medidos a partir del nivel del suelo.

El vehiculo no debera operarse fuera del campo visual del piloto al mando.
El RPAS Micro no puede encontrarse mas alla de 457 [m] o 1,500 [ft] de
distancia horizontal del piloto.

Debera operarse al menos a 9.2 [km] de distancia de cualquier aeropuerto
controlado, a 3.7 [km] de cualquier aerédromo y a 0.9 [km] de cualquier
helipuerto.

Los materiales de construccion del vehiculo aéreo deberan ser fragiles, de
forma tal que se rompan, distorsionen o cedan al impacto, con el fin de
presentar un riesgo minimo para cualquier persona u objeto cuando la RPAS
choque con ellos.

Los RPAS Micro de uso comercial deberan contar con una Pdliza de Seguro
de Seguridad Civil por dafios a terceros.

En la siguiente tabla se muestran las velocidades maximas de los RPAS Micro de
acuerdo con su masa maximo de despegue.

Peso madximo de | Velocidad operacional | Peso mdximo de | Velocidad operacional | Peso maximo de | Velocidad operacional
despegue [kg] maxima [km/h] despegue [kg] méxima [km/h] despegue [kg] maxima [km/h]
0.001 55 0.7 35.31 1.5 24.12
0.01 55 0.8 33.03 1.6 23.36
0.1 35 0.9 31.14 1.7 22.66
0.2 55 1 29.54 1.8 22.02
0.3 53.94 1.1 28.17 1.9 21.43
04 46.71 1.2 26.97 2 20.89
0.5 41.78 13 25.91
0.6 38.14 1.4 24.97

Tabla 1-2. Relacién peso velocidad maxima en un RPAS Micro.

Requerimientos y limitaciones del RPAS Ligero

En la Tabla 1-1, se establecen dos tipos de RPAS ligero segin su uso, uno de tipo
recreativo y otro comercial. Cada uno de ellos posee distintas restricciones; a
continuacion se mostrara un resumen de éstas.

RPAS Ligero de uso recreativo

Todos los RPAS de esta categoria no requieren una autorizacion especial
expedida por alguna dependencia gubernamental para operar.
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»= El vehiculo no debera operarse fuera del campo visual del piloto al mando.
El RPAS Ligero de uso recreativo no puede encontrarse mas alla de 457 [m]
o 1,500 [ft] de distancia horizontal del piloto.

= Debera operarse al menos a 9.2 [km] de distancia de cualquier aeropuerto
controlado, a 3.7 [km] de cualquier aer6dromo y a 0.9 [km] de cualquier
helipuerto.

= La aeronave sélo podra operar si se encuentra dentro los Clubes de
Aeromodelismo autorizados por dependencias de gobierno enfocadas a la

aeronautica. También, debera cumplir los reglamentos establecidos por
dichos clubes asi como planear solo en espacios asignados.

= EL RPA no podra exceder la velocidad de 161 [kTm :

» El operador del RPAS Ligero de uso recreativo debe contar con
conocimientos apropiados de aeronautica.

RPAS Ligero de uso comercial

»= Deberan operarse al menos a 9.2 [km] de distancia de cualquier aeropuerto
controlado, a 3.7 [km] de cualquier aerodromo y a 0.9 [km] de cualquier
helipuerto.

= No podran exceder la velocidad de 161 [kTm]

= El operador del RPAS Ligero de uso recreativo debe contar con
conocimientos apropiados de aeronautica.

» Todos los RPAS de esta categoria deberan contar con un registro y placa de
identificacion. El registro se expide ante la Direccidon General Adjunta de
Transporte y Control Aeronautico. Ademas, debe solicitarse el documento de
Autorizacién de Operacion ante las autoridades correspondientes.

= Deberan estar construidos y programados de tal forma que contengan
procedimientos de evasion de cualquier aeronave a fin de evitar colisiones
y/o accidentes.
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Requerimientos y limitaciones del RPAS Pesado
Al igual que los RPAS Ligeros, los RPAS Pesados se dividen seguin su uso. La

normatividad establece distintas reglas y restricciones para cada una de las
diferentes clasificaciones. A continuacion se enuncian las mas importantes:

RPAS Pesado de uso recreativo

Los RPAS Pesados para uso recreativo contaran con las mismas restricciones y
reglas que los RPAS Ligeros de uso recreativo, las cuales fueron enunciadas
previamente.

RPAS Pesado de uso comercial

= Todos los RPAS de esta categoria deberan contar con un registro. El registro
se expide ante la Direccion General Adjunta de Transporte y Control
Aeronautico. Ademas, deben contar con una Aprobacion de tipo RPAS y
Autorizacién de Operacion. Ambos documentos pueden consultarse en [17],
especificamente en la pagina 6 en el punto 10.2.2. y en la pagina 7 en el
punto 10.2.3., respectivamente.

= Deberan estar construidos y programados de tal forma que contengan
procedimientos de evasion de cualquier aeronave a fin de evitar colisiones
y/o accidentes.

» Los requisitos de caracter administrativo para operar un RPAS Pesado de
uso comercial pueden ser consultados en [17].
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La verdadera sefial de inteligencia
no es el conocimiento, sino la imaginacion.

Albert Einstein
(1879-1955)

Todos los impulsos del sentimiento deberian
ser guiados por la razon.

Jane Austen
(1775-1817)

Objetivos

- Realizar el disefio conceptual para el desarrollo del proyecto, siguiendo una
metodologia establecida.

- Definir requerimientos y especificaciones de disefio.

- Generar el arbol de objetivos y el diagrama funcional del sistema a disefiar.

- Realizar la seleccion del concepto solucion.

Descripcion General

Un dron o UAV es una aeronave en pequefa escala, la cual posee ciertas
caracteristicas que le proporcionan un nivel relativo de autonomia. Esto significa
que el sistema es capaz de efectuar algunas o todas las rutinas de vuelo sin
necesidad de un operador. Como tal, este tipo de dispositivos son el resultado de la
sinergia de diferentes ramas de la Ingenieria.

Por ejemplo, es necesario efectuar un apropiado disefio mecanico del sistema y sus
componentes, prestando atencion a las propiedades que son deseables en el
producto final. Debe considerarse a los elementos eléctricos y electrénicos que
estaran presentes en el dispositivo y que permiten controlarlo a partir de algoritmos
basados en modelos matematicos e implementados generalmente a partir del uso
de software.

17
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Se observa que tal sistema no se encuentra supeditado a la mera conjuncion de los
elementos anteriormente mencionados, sino que su correcto funcionamiento implica
la union intima e interdependencia de todos éstos. Por tanto, puede aseverarse que
un dron es un ejemplo de un sistema mecatronico.

En el presente capitulo se abordaran ciertos topicos relacionados con el disefio
conceptual del dron, obteniéndose como resultado la definicion y delimitacién
apropiada del sistema, asi como una solucion al problema planteado.

Para desarrollar el disefio conceptual de un proyecto, es necesario realizar una
investigacion previa acerca de los antecedentes y las tendencias dentro del area.
En este caso, la informacion recopilada se presenta en el estado del arte,
comprendido en el capitulo anterior.

Posteriormente, deben definirse los requerimientos con los cuales debe de cumplir
el dispositivo a desarrollar, asi como una jerarquizacion de éstos, en funcion de su
importancia relativa para su correcto desempefio. Para corroborar en qué grado se
logra el cumplimiento de los requerimientos, es necesario traducirlos de un lenguaje
inherentemente cualitativo a pardmetros mesurables; tal proceso conlleva la
generacion de especificaciones de disefio.

Una vez que se cuenta con informacién cuantitativa del sistema, es preciso delimitar
los objetivos que éste ha de satisfacer, asi como los mecanismos a partir de los
cuales lograra estas metas. Es por esta razén que se plantea un arbol de objetivos
en el que se clarifica qué es lo que se pretende lograr con el proyecto y posibles
tentativas de solucion.

Una cuestion intrinsecamente relacionada con el arbol de objetivos es el diagrama
funcional, en el cual se presentan las subrutinas necesarias para el cumplimiento
de la tarea, asi como los medios involucrados en éstas.

Una vez en este punto, es posible la generacion de conceptos de solucién, los
cuales deben basarse en la informacion producida en las etapas anteriores,
cuidando que cumplan con los requerimientos establecidos y resaltando la forma de
resolucion a la problematica. De entre estos conceptos, debe seleccionarse aquel
gue cumpla con los objetivos propuestos, de forma eficaz y eficiente.

Requerimientos

Los requerimientos son los aspectos con los cuales debe cumplir el dispositivo
generado como solucion. Por tanto, es comdn que éstos estén dados en lenguaje
coloquial, sin hacer una referencia directa a la forma en la cual se verificara su
cumplimiento. Estos requerimientos determinan los lineamientos basicos para la
generacion de conceptos.
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Dentro de ellos, existen algunos cuyo cumplimiento es vital para la resolucién de la
necesidad, mientras que otros proporcionan un valor agregado al producto, aunque
no es indispensable para el correcto desempefio del sistema. Los primeros se
denominan necesarios, mientras que los segundos son deseables.

También, es necesario realizar una jerarquizacion de los requerimientos, para
conocer cuales son aquellos en los que debe centrarse el disefio, de acuerdo con
su importancia para el cumplimiento y satisfaccién de las necesidades. En este
proyecto se plantearan los principales requerimientos para el desarrollo de un dron,
considerando aspectos mecanicos, electronicos y de control.

Requerimientos de disefio mecanico

En la Tabla 2-1, se presenta una tabla donde se presentan los requerimientos en
cuanto a disefilo mecéanico del sistema.

1 El dispositivo es ligero. 35 N
2 El dispositivo es de dimensiones reducidas. 20 N
3 El dispositivo posee una constitucion robusta. 15 N
4 El dispositivo posee resistencia estructural. 15 N
Los componentes del dispositivo estan protegidos
5 ~ . . ~ 10 D
contra dafios debido a caidas desde alturas pequefias.
6 El dispositivo es visualmente estético. 5 D
TOTAL 100

Tabla 2-1. Requerimientos de disefio mecanico.

Requerimientos de disefio electrénico y de control

En la Tabla 2-2 se resumen los requerimientos dentro de los d&mbitos de electronica
y control.
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7 El dispositivo es capaz de levantar su propio peso. 25 N
8 El dispositivo es capaz de despegar de la superficie. 20 N
El dispositivo es capaz de medir y estabilizarse a una
9 . 20 N
altura determinada.
10 El dispositivo tiene autonomia energética razonable. 15 N
El dispositivo es robusto ante perturbaciones ligeras en
11 . 10 D
la vertical.
El dispositivo es capaz de efectuar movimiento
12 . 10 D
horizontal teleoperado.
TOTAL 100

Tabla 2-2. Requerimientos de disefio electronico y de control.

Especificaciones

Como se ha mencionado anteriormente, los requerimientos son los atributos y
caracteristicas que debe cumplir un disefio. Sin embargo, en general, estos
requerimientos se enuncian en funcién de cualidades deseadas de un sistema, en
un lenguaje no técnico, sino comun.

Durante el proceso de disefio, es importante saber en qué medida una posible
propuesta de solucion satisface los requerimientos establecidos; lo anterior también
proporciona un primer criterio de comparacion y seleccion entre alternativas. Es por
esta razén que los requerimientos han de ser traducidos a un lenguaje cuantitativo
que permita establecer informacion concreta y objetiva sobre las caracteristicas del
sistema a disefar. Al proceso de transicion de requerimientos cualitativos en
caracteristicas técnicas se le conoce como formulacion de especificaciones.

Las especificaciones son atributos medibles o verificables de un disefio, a partir de
las cuales se busca lograr los requerimientos establecidos. El hecho de ser medible
implica que una especificacion puede expresarse mediante un valor de cierta
magnitud fisica, es decir, a través de un nimero. En ocasiones, el cumplimiento de
un requerimiento depende Unicamente de la capacidad del sistema disefiado para
realizar cierta accidn; en este caso, la especificacion puede no estar expresada en
términos numeéricos, sino en funcion de lo que el resultado del proceso de disefio
debe ser capaz de realizar. Tales especificaciones se denominan binarias, dado el
comportamiento discreto del cumplimiento de éstas (se satisface o0 no se satisface).
Es en esta clase de especificacion donde se aprecia especialmente la caracteristica
de ser verificables.



Capitulo 2. Disefio Conceptual 21

Finalmente, existen ciertas especificaciones que se denominan subjetivas, para las
cuales es imposible establecer una medida o un criterio de cumplimiento. Estas se
presentan debido a requerimientos que son de caracter inherentemente ambiguo,
sobre los que no existe consenso, o que dependen de las preferencias del cliente o
del usuario final. Ejemplos clasicos de esto son caracteristicas como estética,
belleza, comodidad, entre otras.

Cabe destacar en este punto que, dado que el objetivo primordial de las
especificaciones es verificar el cumplimiento de los requerimientos, es preciso que
cada uno de estos se encuentre considerado en por lo menos una de las
especificaciones propuestas. Para asegurar lo anterior, existen gran cantidad de
técnicas y metodologias, entre las que destacan las matrices de seleccién y de
despliegue de calidad, en las cuales se establece una correlacion entre los
requerimientos y sus correspondientes especificaciones.

Masa total del dispositivo. <0.8 [kq] 1
Largo y ancho maximos del dispositivo. 40 [cm] por 40 [cm] 2
Altura maxima de caida segura. 2 [cm] 3,4,5
Deflexion maxima de la estructura de 3 {mm] 3.4
soporte.
Fuerza de empuje ml'nlma de los rotores en 1 [kg] 78
conjunto.
Tiempo m|r.1|lmo .d'e autolnom|a en 1 min] 9.10
estabilizacion vertical.
Porcentaje de sqtlJrepasp maximo en 20 [%] 9
regulacion vertical.
Capacidad de despegue. Cumple / No cumple 8
Capacidad de n?t.adlcpn de altura'y Cumple / No cumple 9
estabilizacion.
Robustez ante perturt3a0|ones verticales Cumple / No cumple 11
pequefias.
Capacidad de movimiento horizontal Cumple / No cumple 19
teleoperado.
Estética. Subjetiva 6

Tabla 2-3. Especificaciones de disefio.
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Por dltimo, también se debe aclarar que las especificaciones utilizadas durante el
proceso de disefio pueden variar ligeramente respecto a aquellas que posee el
producto final, debido a gran cantidad de factores externos, por ejemplo, tolerancias
en manufactura, ajuste a valores de elementos comerciales, incertidumbre en
mediciones, cambios subsecuentes en el disefio, entre muchos otros. A las primeras
se les denomina especificaciones de disefio, mientras que se Illaman
especificaciones de producto a aquellas resultantes después de la manufactura o
implementacion, proporcionadas al usuario final.

Para este caso en particular, se proponen las especificaciones de disefio mostradas
en la Tabla 2-3, con base en los requerimientos establecidos previamente. Ademas
de ello, se muestra la forma en la cual ha de ser comprobado el cumplimiento éstas
y, finalmente, cudles de los requerimientos considera cada especificacion.

Arbol de objetivos

El método del arbol de objetivos se utiliza comunmente durante el proceso de disefio
para explicitar las caracteristicas que debe satisfacer el dispositivo o sistema que
se disefia (objetivos), asi como la jerarquizacion de éstas y los medios necesarios
para alcanzarlas.

En primera instancia, los objetivos se establecen con base en los requerimientos
impuestos sobre el disefo, y posteriormente, éstos variaran conforme avance el
proceso de disefo, dependiendo de la complejidad del problema vy las estrategias
de solucion.

La estructura en la cual se construye un arbol de objetivos permite obtener una
valiosa interpretacion de la informacion mostrada. Por un lado, si éste se lee en
orden descendente, indicara los mecanismos a seguir para lograr el objetivo; en
orden inverso, proporciona las razones que motivan ciertas decisiones en el disefio.

En otras palabras, leido de arriba hacia abajo, el arbol de objetivos nos muestra
cémo lograr dichas metas, mientras que en sentido ascendente da informacién del
porqué de estas elecciones.

Con base en lo expuesto anteriormente, y considerando los requerimientos y
especificaciones analizados en secciones anteriores, se desarrolla el arbol de
objetivos para el presente caso, mostrado en la Figura 2-1.
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Dron
Compacta Robusto Funcional Afractivo
Materiales ligeros. Esfructura resistznte. *  Control de regulacion Componentes
Dimensiones Componentes fijos y wertical. oCultos.
reducidas. faciimente =  Robusto ants \isualments
MUmero minimo de reemplazables. perfurbaciones estético.
componentes Proteccitn de los verticales ligeras.
componentes a = Usode sensores y
impactos. actuadores.
*  Rapidez de
procesamiento.
*  Teleoperado.
»  Comunicacion con
dispositivos extemos.

Figura 2-1. Arbol de objetivos.

Diagrama funcional

Otra técnica util para realizar el disefio conceptual de un proyecto es a partir del
diagrama funcional; en éste, se divide el sistema en los subprocesos involucrados
durante su operacion y se muestra la interrelacion existente entre las entradas y
salidas de dichas rutinas.

Se puede establecer una analogia entre un diagrama de bloques (representacion
comun de sistemas de control) y un diagrama funcional. En un diagrama de bloques,
los sistemas se representan a través de rectangulos, los cuales reciben ciertas
sefales de entrada y las transforman en salidas.

En este esquema, el bloque actia como una “caja negra”; esto quiere decir que
solamente se conoce la relacion entrada-salida del sistema, sin importar la forma en
gue éste transforma dichas sefiales.

Para un diagrama funcional, los bloques representarian a las funciones,
entendiéndose éstas como tareas o subrutinas que ejecutan los componentes de
un dispositivo para su correcto funcionamiento. Las funciones serian, en este
sentido, analogas a los sistemas; de forma similar, las sefiales de entrada y salida
de un sistema encuentran su equivalente en los medios que recibe y entrega una
funcion.
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El algoritmo para realizar un diagrama funcional consta de los siguientes pasos:

1. Expresar la funcién global del disefio en términos de la conversion de
entradas y salidas.

FUNCION

) | -y ecr | )

ENTRADAS SALIDAS

Figura 2-2. Funcion global y sefiales de entrada-salida.

2. Descomponer la funcién global en un conjunto de funciones secundarias
necesarias. Al realizar este proceso, es conveniente plantearlas con un verbo
y un sustantivo; por ejemplo: “amplificar sefal”, “contar articulos”, etc.
Debe recordarse que cada funcion secundaria tendra sus propias entradas y

salidas.

3. Dibujar un diagrama de bloques que muestre las interacciones entre las
funciones secundarias.

M
Salidas

Funcion

Entradas

Figura 2-3. Interconexion de funciones secundarias.

4. Establecer los limites del sistema, definiendo los alcances de cada funcion
para el dispositivo disefiado. Es necesario resaltar que en el diagrama no
pueden existir sefiales desconectadas en el interior del sistema; todas deben
de ser la entrada o salida de alguna funcion secundaria. Las Unicas sefales
gue pueden estar desconectadas son aquellas que provienen del exterior de
la funcion global, o que ésta entrega como salidas. Frecuentemente, las
restricciones a las funciones dependen de los requerimientos.
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5. Una vez establecidas las funciones secundarias, deben de buscarse
soluciones para cada una de ellas; esto es, se debe de plantear de qué forma
puede realizarse dicha tarea, incluyendo los mecanismos y medios
necesarios para tal fin. Es en esta etapa donde generalmente se definen los
componentes que han de ser utilizados en el disefio (sistema mecénico,
eléctrico, electrénico, software, sensores, actuadores, etc.).

Para ilustrar el procedimiento anterior, se realizara el diagrama funcional del
presente proyecto. Como primer paso, se plantea el sistema disefiado como la
funcién global; en este caso, se encuentra determinada por el dron en su conjunto.
Este a su vez tiene como entrada una posicion de referencia y entrega como salida
una posicion real.

De acuerdo con los lineamientos establecidos previamente, la referencia de
posicion esta constituida de dos partes; la primera es vertical y sera alcanzada
mediante un control de regulacion, mientras que la segunda es una referencia de
posicion angular, la cual implica un control de estabilizacion. Ambas referencias son
independientes. En este disefio no se le prestara importancia a la medicion de la
posicion horizontal.

Referencia vertical Posicidon vertical

Energia ' .
g Dron »  Posicion angular
Referencia angular

Figura 2-4. Dron como funcion global del sistema.

A continuacién, deben establecerse las funciones secundarias que se requieren
para alcanzar la funcién global, y con ello, el correcto funcionamiento del sistema.
En el caso del presente proyecto, dichas subrutinas son:

= Acondicionar alimentacion de la etapa de potencia.

= Leer referencia de posicion vertical y angular.

= Acondicionar referencias de posicion.

» Sensar altura y orientacién actuales del sistema.

= Acondicionar mediciones de altura y angulos.

» Comparar orientacion actual con la referencia y generar una sefial de error de
orientacion.

= Corregir error de orientacion.

» Comparar altura actual con la referencia y generar una sefial de error de altura.

= Corregir error de altura.

» Generar sefial de control.

= Acondicionar sefial de control.

= Accionar los rotores.
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Conociendo las funciones secundarias, se esta en posicioén de plantear el diagrama
funcional, considerando los limites de cada subrutina individual, asi como los del
sistema en su conjunto. En la Figura 2-5 se muestra el diagrama funcional generado.

DRON
S | R S W Py e e . Y
Energia I Acondicionar |
9 | alimentacion de potencia |
| |
| : |
Leer Acondicionar Corregir Gemerar Acondicionar
ar C
Referencia | referencia |« referencia |- Comparar{ errorde —» sefalde = sefial de |
vertical 3 alturas
| vertical vertical altura control control |
2 s & 2/ 00
| 1 |
I |
| Accionar e Posicién horizontal
| "'"mpg — Posicion vertical
- & . Onentacion
| Acondicionar Sensar | |
' medicion de -« - |
s alura |
| Leer Acondicionar ‘< ailura | l
isicdebiy referencia referencia AT
angular | ool angulos |
angular angular
l Acondicionar Sk '
I madicife orientacién | |
| angular |
b B i S R e R T e e o s S s Y s S S B s d

Figura 2-5. Diagrama funcional del dron.

Una vez obtenido el diagrama funcional, es factible proponer soluciones para cada
uno de los subprocesos involucrados. Esta técnica es Util precisamente porque
permite dividir un problema grande de disefio en multiples tareas mas pequefas y
sus interrelaciones, lo cual es mas facil de analizar y resolver.

Para las funciones de lectura de referencias de posicion se requiere utilizar algun
dispositivo de comunicacién, cuyo receptor debe hallarse montado sobre la
estructura del vehiculo. Esto implica también la implementacion de un protocolo de
comunicacion.

El acondicionamiento sefiales incluye filtrado, amplificacion, atenuacion, aislamiento
eléctrico, entre otros procesos, Yy tipicamente se lleva a cabo mediante la utilizacion
de amplificadores operacionales, ademas de otros componentes electrénicos, por
ejemplo, optoacopladores e, incluso, microcontroladores y software especializado.

Para mover los rotores se requiere un acondicionamiento adicional, consistente en
una etapa de potencia, la cual proporcionara la corriente necesaria. Algunos
ejemplos tipicos de circuitos de potencia incluyen puentes H, etapas A, By A-B de
transistores y amplificadores operacionales de tarea dedicada a potencia.

En este caso, puede hacerse uso de los denominados ESC (Electronic Speed
Controller); estos consisten en circuitos eléctricos cuya funcién es alimentar motores
brushless, los cuales son ampliamente utilizados para la construccion de
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multicopteros debido a sus caracteristicas de par y velocidad. Un ESC recibe una
sefal PWM, generalmente proveniente de un microcontrolador, y entrega a la salida
una sefal trifasica de voltaje que proporciona la potencia necesaria a los
actuadores.

La medicion de la altura del dispositivo, necesaria para el lazo cerrado de control,
implica inexorablemente el uso de un sensor especializado. Dentro de éstos existe
gran variedad, distinguiéndose especialmente los ultrasénicos, los fotoeléctricos y
altimetros barométricos por su extendido uso en UAV’s y otras aeronaves.

Para efectuar la mediciébn de la posicion angular, se encuentran disponibles
multiples sensores, por ejemplo, magnetémetros y acelerémetros. La utilizacion de
una IMU (Inertial Measurement Unit) o de una MPU (Motion Processing Unit),
permite conocer al mismo tiempo la velocidad angular mediante el uso de
giroscopios.

El procesamiento de la informacion, asi como la implementacion del algoritmo de
control puede llevarse a cabo tanto de manera analégica como digital. En el primer
caso, se requeriria el uso de diversos circuitos de amplificadores operacionales,
principalmente, en multiples configuraciones, para realizar las tareas de
comparacion y correccion, asi como la generacion de la sefial de control.

Por otro lado, empleando microcontroladores digitales, tales procesos pueden
programarse directamente sin necesidad de hardware adicional, ahorrando espacio
y componentes electronicos. Aungue, en este caso, se debe tener en cuenta el
procesamiento digital de las sefales.

Finalmente, todos los procesos involucrados requieren de energia para poder
funcionar, por lo cual se hace necesaria una fuente de alimentacion que se
encuentre fija dentro del sistema. Para lograr esto suelen utilizarse baterias,
generalmente de tipo Li-Po, cuyo uso es muy extendido en el campo de las
aeronaves de pequefla escala gracias a sus buenas caracteristicas de
almacenamiento. Evidentemente, el voltaje entregado por la fuente debe de
acondicionarse para los requerimientos de los sistemas logicos y de potencia.

Seleccién del concepto

En el capitulo previo se comentaron diversos tipos y configuraciones de
multicopteros, asi como las caracteristicas principales de los elementos mas
representativos. Todos estos satisfacen los requerimientos basicos de un dron; sin
embargo, para seleccionar un posible concepto de solucion para el presente
proyecto deben establecerse ciertos lineamientos, con base en los cuales se
evaluara la conveniencia de una u otra alternativa.
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A continuacion, se presentan los criterios a considerar para realizar la seleccion de
concepto solucidn, asi como su ponderacion, de acuerdo con su relevancia:

= Simplicidad mecanica

= Disponibilidad de componentes comerciales
= (Capacidad de sustentacion

= Menor complejidad mateméatica del sistema
= Menores dimensiones

= Menor peso

= Menor exigencia del controlador hacia los actuadores
= Maniobrabilidad

= Eficiencia energética

= Mayor empuje vertical

= Viabilidad del proyecto

Por simplicidad mecanica debe entenderse la facilidad para construir y ensamblar
el dispositivo, asi como un menor nimero de componentes.

La disponibilidad de componentes comerciales implica que existan a la venta partes
necesarias para la construccion del sistema, asi como que dichas piezas puedan
adquirirse de una manera sencilla.

El criterio de capacidad de sustentacion se refiere a la eficacia del dispositivo para
mantenerse en vuelo, gracias Unicamente a su configuracion geométrica y
mecanica.

La complejidad matematica del sistema incluye tanto al modelo del sistema fisico
como al disefio de la ley de control. Un modelo matematico complicado exige la
implementacion de un controlador sofisticado.

Los criterios de menores dimensiones y peso se derivan de la necesidad de que el
sistema sea compacto y ligero para asegurar su correcto funcionamiento.

Una menor exigencia del controlador a los actuadores significa que la sefial de
control se encontrard acotada en intervalos de amplitud moderada; asi mismo, los
cambios de dicha sefal no deben ocurrir de manera abrupta, para evitar dafios a
los actuadores.

La maniobrabilidad se refiere a la versatilidad de vuelo del dispositivo, asi como a
la facilidad que éste presenta para ser operado de forma remota.

La eficiencia energética implica un correcto aprovechamiento de la energia para
satisfacer apropiadamente las necesidades de movimiento del sistema, asi como
para asegurar un tiempo de autonomia en vuelo razonable.
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El empuje vertical hace alusion a la capacidad de los actuadores para sustentar en
vuelo el peso total del sistema. Implica una distribucion uniforme de la fuerza de
sustentacion generada por los rotores, asi como la anulacion de los pares internos
producidos como reaccion a los actuadores.

La viabilidad del proyecto se establece con base en la cantidad de recursos
necesarios para desarrollar el dispositivo. Principalmente, se consideran los costos
y la cantidad de tiempo estimados para concluir satisfactoriamente el proyecto.

Las posibles alternativas de solucion comprenden los siguientes sistemas:

» Tricoptero.

= Cuadricoptero.

= Hexacoptero estandar
» Hexacoptero coaxial.
= QOctacoéptero estandar.
= QOctacoptero coaxial.

Se procedio a evaluar dichas opciones mediante una matriz de seleccion. Para ello,
se consultd la opinidn de diversas personas con experiencia en areas afines, con el
objetivo de evitar sesgo en la seleccion, asi como que ésta fuese la opciébn mas
apropiada, dados los fines perseguidos.

Con dicho propésito, se disefié una encuesta, en la cual cada una de las personas
consultadas establecid una jerarquizacion para los criterios de seleccién, tomando
en cuenta que un valor igual a 5 implica la maxima importancia, mientras que una
ponderacion de 1 significa que el criterio no es relevante. Asi mismo, se califico en
qué grado los sistemas anteriores cumplen los lineamientos, de la siguiente forma:

1: No cumple, o lo hace deficientemente.
3: Cumple aceptablemente.
9: Cumple satisfactoriamente.

Una vez recabada la informacion necesaria, se efectud un tratamiento estadistico
de los datos, de donde se obtuvieron los resultados presentados en la Tabla 2-4;
con base en éstos, el concepto que mejor satisface los criterios de seleccién
establecidos es el cuadricoptero.

Cabe resaltar que los resultados anteriores son el producto de una consulta a
expertos en areas de la ingenieria afines al proyecto a desarrollar. Desde el punto
de vista de los autores del presente escrito, se considera que esta seleccién es
acertada, ya que el concepto satisface apropiadamente las directrices planteadas,
al mismo tiempo que representa un equilibrio entre los requerimientos establecidos
y la viabilidad del proyecto, tal como se definié anteriormente.
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S e xacoptero optero | Octacoptero optero
Tricéptero Cuadricoptero Hexacopter Huacopt Opter Octaoop
Simpicidad mecanica 0| 4 | 4| 5 | 50| 3 | 30 | 15 | 15 | 1 10 | 1 10
Disponibiidad de componenies
PO o 10| 4 | 90| 4 | 0] 3s| 3| 25| 5] 22| 2|2
comerciales
Capacidaddesusentacon | 12 | 15 | 18 | 35 | 42 | 4 | a8 | 35 | @2 | & | 8 | 4 | a8
Monoc conpiobd wemas | & 3 | 22| as | s | 2 | 16| 15| 2| 15| 12| 15| 12
del sisiema
Menores dimensiones 5 s | 20 | 4 | 20 | 25 [ 125 2 | 10 | 1 5 i 5
Menor peso 7 35 245 45 31.5 3 21 25 175 1 7 1 7
Metor exigende ! 7 | 25 | 175 | 35 | 25| 35 | 245 3 | 2| 3 | a | 3 | 2
conirolador a los aciuadores
Maniobrabiidad 12 | 15 | 18 | 25 | 30 | 4 | 48 | 35 | 42 | &4 | 4 | 4 | a8
Efciencia energésca 10 | 25 | 25 | 4 | a0 | 3 | 30 | 25 | 25 | 25 | 25 | 25 | 25
Mayor empuie verical 7 | 15 | 105 | 25 | 175 | 35 | 245 | 35 | 245 | 35 | 245 | 4 | 28
Viabiidad del proyeco 12 | 3 | 3| 5 | 60 | 35 | @2 | 3 | 3 | 2 | 22 | 2 | 2
Total 100 | Total | 2735 | Total | 3915 | Total | 3315 | Total | 270 | Total | 2445 | Total | 248
Calificacion final 70 100 85 69 :

Tabla 2-4. Matriz de seleccién de concepto.

Ademas de lo ya mencionado, es conveniente resaltar que existe gran cantidad de
informacion acerca de los modelos matematicos y controladores de un
cuadricéptero. También, es posible obtener diferentes componentes comerciales de
forma sencilla, incluyendo estructuras de soporte disefiadas ex profeso. Por ende,
la seleccion del concepto resulta ventajosa y conveniente.
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Divide cada dificultad en tantas partes
como sea factible y necesario para resolverla.

René Descartes
(1596-1650)

La preocupacion por el hombre y su destino
siempre debe ser el interés primordial de todo esfuerzo técnico.
Nunca olvides esto entre tus diagramas y ecuaciones.

Albert Einstein
(1879-1955)

Objetivos

- Seleccionar los componentes, tanto mecanicos como electronicos,
necesarios para la construccién del dispositivo.

- Generar el modelo CAD del sistema, incluyendo todos sus componentes, con
fines de analisis y miras a su subsecuente fabricacion.

Descripciéon General

En el capitulo anterior se emple6 una metodologia de disefio conceptual para
establecer los requerimientos y especificaciones del proyecto a desarrollar, de forma
tal que fungieran como directrices durante las etapas subsecuentes del proceso.

Asimismo, a partir de técnicas establecidas dentro de la misma metodologia, se
generaron esquemas Yy diagramas que permiten determinar los objetivos vy
descomponer el proyecto en tareas mas pequefias y manejables. Por ultimo, se
logré seleccionar el concepto solucion que mejor satisface los parametros
propuestos.

31
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La siguiente fase dentro del proceso consiste en el disefio mecanico y electrénico
del dispositivo, también llamado disefio de detalle. En éste, se establecen las
caracteristicas definitivas que tendra el producto final; en forma anéloga, deben
seleccionarse los elementos y componentes que seran necesarios para el correcto
funcionamiento del mismo.

La seleccion de los componentes utilizados en el presente proyecto esta basada en
las recomendaciones del Ing. Aldo Vargas, residente de la University of Glasgow,
en el Reino Unido, quien posee una amplia experiencia en el campo de los UAV’s,
y a quien los autores agradecen enormemente su asesoria.

Como resultado final de esta etapa de disefio, se generd el modelo CAD del sistema
completo, considerando todos los elementos que lo constituyen. A partir de éste, fue
posible realizar analisis estructurales sobre el dispositivo, ademas de constituir un
auxiliar fundamental para la subsecuente manufactura.

Seleccién de componentes

En la Figura 3-1 se presenta el diagrama general del proyecto, en el cual se
muestran los principales elementos involucrados para el correcto funcionamiento
del dron, asi como sus correspondientes funciones. Con base en este esquema, es
posible establecer qué componentes son aquellos que deben seleccionarse para
satisfacer cada una de las tareas mencionadas.

Fuente de
alimentacion
¢

» Controlador

Altura, velocidad
lineal y
orientacion

Etapa de
potencia

Etapa de

" » Actuadores |-«
acondicionamiento DRON

» Sensores

Dispositivo de
comunicacion a bordo

Dispositivo de
comunicacion en tierra

Referencia

Figura 3-1. Diagrama general del proyecto.

Como ya se menciond, los componentes seleccionados para el desarrollo del
sistema corresponden a las recomendaciones del Ing. Aldo Vargas; como tal, la
labor de los autores consistio en validar dicho disefio y verificar que cumpliera con
las caracteristicas planteadas durante la etapa de disefio conceptual.
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En la Tabla 3-1 se resumen todos los componentes necesarios para la construccion
de la planta. Las caracteristicas principales de cada uno de ellos se explican mas
adelante, a lo largo del presente capitulo.

Funcion Componente

Frame GPL modificado con base en el

Estructura disefio original del Ing. Aldo Vargas

Sensado y Tarjeta Controladora de Vuelo
Acondicionamiento Multiwii AIO V2

Controlador Microcontrolador Teensy 3.1

Maodulo de telemetria por

Comunicacion radiofrecuencia HKPilot V2

Fuente de Bateria LiPo Turnigy
Alimentacion nano-tech 1300 mAh
Etana de Potencia Controlador Electrénico de Velocidad
P ESC Afro 12 A
Motores brushless Multistar 2206 V2
“B B tl’
Actuador aby Beas

Hélices Gemfan 5040 de dos palas

Tabla 3-1. Componentes seleccionados.

Estructura (Frame)

Este es un componente fundamental para toda aeronave, puesto que su funcién
consiste en proporcionar estructura al dispositivo y a la vez fungir como soporte de
todos los elementos que lo constituyen.

Comunmente, un frame para dispositivo multirotor se encuentra formado por dos
grupos de piezas: el centro y los brazos. El centro del vehiculo consta de los
elementos que soportan tanto a los componentes electronicos (tales como el FC, el
receptor GPS y la camara, etc), como a la fuente de alimentacion. Por otro lado, los
actuadores, controladores de velocidad y hélices estdn montados en los brazos. En
el mercado se encuentran disponibles estructuras de distintas configuraciones,
tamafos y materiales, los cuales poseen diferentes propiedades mecanicas.
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Configuraciones

La configuracion de una aeronave multirotor determina qué parte del dispositivo
correspondera al frente del mismo y, ademas, permite establecer la distribucion
apropiada de las propelas.

Debido a que en el presente trabajo se plantea la construccion de un cuadricoptero,
solamente se presentan las configuraciones que corresponden a este tipo de
vehiculos aéreos: en cruz (+) y en equis (X).

La disposicion en + se caracteriza por tener un motor en la parte delantera del
dispositivo, que a su vez que cuenta con una propela horaria. Debido a esta razén,
si se desea que el sistema avance hacia cierta direccion, se debe de incrementar la
fuerza empuje producida por el motor situado en la posicién contraria al movimiento.

Por ejemplo, para que el vehiculo avance hacia adelante, el motor trasero debera
de proporcionar una fuerza de empuje mayor a la producida por los motores
restantes.

Por otra parte, la caracteristica principal de la configuraciéon en X es que asigna dos
motores a la parte frontal del cuadricéptero, cuyo sentido de giro es tal que apuntan
hacia la parte delantera del centro del dispositivo; lo anterior permite que éste sea
mas facil de maniobrar.

Si se desea avanzar en algun sentido, los dos motores situados en la posicién
opuesta a la direccion de movimiento deberan de girar mas répido. Es decir, si se
quiere que el dron se desplace hacia enfrente, los dos motores traseros deberan de
girar a mayor velocidad que los motores delanteros.

En la siguiente figura se muestran ambas configuraciones, asi como la disposicion
de sus propelas.

D2
D2 D5
k 2
o6 \—Ji m J— 05 ™
il il
D6 D3
D3

Figura 3-2. Configuraciones en cruz (+) y equis (X) de cuadricpteros.
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Clase

Es un pardmetro que designa la distancia maxima que existe de rotor a rotor en un
cuadricéptero. Definir esta dimension permite al disefiador seleccionar
adecuadamente el diametro de las propelas, asegurando que éstas no choquen
cuando el dispositivo se encuentre en operaciéon. Por ejemplo, si se tiene un frame
de clase 250, significa que existe una diagonal de rotor a rotor de 250 [mm]. En la
Figura 3-3 se muestra un ejemplo de un cuadricoptero clase 330.

Figura 3-3. Frame de cuadricoptero clase 330.

Materiales

Los materiales que se emplean comunmente en la construccion de estructuras para
cuadricopteros son el plastico ABS, plastico PLA, madera, aluminio, fibra de carbono
y fibra de vidrio. Todos éstos poseen una baja densidad y, ademas, se caracterizan
por tener una alta resistencia al impacto.

Resulta conveniente manufacturar el frame mediante el proceso de impresion 3D,
ya que de esta forma se disefia ex profeso para adaptarse a las especificaciones
definidas anteriormente; adicionalmente, este método permite, en caso necesario,
fabricar piezas de repuesto facilmente. Por tanto, en este trabajo Unicamente se
abordan los dos materiales de uso comun apropiados para este proceso: el plastico
ABS y el PLA. A continuacion, se presenta una descripcion minima de las
propiedades mecanicas de los citados compuestos, con la finalidad de seleccionar
el adecuado para el presente proyecto.
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Acrilonitrilo Butadieno Estireno (Plastico ABS)

Es un plastico amorfo ampliamente utilizado en la industria. Se conoce como
plastico de ingenieria, debido a su amplia gama de aplicaciones. El principal
inconveniente de este material es que su sintesis es ligeramente mas compleja que
la de otros polimeros comunes.

La caracteristica mas importante del plastico ABS es su gran tenacidad, incluso a
baja temperatura (-40 [°C]). Ademas, es duro, rigido y cuenta con una alta
resistencia al impacto. Su reactividad quimica es relativamente baja; cuenta con una
absorcion minima de agua, lo cual lo vuelve dimensionalmente estable. Es
altamente resistente a la abrasion y puede recubrirse facilmente con una capa
metalica [50]. Las principales propiedades mecénicas del plastico ABS se muestran
en la Tabla 3-2:

Alargamiento a la fractura ( %) 45
Coeficiente de Friccion 0.5
Mddulo de Traccion ( GPa) 2.1-2.4
Resistencia ultima a Traccion ( MPa ) 41-45
Resistencia al Impacto Izod (J/m) 200-400
Absorcion de Agua ( % en 24 horas) 0.3-0.7
Densidad ( kg /m3) 1050
Resistencia a la Radiacion Aceptable
Resistencia a luz Ultravioleta Mala

Tabla 3-2. Propiedades mecanicas del plastico ABS.

Poliacido Lactico (PLA)

Es un polimero constituido por moléculas de &cido lactico que posee propiedades
analogas a las del Tereftalato de Polietileno (PET), el cual se emplea para fabricar
envases. El PLA, sin embargo, cuenta con la ventaja adicional de ser biodegradable
(se degrada facilmente en agua y 6xido de carbono).

El PLA puede ser conformado mediante diversos procesos de manufactura, entre
los cuales se pueden mencionar la extrusion, el moldeo por inyeccion, la impresion
3D, y el laminado, lo cual lo hace muy util en la industria. Ademas, por su baja
toxicidad, también suele ser empleado para implantes médicos [50]. En la
Tabla 3-3 se presentan dos propiedades mecanicas del PLA.
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Propiedad mecanica Valor
Mdbdulo de Traccion ( GPa) 2.7-16
Densidad (kg /m3) 1210-1430

Tabla 3-3. Propiedades mecanicas del plastico PLA.

Dadas las caracteristicas y especificaciones definidas previamente para el presente
proyecto, se decidié que una estructura idénea es la de un cuadricoptero clase 250
en configuracion X. Recapitulando a partir de lo anteriormente mencionado, esto
implica que la distancia diagonal entre rotores sera de aproximadamente 250 [mm]
y que el desplazamiento en cualquier direccion del sistema estara dado por el
cambio en la velocidad de rotacion de dos motores simultdneamente.

La clase 250 es de las mas pequefias entre los vehiculos aéreos no tripulados y fue
seleccionada debido a que se requiere que el dispositivo disefiado sea de
dimensiones reducidas, asi como muy ligero, para asegurar su buen funcionamiento
y sustentacién. Ademas, como el objetivo fundamental de este proyecto es la
regulacion vertical, no se requiere un sistema demasiado grande; por el contrario,
mientras mas pequefio y liviano sea éste, se sustentara en vuelo con mayor
facilidad, y, por ende, su control serd mas sencillo.

El proceso de manufactura a partir del cual se generara la estructura sera mediante
impresion 3D, en plastico ABS; dicha eleccion estd basada en la sencillez del
proceso y en las buenas caracteristicas mecanicas del material, las cuales
satisfacen las necesidades del proyecto. EI ABS es un material ligero, de baja
densidad y con gran resistencia mecdanica, tanto a la traccibn como al impacto.
Ademas de lo anterior, la impresién 3D permite generar piezas individuales de una
forma r4pida y sencilla, lo cual resulta conveniente en caso de que se requiera algin
repuesto.

El frame a utilizar se basa en un modelo CAD de licencia gratuita (General Public
License, GPL), desarrollado por el Ing. Aldo Vargas, el cual posee dimensiones muy
reducidas y una estructura ligera. Adicionalmente, esta provisto con un tipo de
conectores especiales, impresos en 3D, basados en la tecnologia desarrollada por
la compaiiia inglesa Rotite®, los cuales permiten unir las diversas partes del
vehiculo sin necesidad de tornillos u otras piezas, reduciendo asi la masa total del
sistema.
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Controlador de Vuelo (Flight Controller, FC)

Un Controlador de Vuelo (Flight Controller, FC por sus siglas en inglés), es un
dispositivo electronico de vital importancia para los vehiculos aéreos, cuya funciéon
principal consiste en generar las sefiales de control necesarias para un adecuado
funcionamiento.

Las tarjetas FC incorporan los sensores que se utilizan comunmente en sistemas
de aeronaves RC y UAV’s; entre estos, pueden mencionarse barometros de
precision, acelerometros, magnetémetros y giroscopios. Asi mismo, los FC incluyen
entradas ex profeso para la interconexion con otros dispositivos, tales como
Controladores Electrénicos de Velocidad (Electronic Speed Controller, ESC) y
bateria LiPo, asi como maddulos adicionales, los cuales permiten ampliar sus
funcionalidades; entre estos se encuentran GPS, telemetria, cAmara, etc.

Por otra parte, cabe destacar que un FC es el resultado de la sinergia entre dos
elementos presentes en todo sistema de control: los sensores y el controlador. Al
emplear una tarjeta controladora de vuelo, se reduce enormemente el tiempo
asignado al disefio de la parte electrénica, puesto que se elimina la tarea de
seleccionar independientemente el microcontrolador y los sensores, asi como la
ardua labor que conlleva su interconexion, acondicionamiento de las sefales y el
filtrado del ruido eléctrico.

Existen diversas tarjetas controladoras de vuelo disponibles en el mercado, con muy
diversas caracteristicas y especificaciones técnicas. Respecto a la parte relativa al
software, existen, principalmente, dos opciones, las cuales poseen ademas la
ventaja de ser cédigo abierto, compatibles con multiples tarjetas controladoras de
vuelo; éstos son los proyectos MultiWii y Ardupilot. Ademas, ambos estan basados
en el proyecto de hardware libre Arduino; por tanto, su programacion es accesible
al publico con experiencia en desarrollo de aplicaciones con dicha plataforma. Para
el presente proyecto, se optd por el software de Multiwii.

MultiWii

Es un proyecto de codigo abierto de propdsito general para controlar vehiculos
aéreos RC (Radio Control). Originalmente, nacié con la finalidad de reutilizar los
sensores de los controles WiiMote de Nintendo Wii e incorporarlos, junto con una
tarjeta de desarrollo Arduino mini, a un tricptero, para de esta forma controlar las
rutinas de vuelo del mismo.

Sin embargo, una vez que sus desarrolladores liberaron el cédigo, se extendio su
popularidad y algunos fabricantes de electronica decidieron crear placas
controladoras de vuelo que incorporaran compatibilidad con dicho entrono.
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Posteriormente, otras versiones del codigo fuente de MultiWii implementaron la
capacidad de controlar diferentes tipos de vehiculos aéreos multirotor, con lo cual
se ampliaron enormemente sus prestaciones [32].

Tarjeta controladora de vuelo AIO V2.0

Para cumplir la funcion de los sensores, se selecciond la tarjeta AlO Flight Controller
V2.0, la cual es compatible con la plataforma de software Multiwii. Entre los
componentes incluidos en este dispositivo se encuentra un microcontrolador
ATmega 2560 con una arquitectura RISC de 8 bits y una frecuencia maxima de
operacion de 16 [MHz], ademas de todos los sensores necesarios para controlar un
vehiculo aéreo.

Entre dichos sensores se cuenta con una Unidad de Procesamiento de Movimiento
(Motion Processing Unit, MPU) constituida por giroscopios y acelerbmetros de 6
ejes, un magnetémetro digital de 3 ejes y un altimetro barométrico de precision con
una resolucién de hasta 0.01 [mbar]. Una ventaja del FC es que posee
acondicionamiento interno para las sefales de los sensores; por tanto, no se
requiere ningun dispositivo electrénico adicional.

Esta tarjeta cuenta con interfaces dedicadas para comunicacién con modulos GPS,
liberando terminales para su utilizacion en otros periféricos. Adicionalmente, sus
dimensiones son sumamente reducidas (50 X 50 X 11.6 [mm]) y es bastante ligera

(14.2 [g])-

Figura 3-4. Tarjeta Controladora de Vuelo AlO V2.
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Las caracteristicas principales de este elemento son:

- Compatibilidad con plataforma de firmware Multiwii.

- Microcontrolador Atmega 2560 integrado.

- Capacidad para controlar mas de 8 rotores simultaneamente.

- Unidad de Procesamiento de Movimiento MPU6050 con acelerémetro y
giroscopio de 6 ejes.

- Magnetometro digital HMC5883L de 3 ejes.

- Altimetro barométrico de alta precision MS5611-01BAO01.

- Receptaculo para Micro USB FT232RQ USB-UART.

- 4 puertos seriales independientes de tarea dedicada para depuracion,
comunicacion Bluetooth, OSD, GPS y telemetria.

- Un puerto 12C para sensor o dispositivo extension.

- 8 canales de entrada para receptores RC estandar.

- 6 salidas analdgicas adicionales para extension.

- 2 salidas para servo de control de angulos pitch y roll de una camara.

- Una salida servo adicional para accionar el disparador de una camara.

- Reguladores de voltaje independientes de 3.3 [V] y 5 [V].

Microcontrolador

Para llevar a cabo la implementacion del controlador, se hizo uso de la tarjeta de
desarrollo Teensy 3.1, la cual posee las siguientes caracteristicas:

- Procesador MK20DX256VLH7 con nucleo Cortex-M4.

- Frecuencia nominal de operacion de 72 [MHz] (hasta 96 [MHZz] alcanzables
en modo Overclock).

- Memoria RAM de 64 [kB].

- Memoria EEPROM de 2 [kB].

- Un total de 34 terminales digitales de entrada-salida, con voltaje nominal de
salida de 3.3 [V] y con tolerancia de hasta 5 [V] a la entrada.

- Un total de 21 terminales de entrada analdgica con convertidores analégico-
digitales con 13 bits de resolucion.

- Una salida analdgica real DAC con 12 bits de resolucion.

- Tres puertos de comunicacion serial, a 3.3 [V].

- Frecuencia PWM de 50 [Hz].

- Puerto de comunicacion USB, completamente independiente de los puertos
seriales, para depuracion y programacion.

- Compatibilidad con la IDE Arduino.
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Figura 3-5. Tarjeta de desarrollo Teensy 3.1.

La razén por la cual se prefirio6 implementar el algoritmo de control en un
microcontrolador adicional, en lugar de hacerlo en la tarjeta FC se debe a que el
cbdigo de la plataforma Multiwii es muy complejo, por lo que no resulta sencillo ni
practico modificar la programacion original. En lugar de eso, la tarjeta controladora
de vuelo Unicamente se utiliza para obtener la informacién de los sensores, la cual
se transmite via comunicacién serial al microcontrolador. Es aqui donde se hace el
tratamiento de los datos y se ejecuta el algoritmo de control; también es este
elemento el que genera las sefiales de control PWM para los ESC, encargados de
accionar los motores.

Adicionalmente, el microcontrolador seleccionado posee una frecuencia de
operacion mucho mayor a aquél que se encuentra integrado en la tarjeta FC, y
mejores caracteristicas y prestaciones. Dado que la ley de control a ejecutar
requiere ejecutarse con rapidez, esto representa una gran ventaja.

Dispositivo de Comunicacion

Al ser laimplementacion de un controlador de estabilizacion vertical para el vehiculo
aéreo a construir el objetivo fundamental del presente trabajo, es deseable que
puedan modificarse ciertos pardmetros del sistema, por ejemplo, el punto de
operacion del cuadricéptero, cuando éste se encuentre en pleno vuelo.

Para realizar dicha tarea, es necesario el empleo de un dispositivo de comunicacion
inalambrica entre el vehiculo aéreo y una estacion en tierra, que permita la
transmision de datos al dron, asi como la recepcion de la informacion
correspondiente al estado de las variables fisicas medidas a bordo.

En el mercado se encuentran disponibles diversas tecnologias que permiten el
establecimiento de una comunicacién inalambrica entre dispositivos electrénicos;
por citar algunas de ellas, existen dispositivos Bluetooth, radiocontroles, XBee,
Wi-Fi, entre otras. Sin embargo, no todas éstas se ajustan a los requerimientos del
presente proyecto. En este caso, se opto por la telemetria por radiofrecuencia.
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Telemetria por radiofrecuencia

La telemetria, palabra proveniente de las raices griegas rrjle (tele, distancia) y
ueTpov (metrén, medida), se refiere a todas aquellas técnicas y tecnologias que
permiten la medicién remota de magnitudes fisicas, y su posterior envio a la unidad
de monitoreo y control del sistema [50]; a todos aquellos dispositivos que intervienen
en este proceso se le conocen como telémetros. Si la transmision de informacion
se da a través de ondas de radio, se dice que se tiene un sistema de telemetria por
radiofrecuencia.

La telemetria ha tenido un enorme impacto en todas las areas de la vida moderna,
desde telecomunicaciones, industria, transporte, informética, meteorologia, ciencia
y tecnologia, entre otras. Dentro del campo de la aerondutica a baja escala y los
sistemas UAV, es muy comun encontrar dispositivos de telemetria que operan por
medio de sefiales de radiofrecuencia.

Normatividad para el uso del espectro de frecuencias en México

El espectro de frecuencia electromagnética se encuentra dividido en diferentes
bandas, las cuales se utilizan para aplicaciones especificas. En nuestro pais existe
una norma que regula el uso de frecuencias de sefiales electromagnéticas, la cual
se encuentra avalada por el Instituto Federal de Telecomunicaciones y consistente
con la normativa internacional.

Ciertas bandas de frecuencia estan reservadas para su uso exclusivo en actividades
gubernamentales, como telecomunicaciones nacionales en aeropuertos, por lo que
es ilegal el uso de dispositivos que operen dentro de este rango de frecuencia. Por
otro lado, también existen bandas dedicadas a la transmisiéon de datos para
television y radio.

En la referencia [25] puede consultarse el Cuadro Nacional de Distribucién de
Frecuencias; en dicho documento se establece que la banda de frecuencia UHF
(Ultra High Frequency, 902-928 [MHz]) es libre para su utilizaciéon por parte de
aficionados. Por ende, cualquier dispositivo de telemetria por radiofrecuencia
empleado en aplicaciones de aeromodelismo debera operar en dicho intervalo de
frecuencias.

Clasificacion de las sefiales electromagnéticas

Existen diversos criterios para establecer una clasificacion de las sefales
electromagnéticas. A continuacion, se mencionaran los dos mas relevantes.
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Clasificacion por frecuencia

En la Tabla 3-4 se muestran los diferentes tipos de sefiales de acuerdo con los
ciclos por segundo en que éstas son transmitidas, asi como las principales
aplicaciones de cada una de ellas.

MF Frecuencia media 0.3-2.99 Radiodifusion AM.
HF Frecuencia alta 3-29.99 Reservada para fuerzas de seguridad y
defensa.
VHE Frecuencia muy 30 - 299 99 Contlrc?l de trafico mlarlitimo.
alta Satélites meteoroldgicos.
UHF Frecuencia ultra 300 - 2999 Frecuencias libres para 'afllclonados.
alta Canales de television.

Tabla 3-4. Clasificacion de sefiales electromagnéticas de acuerdo con su frecuencia.

Como se menciondé previamente, cualquier sistema de telemetria para
aeromodelismo deberé funcionar en la banda de frecuencia UHF.

Clasificacion por modulacion

Una de las caracteristicas fundamentales de las sefiales dentro de un sistema
telemétrico es la forma en la que la central de control codifica la informacion. A este
proceso se le denomina modulacién.

Para entender este concepto, considérese la Figura 3-6. La sefal que contiene la
informacion atil se conoce como onda portadora, la cual generalmente es de alta
frecuencia; para transmitirse, dicha sefal se monta en otra de menor frecuencia,
llamada onda moduladora. De esta forma, se codifican los datos antes de la
transmision y, una vez que llegan al equipo receptor, se decodifican, recuperandose
la sefial original, con su informacion integra.

Onda Portadora

E Onda Moduladora
Yo\

Figura 3-6. Modulacion de una sefial electromagnética.
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La forma en la que la onda moduladora modifica a la onda portadora se conoce
como codificacion de la informacion. Existen esencialmente dos formas de codificar
la informacién: amplitud modulada (AM) y frecuencia modulada (FM).

Amplitud Modulada (AM)

Es la forma mas simple y antigua de codificar una sefal, que consiste en variar la
amplitud de la sefial portadora [43]. Los cambios de nivel en la sefial moduladora y
en la sefial portadora deberan estar en sincronia, manteniendo una fase y
frecuencia constantes para ambas sefales.

Onda portadora 4
AW%— HPREECE Onda modulada AM

+ 4
r N 7
v Onda moduladora

Figura 3-7. Modulacién AM.

La principal ventaja de los sistemas AM consiste en que la demodulacion de la sefial
es muy sencilla; por ende, los receptores no requieren de funciones complicadas, lo
cual los vuelve sumamente econdémicos y faciles de operar.

Frecuencia Modulada (FM)

Es una técnica de modulacion que permite transmitir informacion a través de
una onda portadora variando su frecuencia, manteniendo la amplitud constante [50].
Una de sus principales ventajas es que las ondas codificadas en FM son menos
sensibles a las interferencias; por lo tanto, resulta mas eficiente que la modulacion
AM.

Figura 3-8. Modulacion FM.

Las principales aplicaciones de la frecuencia modulada se encuentran en la
radiodifusion, el sonido de la television analdgica y el aeromodelismo.



Capitulo 3. Disefio Mecanico y Electronico 45

Mdédulo de telemetria por radiofrecuencia HKPilot V2

Para llevar a cabo la comunicacién con el vehiculo, se opté por utilizar el modulo de
telemetria por radiofrecuencia HKPilot V2, el cual opera a una frecuencia de
915 [MHz] de frecuencia modulada con conexion full-duplex. Este sistema permite
el enlace entre un controlador de vuelo (es compatible con la plataforma Multiwii) y
cualquier dispositivo que cuente con una entrada USB.

El médulo consta de dos transceptores intercambiables, ya que ambos pueden
utilizar tanto conexiones USB como UART,; esto significa que cualquiera de ellos
puede utilizarse, indistintamente, como unidad de a bordo o en tierra.
Adicionalmente, utiliza software open source basado en MAVIink, lo cual permite a
la estacion en tierra no Unicamente monitorear datos de navegacion en tiempo real,
sino ademas modificar las configuraciones y parametros de vuelo sin necesidad de
aterrizar el sistema.

Figura 3-9. Mddulo de telemetria por radiofrecuencia HKPilot V2.

Las principales prestaciones de este elemento son las siguientes:

- Comunicacion bidireccional full-duplex.

- Frecuencia de operaciéon de 915 [MHZz].

- Modulacion FM.

- Compatible con plataforma Multiwii.

- Potencia méxima de salida ajustable de 100 [mW].
- Sensibilidad de recepcion de -117 [dBm].

- Interfaz serial 3.3 [V] UART.

- Voltaje de alimentacion de 3.7 [V] a 6 [V].

- Corriente de transmision de 100 [mA] a 20 [dBm].
- Corriente de recepcion de 25 [mA].

- Dimensiones reducidas (25.5 X 53 X 11 [mm] y 11.5 [g], sin antena)
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Fuente de alimentacion

Un UAV es, por definicién, un sistema mecatronico no fijo (mévil); es por esta razon
que, para proporcionar la energia eléctrica requerida para su correcto
funcionamiento, se hace necesaria la implementacion de una fuente de alimentacion
portétil, montada directamente en el dispositivo.

La bateria de una aeronave es uno de los componentes de mayor importancia desde
el punto de vista de disefio, ya que debe de satisfacer las exigencias energéticas
del sistema sin incrementar desproporcionadamente las dimensiones y la masa de
éste. Dicho de otra forma, existe una interdependencia entre el peso del dispositivo
y su consumo de energia.

Esto puede ejemplificarse de una forma muy sencilla; en el caso de un multirotor, el
conjunto hélices-motores debe de proporcionar el empuje suficiente para permitir
gue el vehiculo despegue, se sustente en vuelo y ejecute movimientos y maniobras
durante una cierta cantidad de tiempo. Para ello, los motores requieren de una
cantidad considerable de corriente, lo que se traduce en una solicitacién continua
de energia para la fuente de alimentacion.

Resulta evidente que la capacidad de almacenamiento de carga de una bateria es
proporcional a su tamafio y masa. Por tanto, el uso de baterias gran capacidad
conlleva un incremento considerable de las dimensiones y el peso del sistema
global, exigiendo actuadores mas grandes con un mayor consumo energeético.

Como resultado, el proceso de seleccion se vuelve recursivo. Esta es también la
razon por la cual, en la actualidad, se busca incrementar la eficiencia de las baterias,
para que éstas puedan almacenar mayores cantidades de carga con dimensiones
cada vez menores.

Pilas y baterias

A pesar de que ambos términos suelen utilizarse como sinénimos, estrictamente
una pila es diferente a una bateria. Se conoce como pila a un dispositivo,
generalmente pequenio, en el que la energia quimica se transforma en eléctrica. Por
otro lado, una bateria es un aparato electromagnético capaz de acumular energia
eléctrica y suministrarla; normalmente se encuentra constituida por placas de plomo
que separan compartimentos con acido.

Dicho de otra forma, una bateria es un conjunto de pilas, interconectadas entre si;
esta conexiébn puede ser de dos maneras: en serie, si lo que se busca es
incrementar la tensién de la salida a un mismo consumo de corriente, o en paralelo,
para extender el tiempo de uso de la bateria con una diferencia de potencial fija.
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En general, las pilas se utilizan como fuente de energia para aparatos pequeios,
por ejemplo, juguetes, calculadoras, relojes, etc. Cuando la aplicacion exige un
mayor suministro de corriente por tiempos prolongados, se hace necesaria la
implementacion de una bateria; tal es el caso, por ejemplo, de los automoviles, los
cuales tienen una alta exigencia de corriente durante el arranque.

Figura 3-10. Pilas y baterias.

Con base en lo que se ha mencionado anteriormente, puede concluirse que todas
las pilas proporcionan una tensibn maxima de 1.5 [V], aproximadamente; en
general, la mayoria de las aplicaciones requieren una diferencia de potencial mayor,
ademas de un suministro considerable de corriente. Para subsanar las deficiencias
de las pilas, se utilizan conjuntos de éstas, conocidos como baterias.

Por ejemplo, las baterias de plomo y &cido, tipicamente utilizadas en automdviles,
proporcionan un voltaje de 12 [V] entre sus terminales, y poseen capacidad de hasta
40 [Ah]. Puede observarse que las caracteristicas de tension y carga incrementan
considerablemente en una bateria.

Parametros de seleccion para baterias

Existen diversas caracteristicas importantes de las baterias, las cuales pueden
utilizarse para comparar cuantitativamente su desempefio; a continuacion, se
presentaran las mas relevantes.

Tension

Se refiere a la diferencia de potencial que una bateria es capaz de proporcionar;
como tal, es el principal parAmetro a considerar en el momento de la seleccién. Es
conveniente recordar que este concepto representa la energia potencial eléctrica
por unidad de carga y se mide en volts [V].
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Capacidad

Es la cantidad total de carga que es capaz de almacenar una bateria y su unidad en
el Sl es el coulomb [C]; también suele medirse en amperes-hora [Ah], lo cual resulta
el estandar para la especificacion de las baterias [43]. Este pardmetro se encuentra
sumamente relacionado con el tiempo de funcionamiento del dispositivo que se
energiza.

Resistencia

Todas las baterias poseen una resistencia interna que tiende a reducir el nivel de
voltaje a corrientes elevadas. En términos generales, estas resistencias son muy
pequefias, del orden de miliohms; por ejemplo, una bateria de plomo-acido tiene
una resistencia de 6 [mQ], mientras que en una de niquel-cadmio este parametro
es de aproximadamente 9 [mQ]. Este hecho permite a las baterias suministrar
grandes cantidades de corriente, especialmente durante los periodos transitorios.

Eficiencia

Se define como la relacion entre la energia eléctrica recibida durante el proceso de
cargay aquella que es entregada por la bateria en el ciclo de descarga. Una bateria
de niquel-cadmio, por ejemplo, tiene una eficiencia de aproximadamente 83%,

mientras que una de plomo-acido supera el 90%.

Constante de carga/descarga (C)

Es un parametro empleado por los fabricantes que depende de la capacidad de
almacenamiento de carga especificada en la bateria y que se usa para poder
sefalar facilmente la intensidad de corriente a la que ésta debe cargarse o
descargarse para que no sufra dafios [50].

La expresion matemética que define a dicha constante es la siguiente:

Donde:
Q: Capacidad de carga de la bateria en [mAh]

C: Constante de carga/descarga en [A]

T . . . . . Ah
Del andlisis dimensional, se sabe que el denominador tiene unidades de [mT]
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Por ejemplo, para una bateria LiPo de 1200 [mAh], se tendria que:

1200 [mAh]

- mAh

1000 [*7~

Por ende, si el fabricante indica que la tasa de carga recomendada es de 1C, no
debe excederse 1.2 [A] de corriente durante este proceso; del mismo modo, una
rapidez de descarga maxima de 7C indica que no debe utilizarse dicha bateria para

alimentar dispositivos que exijan mas de 8.4 [A] de corriente (7 X 1.2 =8.4).

= 1.2 [4]

Este término también suele utilizarse para calcular el tiempo de carga o descarga
de una bateria; si ésta se carga a una tasa de 1C, tardara aproximadamente una
hora en alcanzar su capacidad maxima. Por otro lado, si la tasa de descarga es de
2C, tomard aproximadamente media hora consumir toda la carga de la bateria;
dicho de otra forma, bajo este régimen de corriente, se consumiran dos baterias
completas en una hora.

Efecto de memoria

Es una caracteristica de histéresis no deseada que afecta a las baterias que
provoca que la capacidad o el nivel de tension disminuyan en cada ciclo de
carga-descarga: Los principales factores que favorecen este fendmeno son tiempos
prolongados de uso, la exposicion a altas temperaturas y la exigencia de grandes
cantidades de corriente [50].

Baterias Polimero de Litio (LiPo)

Son un tipo de baterias recargables de ultima generacion, derivadas de las baterias
Li-ion, ampliamente utilizadas en sistemas eléctricos de radiocontrol, especialmente
en aviones, helicopteros y multicépteros.

Su importancia radica en que han revolucionado el mundo del aeromodelismo,
haciendo del vuelo eléctrico una opcién viable respecto a los modelos que funcionan
con combustible [19].

La principal propiedad de las baterias LiPo es su excelente relacion entre peso,
volumen, capacidad y tensién [47]. También posee caracteristicas superiores a las
baterias de Ni-Cd y las de Ni-MH, debido a que su capacidad de carga maxima es
aproximadamente el doble de éstas.
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Figura 3-11. Baterias LiPo.

Las baterias de polimero de litio estan conformadas por multiples celdas
interconectadas entre si; el valor de tension a la salida depende del numero de
celdas, de acuerdo con la siguiente tabla:

3.7
7.4
111
14.8

AIWIN|F

Tabla 3-5. Relacion de tensién en funcién al nimero de celdas de una bateria LiPo.

Ventajas de las baterias LiPo

El desarrollo y evolucion de nuevas tecnologias ha hecho posible que estas baterias
posean dimensiones idoneas para aplicaciones de radiocontrol, aeromodelismo,
UAV’s, entre otras; pueden adaptarse a casi cualquier tipo de forma y tamano,
ademas de ser sumamente ligeras.

Otra ventaja estriba en que poseen capacidades de descargas muy altas, lo cual les
permite alimentar dispositivos que demandan grandes cantidades de energia; esta
caracteristica las convierte en la opcién apropiada para su implementacién en
multicopteros, ya que dichos sistemas requieren un considerable suministro de
corriente durante un tiempo prolongado.

De la misma forma, su elevada capacidad de almacenamiento de carga proporciona
la cantidad de energia necesaria para un tiempo razonable de autonomia.
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Desventajas de las baterias LiPo

La principal desventaja de las baterias LiPo consiste en que, en caso de que el nivel
de tension para alguna celda caiga por debajo de 3 [V], éstas quedan
completamente inutilizables. Por ende, debe verificarse constantemente la salida de
voltaje y el nivel de carga.

Otro inconveniente relevante es que existe riesgo de incendio o explosion si la
bateria es sobrecargada, o si este proceso se lleva a cabo a una diferencia de
potencial mayor a la nominal. De igual forma, deben evitarse los circuitos cortos,
para reducir la probabilidad de accidente, asi como un probable dafio al resto del
sistema.

Cabe mencionar que se debe ser sumamente cuidadoso con el proceso de carga
de la bateria, ya que, si no se lleva a cabo de manera correcta, ésta puede sufrir
dafios. Es necesario utilizar nicamente cargadores apropiados, lo cual implica un
costo adicional. Ademas de esto, debe existir un periodo de espera entre los ciclos
de carga y descarga, para evitar los efectos de histéresis.

Puede concluirse que, pese a sus inconvenientes y riesgos, las baterias LiPo son la
mejor opcion para el desarrollo del presente proyecto, gracias a sus excelentes
caracteristicas en cuanto a dimensiones, peso, constante de tasa/descarga y
capacidad de almacenamiento, las cuales se ajustan satisfactoriamente a las
necesidades energéticas del sistema disefiado.

Bateria LiPo Turnigy nano-tech 1300mAh

La bateria seleccionada para el desarrollo de este sistema es la LiPo Turnigy
nano-tech 1300mAh, la cual utiliza nanotecnologia de sustrato LiCo que permite un
flujo mas libre de electrones entre anodo y catodo, disminuyendo la impedancia
interna. Esto se ve reflejado en una menor caida de voltaje y en tasas de descarga
mayores a baterias LiPo similares.

Las caracteristicas principales de este componente son:

- Capacidad: 1300 [mAh]

- Voltaje: 11.1 [V] (3S1P 3 Celdas).

- Tasa de descarga: 45C Constante / 90C Pico

- Tasa maxima de carga: 10C

- Masa: 119 [g] (Cables, conector y empaque incluidos)
- Dimensiones: 72 [mm] X 23 [mm] X 35 [mm]
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Figura 3-12. Bateria LiPo Turnigy nano-tech 1300 mAh.

La implementacion de aditivos conductores nanométricos permite formar redes de
conduccion de electrones sumamente fuertes entre los electrodos, lo cual
incrementa la conductividad general de la bateria, reduciendo consecuentemente la
impedancia de salida. Algunas ventajas sobre la tecnologia LiPo convencional son
las siguientes:

- Mejor relacion potencia/masa (hasta 7.5 [kW/kg])

- Menor caida de voltaje a altas tasas de descarga, proporcionando mayor
potencia a la carga.

- Bajaimpedanciainterna (1.2 [mQ]), respecto a las baterias LiPo tradicionales
(superior a 3 [mQ)]).

- Control térmico mejorado.

- Tasas de carga y descarga mas altas.

- Mayor ciclo de vida, casi el doble que la tecnologia LiPo convencional.

A patrtir de las especificaciones de la bateria, puede calcularse la corriente maxima
gue ésta es capaz de proporcionar. Para ello, debe calcularse en primer lugar su
constante de carga/descarga:

e 0 _ 1300 [mAh] _
000 [ o 2]

3 4]

Por otro lado, los datos del fabricante indican que la tasa de descarga constante
recomendada es de 45C, mientras que la corriente pico es de hasta 90C; esto
equivale a 58.5 [A] de suministro constante hasta 117 [A] de corriente como maximo.
Debido a que el mayor consumo de corriente por parte de los actuadores es de 40
[A] (10 [A] por motor), se observa que las caracteristicas energéticas de la bateria
son apropiadas para este proyecto.
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Del mismo modo, es posible calcular el tiempo minimo de autonomia del sistema,
como sigue:

d
i(6) = d—‘t’ sii=1,,, =40[A]
; Q . Q 1300 [mAh] 1.3 [Ah]
= — b d .= = —
max tmin i Imax 40 [A] 40 [A]

tmin = 0.0325 [] = 1.95 [min]

En el capitulo relativo al disefio conceptual se establecio la especificacion de tiempo
minimo de autonomia a 1 [min]; tomando como base los célculos anteriores, puede
observarse que dicha especificacion se supera ampliamente con los componentes
seleccionados. Adicionalmente, cabe mencionar que se llegd a este resultado bajo
la consideracién de que el sistema solicitara el maximo de corriente (40 [A]) de forma
continua; ya que en realidad el consumo ser4 menor, el tiempo de vuelo del
dispositivo se extendera consecuentemente.

Actuadores

Dentro del campo del aeromodelismo y UAV’s, los actuadores mas comunmente
utilizados son los motores brushless; éstos son motores sincronos de corriente
directa (DC), los cuales, tal y como su nombre lo indica, carecen de escobillas.

En motores DC convencionales con escobillas (Brushed Motors), éstas tendrian la
funcidn de realizar el cambio de polaridad necesario para el movimiento del rotor.
En un motor brushless, dicha conmutacién se da gracias a la accién de un circuito
conmutador/inversor, el cual proporciona una sefial eléctrica de corriente alterna
(AC) que dirige el movimiento del motor. Por esta razén, son también conocidos
como motores conmutados electronicamente. Cabe resaltar que esta sefal de AC
deberia ser, idealmente, una onda sinusoidal; sin embargo, en general se tiene un
flujo bidireccional de corriente sin restricciones en su forma.

Construccion y clasificaciéon

Al igual que cualquier otra maquina eléctrica, los motores brushless se encuentran
compuestos por dos partes fundamentales: estator y rotor. El estator abarca todo
el conjunto de piezas inmoviles o estaticas dentro del motor; a menudo este término
suele referirse Unicamente a los elementos electromagnéticos fijos al interior de la
coraza, sin embargo, en rigor el concepto incluye todas aquellas partes de la
maquina que no desarrollan movimiento. Por otro lado, el rotor, como lo indica su
nombre, hace referencia a todas aquellas piezas que experimentan un movimiento
rotacional [38].
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En el caso particular de un motor brushless tipico, el estator se encuentra
conformado por un conjunto de embobinados interconectados entre si, mientras que
el rotor consta de un arreglo de imanes permanentes.

El movimiento se produce gracias a un campo magnético variable inducido en las
bobinas, debido a la sefial de AC proporcionada por el circuito de conmutacion. La
velocidad de rotacion del motor depende directamente de la frecuencia de los pulsos
en las bobinas. Del mismo modo, para cambiar la direcciéon del movimiento, basta
con invertir la secuencia de pulsos.

Dependiendo de la ubicacion de los imanes en el estator, los motores brushless
pueden clasificarse en inrunners y outrunners. La configuracién inrunner es la mas
comun, y se caracteriza porque los imanes permanentes se encuentran montados
directamente en la flecha y giran junto con ésta; las bobinas del estator rodean el
rotor.

BLDC Inrunner Motor
Anatomy

Rotor is mounted on
the axle and rotates
inside the surrounding

— stator. Rotor is
— comprised of
segmen!ed permanent
magnets with
alternating magnetic
poles (indicated by S
and N respectively)

Electromagnetic
Coils

High Temperature

Neodymium Magnets

Axle (Output Shaft) -

-
™~~~ Motor housing contains
the fixed stator and Is
mounted to the aircraft

/
Axle Roller Bearings

Figura 3-13. Motor Brushless en configuracion inrunner.

En un motor brushless outrunner (también llamado de rotor externo), se invierte la
direccion radial entre el estator y el rotor; esto significa que las bobinas fijas se
ubican en el nucleo del motor, mientras los imanes permanentes son montados en
la estructura que rodea al estator y giran junto con ésta.

Outrunner-style, 3-Phase
Brushless Motor

Iron Stator is fixed in the
center with multiple coll
windings, each color
representing @ phase,
Maunting base and stator

are stationary

magnets I<-— stator —
|
|
|

winds
Permanent magnets of
aro attachad to the wire
outer drum Rotor with
alternating poles facing
the Stator

fixed Stator

Figura 3-14. Motor Brushless en configuracién outrunner.
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En términos generales, los motores inrunners pueden desarrollar velocidades
angulares bastante elevadas con bajo par, mientras que en la configuracién
outrunner, al girar la cubierta exterior al estator, ésta actila como volante de inercia,
incrementando el par, pero impidiendo que se desarrollen grandes velocidades.

Adicionalmente, existen dos configuraciones eléctricas en las cuales pueden
interconectarse los embobinados del estator. La primera de ellas es la conexion en
delta (A), en la cual las bobinas se conectan en serie y el pulso eléctrico es aplicado
en los nodos de union entre las bobinas.

La segunda configuracion es la conexion Y, también llamada en estrella; en ésta,
las bobinas se conectan en paralelo a un nodo central y la sefial eléctrica se aplica
a cada una de las terminales libres.

1—- 0 FASE 1 —————C . AL}
~
>
>
~o FASE 2 FASE 2
Q
- o FASE 3 . FASE 3
(A) (B) .

Figura 3-15. Configuraciones de los embobinados de un motor Brushless.
(a) Conexion Y. (b) Conexion A.

Generalmente, la conexion Y es mas eficiente que la A, ya que en ésta ultima se
incrementan las pérdidas resistivas debido a corrientes parasitas que circulan a
través de los embobinados del motor. Al no contener ningun lazo cerrado, estas
corrientes no pueden producirse en la conexién Y. Desde el punto de vista de
control, ambas configuraciones funcionan de la misma forma.

Principales caracteristicas

Los motores brushless poseen caracteristicas que los vuelven sumamente
eficientes respecto a su contraparte, los motores DC con escobillas
(brushed motors).

En primer lugar, debido a la ausencia de rozamiento en las escobillas, se minimiza
el desgaste mecanico y las pérdidas por friccion. Esto conlleva un inherente
incremento en la eficiencia global. Ademas de esto, se eliminan los riesgos e
inconveniencias derivados de la generacion de chispas en las escobillas.
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Sin embargo, estos beneficios aparecen con el costo de la implementacion de un
circuito electrénico de control necesario para realizar la conmutacion en las bobinas.
Como se mencion0 anteriormente, la velocidad de rotacion del motor depende
directamente de la frecuencia de los pulsos eléctricos proporcionados por este
circuito. También, el sentido de giro depende del orden en el cual se dé esta
secuencia de pulsos.

La funcién principal de dicho circuito de control consiste en energizar dos bobinas
del estator al mismo tiempo, con polaridades opuestas y de la misma magnitud; una
de ellas atrae el rotor mientras la otra lo repele, generando el movimiento.

Para detectar la posicion angular de la flecha del motor relativa a las bobinas del
estator, pueden utilizarse diversos dispositivos, tales como encoders rotatorios o
sensores de efecto Hall; éstos ultimos determinan cuales bobinas se encuentran
energizadas en cada instante, informacion que puede emplearse para obtener la
posicion. También existen técnicas que detectan el campo electromagnético de
reaccion generado en las bobinas para definir la posicion. Este tipo de controladores
se denomina sin sensor.

Los circuitos controladores de los motores brushless pueden implementarse
empleando circuitos digitales, (FPGA, microcontroladores, etc), o a partir de
electrénica analdgica, por ejemplo, mediante comparadores de voltaje. En general,
los circuitos légicos digitales resultan mas eficientes y fiables, ademéas de que
permiten un control sumamente preciso.

Otras ventajas que distinguen a los motores brushless que pueden mencionarse
son las siguientes:

- Una alta relacién de par contra peso. Esto significa que se pueden alcanzar
pares similares a los de un motor DC brushed con motores brushless mas
pequenos.

- Relacion par-velocidad lineal en un rango muy amplio, lo cual permite una
excelente regulacion.

- Rotacién suave, sin par de retencion.

- Pueden desarrollar velocidades muy elevadas, incluso a tensiones bajas. Un
motor brushless es capaz de alcanzar facilmente velocidades de hasta
100 000 [rpm].

- Vida util prolongada (aproximadamente 20 000 horas a carga maxima) y alta
capacidad de prestacion.

- Alta eficiencia (alrededor del 90%), gracias a la minimizacion de desgaste
mecanico y pérdidas por friccion.

- Gran capacidad de disipacion de calor. Esto permite aplicar grandes
diferencias de potencial y la circulacion de corrientes elevadas por las
bobinas, lo que incrementa la potencia del motor.
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- Practicamente no requieren de mantenimiento al estar sellados hacia el
exterior. Esto evita que se introduzca polvo o suciedad dentro del motor.

Una caracteristica importante para calificar el desempefio de los motores brushless
es su factor Kv, el cual representa la cantidad de revoluciones por minuto por volt
que es capaz de desarrollar un motor en particular. Por ejemplo, si se tiene un motor
con una constante Kv de 1000, entonces, al aplicar una diferencia de potencial de
10 [V], éste girara a 10 000 [rpm].

Las principales desventajas de los motores sin escobillas respecto a aquellos con
escobillas radican basicamente en la necesidad de un circuito de control para
conmutacion y en un mayor costo.

Aplicaciones

Debido a su desempeiio y propiedades, los motores brushless son ampliamente
utilizados en diferentes ramas. Resultan particularmente Gtiles para operaciones de
alta velocidad, o en ambientes donde se corre riesgo de explosidén por chispas,
entornos limpios de ruido eléctrico e interferencias electromagnéticas y cualquier
otra aplicacion en la que se requiera una larga vida de servicio y un mantenimiento
minimo.

Entre las principales areas donde pueden encontrarse los motores brushless,
destacan las siguientes:

- Transporte: Vehiculos eléctricos e hibridos.

- Industria: Aplicaciones de alta velocidad, larga prestacion de servicio.

- Refrigeracion: Ventiladores de gran velocidad y capacidad.

- Sistemas de control de movimiento: Posicionamiento y actuacion de
dispositivos robaticos.

- Hidraulica: Bombas centrifugas de gran velocidad.

- Aeronautica: Aeromodelismo, aeronaves RC y UAV’s.

Motores brushless Multistar 2206 V2 “Baby Beast”

Para el desarrollo del presente proyecto, se utilizaran cuatro motores brushless
Multistar 2206 V2 “Baby Beast”, los cuales poseen las siguientes prestaciones:

- Factor Kv: 2150 [rpm/V]

- Voltaje de operacion: 7 [V] -12 [V]

- Potencia méxima: 120 [W]

- Méaximo consumo de corriente: 10 [A]

- Dimensiones (Didmetro X Longitud): 27 [mm] X 17 [mm]
- Masa: 30 [g]
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Este motor es compatible con baterias LiPo de 2 y 3 celdas, ademas de que es
posible su facil acoplamiento con hélices comerciales de 5 a 6 pulgadas de
diametro, gracias a los conectores de bala en la flecha.

Figura 3-16. Motores brushless Multistar 2206 V2 “Baby Beast”.

Controladores Electrénicos de Velocidad (Electronic Speed Control, ESC)

Como se menciond anteriormente, una de las caracteristicas de los motores
brushless es que requieren de un circuito electrénico para llevar a cabo la
conmutacion necesaria para la rotacion. En un sentido mas amplio, tenemos que
los Controladores Electrénicos de Velocidad (ESC, por sus siglas en inglés) son
circuitos especializados que cumplen la funcién de controlar la direccion y la
velocidad de un motor.

En términos generales, los ESC son circuitos que conducen un motor eléctrico a
partir de una sefal de control (generalmente PWM), proporcionando la potencia
requerida. Dicha sefial PWM por lo regular tiene una frecuencia de 50 [Hz], con un
ancho de pulso de 1 [ms] a 2 [ms]; de acuerdo con ésta, el ESC varia la velocidad
del motor, de forma aproximadamente lineal, implicando esto una rapidez nula para
un pulso de 1 [ms] y la maxima velocidad a 2 [ms] de ancho de pulso.

Los circuitos ESC diseiiados para motores con escobillas (brushed), difieren de
aguellos hechos ex profeso para motores brushless; como consecuencia de esto,
debe prestarse especial atencion al momento de seleccionar el ESC para un motor
en particular.

Los ESC para motores brushless proveen una fuente de energia de bajo voltaje con
pulsos trifasicos sinusoidales electronicamente generados para controlar el motor
[43]. Estas sefiales se conectan a las terminales de las bobinas del motor,
generando una FEM inducida en éstas, lo cual a su vez atrae o repele a los imanes
permanentes del rotor, produciéndose asi el movimiento.
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Figura 3-17. Diagrama de conexiones de un ESC.

La secuencia de los pulsos depende de la posicidn del rotor respecto a las bobinas
del estator. Por ello, para controlar apropiadamente el movimiento, el ESC debe de
ser capaz de determinar la posicion angular de la flecha del motor. Generalmente,
los controladores utilizan la fuerza contraelectromotriz proveniente del motor para
determinar la posicion; sin embargo, existen otros modelos que emplean sensores
de efecto Hall o encoders Opticos para este propésito.

Para regular la velocidad de rotacién, el ESC mide la frecuencia de los pulsos y
ajusta la corriente (la cual representaria la sefial de control del sistema en lazo
cerrado), para alcanzar una referencia de velocidad, dada por la seiial PWM.

Los ESC pueden implementarse a partir de circuitos analdgicos (principalmente
amplificadores operacionales comparadores de voltaje) o mediante circuitos l6gicos
digitales, por ejemplo, microcontroladores. Estos Ultimos resultan ser actualmente
MAas comunes, ya que permiten un control mas preciso, ademas de que pueden
programarse por el usuario para satisfacer necesidades especificas, como
establecer limites de tension, rampas de velocidad, rutinas de paro de emergencia,
entre otras.

Los ESC se seleccionan de acuerdo con la corriente maxima que son capaces de
proporcionar, lo cual depende de los motores utilizados y de la tarea a realizar.
Mientras mayor sea su capacidad, tienden a aumentar sus dimensiones y su peso;
esto es un factor importante cuando se busca seleccionar un controlador para los
motores de una aeronave. Los ESC modernos son compatibles con baterias de alto
rendimiento, tales como Ni-Cd y LiPo.

Otra ventaja de los ESC es que generalmente incluyen un circuito regulador de
bateria (Batery Eliminator Circuit, BEC), el cual es un regulador lineal de tension
gue se utiliza para alimentar la l6gica interna del controlador, y que puede emplearse
para energizar otros dispositivos que no requieren demasiada corriente, por
ejemplo, un receptor RC (lo cual resulta muy util para aplicaciones de
aeromodelismo). Sin embargo, en ocasiones esto puede introducir ruido eléctrico,
por lo cual debe valorarse la conveniencia de hacer uso del BEC incluido en el
circuito controlador.
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Algunas caracteristicas adicionales de los ESC se mencionan a continuacion:

- Arranque suave: Indica que la velocidad del motor variara lentamente desde

el reposo hasta su maxima rapidez.

- Freno: Esta caracteristica obliga al motor a dejar de girar una vez que el

controlador deja de enviar energia.

- Corte de voltaje automatico: Esta caracteristica se utiliza principalmente en
los controladores que incluyen BEC. Cuando la bateria esté cerca de
agotarse, el ESC dejara de proporcionar energia al motor; de esta forma, se
reserva la carga necesaria para que los circuitos de pequefia sefial, por

ejemplo, un receptor RC, continden funcionando.

- Aislamiento eléctrico: Ciertos controladores que incluyen BEC poseen
ademas un optoacoplador para separar las sefiales de control de la parte de

potencia. Con esto se reduce la interferencia por ruido eléctrico.

ESC Afro 12A

Para la etapa de potencia de los motores se utilizaran los controladores de velocidad

ESC Afro 12A, con las siguientes caracteristicas:

- Consumo maximo de corriente: 12 [A]

- Voltaje: 7.4 [V] — 14.8 [V] (LiPo 2-4s)

- BEC: 0.5[A] Lineal 5.0 [V]

- Frecuencia PWM: 50 [Hz]

- Masa: 10 [g] (Cables, conector y disipador de calor incluidos)
- Dimensiones: 25 [mm] X 20 [mm] X 6 [mm]

Los ESC Afro son altamente eficientes, con un disefio basado en tecnologia
MOSFET de canal N, incluyen disipador de calor y proporcionan una respuesta
suave y eficaz. Incluyen una versién precargada de Firmware SimonK y puede ser

actualizado via USB gracias a la aplicacién adicional Turnigy Linker.

Figura 3-18. Controladores electrénicos de velocidad ESC Afro 12A.
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Los controladores de velocidad seleccionados proporcionan una corriente maxima
de hasta 12 [A]; ya que el consumo pico de los motores es de 10 [A], se observa
que resultan adecuados para esta aplicacion.

Hélices

Una hélice o propela es un elemento mecénico que convierte movimiento rotacional
en empuje estatico. Se encuentra constituida por cierto nimero de palas o alabes
montados de forma concéntrica sobre una flecha; el disefio de éstos es de forma tal
qgue al girar en un medio fluido se genera una diferencia de presién entre sus
superficies delantera y trasera, lo cual produce una fuerza de empuje hidrostéatico
en un plano perpendicular al de rotacion.

A pesar de que el término propela se asocia principalmente a barcos y demas
vehiculos acuaticos, también puede aplicarse a los sistemas voladores, como
aeronaves, helicépteros y multicopteros.

Principales caracteristicas

Los parametros esenciales a considerar al momento seleccionar una propela son
los siguientes:

Diametro

Este se define como aquel que tendria la circunferencia imaginaria que describen
los &labes en su rotacién. Por ejemplo, en una hélice de dos palas, coincidiria con
la distancia entre las puntas de éstas. Generalmente, su valor se da en pulgadas.

Debe prestarse especial atencion a este parametro durante la seleccién; un
didmetro grande conlleva una disminucion de la velocidad de rotacién de la propela,
lo cual repercute en la carga aplicada al motor; también, al aumentar sus
dimensiones, se incrementa consecuentemente la masa de la hélice.

Por otro lado, si una propela es de diametro pequefio, podra alcanzar velocidades
angulares mas elevadas, debido a la reduccién de su masa. Sin embargo, este
hecho podria afectar a los actuadores y generar un ruido excesivo; ademas, existe
el riesgo de que la hélice no pueda desplazar el volumen necesario de fluido para
producir la fuerza de empuje requerida.

Angulo de ataque (Pitch)

Se refiere al desplazamiento que produce una propela en una revolucién completa.
Esto quiere decir, por ejemplo, que una hélice con un valor de pitch de 40 [in]
recorrera esta misma distancia por cada revolucion.
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Evidentemente, esta definicion se basa en la idealizacion de que no existen pérdidas
por deslizamiento (por ejemplo, en un medio sélido); en un fluido, el desplazamiento
real ser& menor al indicado por el valor de pitch. El valor de este parametro se da
comunmente en pulgadas.

Este concepto resulta analogo al de paso para tornillos. De hecho, el término
“‘propela de tornillo”, hace referencia a que el funcionamiento de estos dos

elementos es sumamente similar.
FITCH q
.

-

10 x 8 prop 10 x 4 prop

Figura 3-19. Pitch de una propela.

El &ngulo de ataque es importante para el desempefio general de una hélice; si el
pitch es muy grande, el avance sera mayor, pero la propela representara una carga
considerable para el motor; por el contrario, si éste es muy pequefio, no se
aprovecharé apropiadamente la potencia de los actuadores.

Se ha establecido una convencion para designar a las hélices con base en los dos
pardmetros anteriores, especificando en primer lugar el diametro y en segundo lugar
el pitch, ambos expresados en pulgadas. De esta forma, por ejemplo, una propela
designada como 10 X 14 indica que tiene 10 [in] de diametro y 14[in] de pitch.

Prop size in inches

Figura 3-20. Designacion de hélices.
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NUmero de alabes

La mayoria de las hélices utilizadas para aplicaciones de aeromodelismo y
radiocontrol son de dos palas; sin embargo, en el mercado también se encuentran
disponibles propelas de tres y cuatro palas.

En términos generales, incrementar el nUmero de alabes reduce la eficiencia global
de la hélice. Esto se debe a que cada una de las palas debe desplazarse a través
de un medio perturbado y turbulento. De hecho, la maxima eficiencia se alcanzaria
con una sola pala; sin embargo, esto conllevaria una distribucién desequilibrada de
la masa de la propela, por lo cual este tipo no es comun en la practica.

Si se selecciona una hélice con tres o cuatro alabes, una regla comun es disminuir
el didmetro en una pulgada e incrementar el pitch en una pulgada, respecto a la
propela de dos palas para la misma aplicacion. Sin embargo, es conveniente realizar
un analisis del empuje requerido para determinar las propiedades adecuadas del
elemento.

Disefo

Las propelas suelen fabricarse en diferentes materiales, principalmente metales y
plasticos, dependiendo de la aplicacidén en particular en la que sera utilizada y de
las propiedades mecénicas requeridas.

Como se mencion0 anteriormente, la forma en la cual se disefia una hélice es lo
gue le permite cumplir la funcién de transformar el movimiento rotacional en fuerza
de empuje, a un &ngulo de ataque especifico.

En general, una propela consiste en un conjunto de palas, las cuales son superficies
alabeadas, montadas de manera concéntrica en una flecha. El cuerpo de los alabes
se divide en dos secciones, denominadas raiz y punta. La primera de ellas abarca
desde el empotramiento con la flecha hasta aproximadamente el 80% de la longitud
total de la pala. El 20% restante constituye la punta del alabe.

' 80% ! 20% !
Raiz Punta

Figura 3-21. Raiz y punta de un élabe.
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Tipos de hélices

Las propelas pueden tener varias clasificaciones de acuerdo con la caracteristica
de interés y su aplicacion. La mas importante distincion se da en funcién al sentido
de giro, dividiéndose las hélices en horarias (también denominadas derechas,
dextrégiras o pushers) y en antihorarias (izquierdas, levégiras o tractors).

Figura 3-22. Hélices horarias y antihorarias.

El criterio de clasificacion es el siguiente: considérese que se observa la propela de
frente, montada en el motor y girando en sentido horario (Clockwise, CW); si el aire
es impulsado hacia el observador, entonces se trata de una hélice derecha.

Si ocurre el mismo fenébmeno, pero con un giro en sentido antihorario (Counter
Clockwise CCW), la propela es izquierda. En general, para que una aeronave
multirotor pueda funcionar, se requieren ambos tipos de propelas, distribuidas de
apropiadamente en la estructura del cuadricOptero.

Hélices Gemfan 5040

Para este proyecto, se emplearan cuatro hélices Gemfan 5040 (5 X 4 2CW-2CCW)
de dos palas, fabricadas en plastico ABS. Recordando la convencién anteriormente
mencionada en el apartado correspondiente, estas propelas tienen un didmetro de
5 [in] (12.7 [cm]) y un pitch de 4 [in] (10.16 [cm]).

Los motores y propelas anteriormente mencionados son comunes en la
construccion de cuadricopteros de clase 250, como en el caso del presente trabajo.
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Y

Figura 3-23. Propelas seleccionadas. Hélices Gemfan 5040.

Calculo de la masa soportada por el sistema

Anteriormente fueron seleccionados los componentes propulsores a utilizar en el
vehiculo aéreo; sin embargo, es preciso disponer de cierta informacién sobre la
fuerza de empuje desarrollada por el conjunto motor-hélice, y, por ende, de la masa
maxima que el sistema sera capaz de soportar.

En esta seccion se presentan los elementos tedricos necesarios para calcular dicha
fuerza. La deduccion de las féormulas correspondientes a la Mecanica de Fluidos
empleadas en este apartado se incluye en el Apéndice 2.

En primer lugar, considérese la Figura 3-24, la cual presenta el diagrama de fuerzas
para un volumen de control que rodea al subsistema motor-hélice.

= +—
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Figura 3-24. Diagrama de fuerzas para el volumen de control Motor-Propela.
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Para el caso estatico, la aplicacion directa de la Segunda Ley de Newton

conduce a:
d(mv)
Z F,.=m it =0

mg—T=0

m=—

g
Donde T es el empuije total (thrust) producido por los actuadores que actta sobre la
aeronave. La masa maxima que sera soportada por el sistema m,,,, €s:

T

mmax

Para determinar la potencia maxima transmitida al aire, se empleara la Ecuacion de
la Energia entre los puntos (D) y (2) :
Py

b Ry by = 4 ——vZ b hy (2
Y1 ngl 1 aire _Vz zgvz 2 ( )

En la expresion anterior, y; Yy y, son los pesos especificos del fluido (y = pg), h, y
h,, corresponden con la energia por unidad de peso, v; y v, son las rapideces del
fluido, todo lo anterior en los puntos (1) y (2), respectivamente; h,;,. representa la
energia por unidad de peso que el actuador transfiere al aire, debida principalmente
al incremento de velocidad. Dado que la diferencia de altura es despreciable, se
ignorara el cambio en la energia potencial. Ademas, la presion en ambos puntos es
aproximadamente igual.

Tomando en cuenta las consideraciones anteriores, se tiene:

2 _ 2
5. V1 + haire =5V

2g 29

haire = 5 (UZZ - Ulz)

Estableciendo que el aire a la entrada de la propela se encuentra en reposo
(v, = 0), la ecuacion se transforma la siguiente:

1 2
haire = Evz - (3)
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Ademas, se requiere conocer la potencia maxima W,,,, que es transferida al aire,
dada por la ecuacion (4):

Wmax = Mhgired .. (4)

Recordando que el flujo mésico se calcula como m = pA,v,, se tiene lo siguiente:

Wmax = pAV29hgire - (5)

Sustituyendo la expresion (3) en (5):

. 1
Whnax = PA2V29 (5) 1722

. 1
Winax = E.DAZUZ3 .. (6)

La ecuacion (6) es conocida como el Teorema de Betz e indica la potencia maxima
gue puede extraerse de un fluido. Para este caso, la expresiéon anterior se utilizara
a la inversa, considerando como potencia maxima aquella entregada por el motor.
Del mismo modo, v, es la velocidad méaxima del aire en el punto (2) y el area

A

es A, = ZDZ. Por ende:

. T
Winax = §pD2U§’

Despejando la velocidad méaxima del aire para el punto (2), se tiene:

3 8Winax
v, =

mpD?

3 ,SW
'172 = T[p‘rgazx . (7)

Considerando el valor numérico de la potencia, junto con los parametros de
diametro de la propela y densidad del aire:

Wmax = Vpaterialmotor = (11.1 [V])(10 [A]) = 111 [W]
D =5 [in] = 0.127 [m]

kg
p=1.225 [ﬁ]
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Sustituyendo los datos anteriores en la expresion (7), se obtiene la velocidad
maxima del aire a la salida de la hélice:

v, = 24.27 [?]

Ahora se calculara la fuerza F que actia sobre el aire, cuya reaccion proporciona la
fuerza de empuje para sustentar el sistema. Para ello, se recurrira a la Ecuacion de
la Cantidad de Movimiento:

— dﬁvc d — - = _,
ZF—m =—f deV+fpV(V-n)dA
ac di),
SC

Considérese la Figura 3-25, en la que se muestra esquematicamente la fuerza que
se desarrolla en el fluido.

n
T v; =0

® W

Figura 3-25. Fuerza aplicada al fluido por el conjunto Motor-Propela.

Como se esta considerando un volumen de control fijo, entonces su velocidad es

- dv . .
nula (Wyc =0), y por lo tanto %zo. Ademas, como la fuerza solo tiene

componentes a lo largo de la direccion x, la ecuacion vectorial adquiere un caracter
escalar.

d .
ZF,C:E jpvxdv+ fpVx(V-ﬁ)dA

Ve SC



Capitulo 3. Disefio Mecanico y Electronico 69

Debido a que se considera régimen permanente de flujo, no hay cambio en la
cantidad de movimiento del volumen de control, es decir:

d f V.dv= 0

149

Con lo cual la expresion anterior se transforma en:

F= fpvx(V-ﬁ)dA
SC

Por otra parte, el flujo es unidimensional y se tiene Unicamente una entrada y una
salida de fluido. Por tanto:

F=- fpl/;CdA + fpdeA =— fpvlsz+ fpvzsz

SC in SC out 51 52

Por ultimo, la densidad y la rapidez a la entrada y a la salida permanecen
constantes, con lo que resulta:

F = —pv2A; + pviA,

Como se menciond anteriormente, se supone que se transfiere la maxima potencia
al aire, lo que significa que v; = 0. Por ende:

F = pviA, ...(8)

Sustituyendo la ecuacién (7) en (8) es posible obtener una expresion general para
determinar la fuerza que actua en el aire:
2

3’8Wmax

2

Fp (T (2)
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w|N

11
F:(nEpEDWmax) . (9)

Con base en la Tercera Ley de Newton, se sabe que la fuerza Fobtenida en (9) es
igual en magnitud al empuje T que experimentara la propela, por lo cual:

T=F ..(10)

Figura 3-26. Tercera Ley de Newton aplicada al conjunto Motor-Propela.

Finalmente, considerando las ecuaciones (1), (9) y (10):

F
Mpax = —
2
i1 . 3
(7202 DMWpne
Mpax = 7 ..(11)

Sustituyendo valores, se obtiene que la masa maxima por propela es:

Mpax = 0.93 [kg]

Como se tienen 4 rotores, la masa total maxima es el cuadruple de la cantidad
anterior:

my, = 3.73 [kg]
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Es necesario recordar que los valores anteriores se dan si se considera una
eficiencia de conversion del 100 [%] en el conjunto motor-propela. Es posible
modificar la ecuacion (11) para considerar diferentes valores de eficiencia n, como
sigue:

W = n I/i/ma;vc

wlIN

11 .
(ﬂffﬁD n Wmax)
Minax, = 7 ..(12)

Estableciendo que la eficiencia es del 50 [%] (estimacion bastante conservadora),
de la ecuacion (12) se obtiene una masa total maxima de 2.35 [kg], la cual todavia
se encuentra por encima de la masa del sistema con carga.

En la Tabla 3-6 se presentan las masas totales que podria soportar la aeronave
para diferentes valores de eficiencia. Estos resultados se presentan también de
forma grafica en la Figura 3-27.

La masa estimada para el dron es de aproximadamente 500 [g]. Con base en la
informacion previa, se observa que aun con una eficiencia de 10 [%] es posible
sustentar el peso de la aeronave. Por ende, se concluye que los actuadores
seleccionados son apropiados para el presente proyecto.

Datos Eficiencia [%] |Potencia Estimada [W]|Masa Total Soportada [kg]
Didmetra [in] 500 100 111.00 373
Didmetro [m] 013 a0 99 90 348
Carriente [A] 10.00 a0 8 80 31
Voltaje [V] 1110 70 7770 204
Potencia Maxima [W] 111.00 60 66 60 265
Densidad del aire [kg/m’] 1.23 50 55.50 235
Aceleracion gravitacional (g) [mis’]| 981 40 44 40 202
30 33.30 1.67
20 22.20 1.28
10 11.10 0.80

Tabla 3-6. Masa total soportada para diferentes valores de eficiencia.
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Masa total soportada por el sistema

Masa soportada [kg]

05 I | I I I I I 1 1
10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Eficiencia [%)]

Figura 3-27. Masa total soportada vs. Eficiencia.

Comprobacion del sistema disefiado

Una vez que han sido seleccionados los componentes del sistema, es necesario
verificar la probabilidad de éxito del disefio. Una parte de dicha comprobacion se
encuentra basada en los resultados de célculos desarrollados para ciertos
elementos, los cuales indican que se satisfacen las especificaciones planteadas.

La opinién de personas expertas en el area también es util al momento de corroborar
un disefio; nuevamente, los autores de este trabajo agradecemos al Ing. Aldo
Vargas de la University of Glasgow por toda la ayuda y asesoria que amablemente
nos proporciono durante este proceso.

En el campo del aeromodelismo y UAV’s, existen ademas otras herramientas que
permiten verificar la viabilidad de un sistema disefiado; entre éstas se encuentran
diversas aplicaciones y calculadoras online que predicen el comportamiento de un
vehiculo de acuerdo con sus componentes y caracteristicas, con base en datos
experimentales fidedignos.

Para el presente proyecto se hizo uso de la calculadora en linea eCalc, disponible
en la direccion web http://www.ecalc.ch/ . Esta herramienta se especializa en la
evaluacion de todo tipo de aeronaves y vehiculos RC, asi como UAV’s. Con base
en los datos introducidos respecto a los elementos que conforman el sistema y a
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sus especificaciones, entrega resultados estimados y aproximados sobre su
funcionamiento, utilizando para ello datos experimentales proporcionados por los
fabricantes. Dicha aplicacion también efectta un diagnostico de falla e indica cuales
son los componentes criticos del sistema.

Para utilizar esta herramienta se requiere conocer la masa estimada del sistema
completo, asi como sus dimensiones aproximadas. Se ha mencionado
anteriormente que el dispositivo a construir sera un cuadricéptero clase 250, es
decir, la estructura tendra una distancia diagonal entre rotores de 250 [mm],
aproximadamente. En la Tabla 3-7 se presenta la estimacién de la masa del
dispositivo y sus componentes:

Componente Cantidad |Masa unitaria [g] | Masa total [g]

Frame 1 100 100
Motores 4 30 120
Propelas 4 12 48
ESC 4 10 40

FC 1 a 142
Radio 1 30 30
Bateria 1 119 119

TOTAL 471.2

Tabla 3-7. Estimacion de masa del sistema.

Respecto a la tabla anterior, es pertinente explicar con mayor detalle la obtencion
de ciertos valores numéricos; en particular, la masa del frame se determiné a partir
del volumen de éste, obtenido del modelo CAD (véase apartado correspondiente),
y del valor de la densidad del plastico ABS con el cual sera construido;
adicionalmente, dentro de este concepto se incluyen otros elementos no
considerados explicitamente, como aquellos que seran utilizados para sujetar los
deméas componentes a la estructura. Por ende, el valor reportado es una estimacién
bastante conservadora de este parametro; en el modelo fisico, es probable que éste
sea menor.

Una vez obtenidos todos los datos necesarios tanto de la estructura como de los
componentes, éstos se introducen en la aplicaciébn online y ésta calcula el
desemperio probable del dispositivo. En la Figura 3-28 se muestra una imagen con
los valores de entrada y los resultados obtenidos mediante esta herramienta.
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Figura 3-28. Resultados obtenidos con la calculadora online eCalc para el sistema.
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El peso del modelo fue redondeado hacia arriba hasta 1000 [g], con lo cual la
calculadora arroja una advertencia, indicando que el parametro Aceleracion (log)
con un valor de 82% rebasa ligeramente el maximo (80%) para asegurar una
maniobrabilidad aceptable en vuelo. Si se introduce un peso del modelo de 975 [g],
dicha alerta no se presenta. Debido a que los anteriores valores de masa son
superiores al que tendra realmente el sistema fisico, se considera que no existe
conflicto alguno en este aspecto.

Con respecto a todos los demas resultados, la calculadora no arroja ningan error,
concluyendo que el sistema tiene grandes probabilidades de funcionar
apropiadamente.

Adicionalmente, esta herramienta también proporciona las curvas de desempefio
de los motores, indicando parametros como la potencia eléctrica, la eficiencia, la
velocidad y la temperatura de la carcasa. Dicha grafica se muestra en la
Figura 3-29.

Caracteristicas del Motor

Motor @ Howver

Ampere

Figura 3-29. Curvas de desempefio para los motores obtenidas con la herramienta eCalc.

Modelo CAD

CAD son las siglas en inglés de Computer-Aided Design (Disefio Asistido por
Computadora); este concepto se basa en la utilizacion de programas
computacionales como apoyo durante el proceso de disefo, principalmente en la
generacion de representaciones bidimensionales y tridimensionales de objetos
fisicos [44].
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El software CAD puede ser especializado para usos y aplicaciones especificas. Es
ampliamente utilizado para la animacion computacional y efectos especiales en
peliculas, publicidad y productos de diferentes industrias, donde el software realiza
calculos para determinar una forma y tamafio Optimos para una variedad de
productos y aplicaciones de disefio industrial.

También se emplea en los procesos de Ingenieria, desde el disefio conceptual hasta
la generacién de planos de manufactura; resulta sumamente Util para aplicaciones
de modelado, ensamble, analisis estatico y dinamico, entre otras. Su mayor ventaja
radica en el hecho de que permite analizar interactiva y automaticamente multiples
variantes de disefio, para encontrar aguella que resulte 6ptima para su manufactura,
minimizando asi la necesidad de generar prototipos fisicos.

Beneficios de la tecnologia CAD

Los beneficios del CAD incluyen menores costos de desarrollo de productos,
aumento de la productividad, mejora en la calidad del producto y un menor tiempo
de lanzamiento al mercado. Posee ademas las siguientes ventajas:

- Mejora la visualizacion del producto final, los sub-ensambles parciales y los
componentes en un sistema.

- Ofrece gran exactitud, de forma que se reducen los errores.

- Brinda una documentacion mas sencilla y robusta del disefio, incluyendo
geometria y dimensiones, lista de materiales, etc.

- Permite una reutilizacion sencilla de disefios previos.

Figura 3-30. Modelo CAD del dron generado en UNIGRAPHICS NX 8.5.
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Durante el desarrollo del presente proyecto se hizo uso del software CAD
UNIGRAPHICS NX 8.5 como herramienta para el modelado de las piezas
componentes de la estructura, asi como para visualizar el ensamble de todos los
elementos y disponer de una vista preliminar del sistema completo. También se
empled para llevar a cabo un analisis estructural estatico del vehiculo y para generar
los planos de fabricacion.

En la Figura 3-30 se muestra una imagen del modelo CAD del sistema disefiado.
Asimismo, en el Apéndice 1 del presente trabajo pueden consultarse los diversos
planos de fabricacion para este proyecto.

Analisis estructural

Para comprobar la robustez de los elementos mecéanicos que conformaran la
estructura del vehiculo y asegurar que ésta soportara las diversas solicitaciones que
se presentardn durante el uso del dispositivo, se llevé a cabo un andlisis estructural
en cada uno de los componentes que conforman el frame.

Cabe sefalar que los resultados siguientes corresponden a un analisis estatico, es
decir, aquel en el cual las cargas aplicadas no varian a lo largo del tiempo. Un
analisis dindmico que considere cargas repetidas, fluctuantes en el tiempo o de
impacto va mas alla de los alcances del presente trabajo.

Dentro del mencionado andlisis estructural estatico se consideraron dos casos de
interés primordial para el desempefio del vehiculo disefiado. En primer lugar, se
estudio la respuesta del frame en estado de reposo, es decir, mientras se encuentra
en tierra, apoyado en sus soportes inferiores. Posteriormente, se analiz6 el caso de
vuelo estético estable, durante el cual la aeronave se encuentra flotando en a una
altura determinada, en estado estacionario. Para ambas configuraciones se
desarrollo el caso limite en el cual el vehiculo soportaria una carga de perturbacion
consistente en una masa suspendida de 500 [g].

Antes de presentar los resultados obtenidos, conviene analizar qué tipos de
esfuerzos se presentaran fundamentalmente en la estructura, asi como las
idealizaciones que se consideran acerca del material del cual ésta se encontrara
construida.

Tanto en su estado de reposo como en vuelo estable, los componentes del frame
se encontraran principalmente sometidos a cargas de flexion (en los brazos y placas
centrales) y de compresion (en los soportes). Como se sabe del estudio de la
mecanica de solidos, los esfuerzos resultantes de este tipo de configuracion de
solicitaciones son de traccién y de compresion. Los posibles esfuerzos cortantes
gue se presenten resultan despreciables con respecto a lo anteriormente
mencionados.
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Aun asi, los valores obtenidos con el software CAD corresponden a esfuerzos
efectivos, también llamados de Von Mises, calculados por el método de elemento
finito, y por ende consideran todos los posibles efectos que puedan producir las
solicitaciones sobre la estructura.

Por otro lado, se considerara que el material en analisis (plastico ABS) es un sdlido
elastico, lineal, homogéneo e isotrépico. Todas estas idealizaciones se asumen
validas, ya que, como se vera posteriormente, ningun esfuerzo presente en la
estructura rebasara el rango elastico. Por ende, los resultados obtenidos mediante
este modelo del material son validos y representan apropiadamente al sistema fisico
real.

De acuerdo con la informacion reportada en la Tabla 3-2, la resistencia Ultima a la
traccion del plastico ABS oscila entre los 41[MPa] y 45 [MPa]. Sin pérdida de
generalidad y con base en las idealizaciones hechas, se considerarda que la
resistencia a la compresion se encuentra en ese mismo intervalo. Por tanto,
mientras los esfuerzos desarrollados en el frame permanezcan por debajo de dichos
valores, no se presentara falla estructural.

En primer término, se discutira la configuracion de reposo de la aeronave; en ésta,
el vehiculo es sostenido por sus cuatro soportes inferiores, fijos respecto a la tierra;
cada uno de los brazos se encuentra rigidamente unido al cuerpo central del dron
por uno de sus extremos, mientras en el otro soporta la carga flexionante
correspondiente al peso del motor; ademas de ello, también se considera la
solicitacion relativa al peso del controlador de velocidad (ESC).

La placa central del vehiculo sostiene a los cuatro brazos, junto con los demas
componentes del sistema, como la bateria, el controlador de vuelo y una segunda
placa que soportara tanto al dispositivo de comunicacion como a la carga de
perturbacion. Evidentemente, todo el cuerpo en su conjunto se encuentra bajo la
influencia del campo gravitacional terrestre, por lo que es necesario considerar
también este efecto.

En la Figura 3-31 se aprecian las restricciones y cargas aplicadas a uno de los
brazos, correspondientes al estado de reposo. Posteriormente se muestran también
los resultados obtenidos mediante el software para la distribucion de esfuerzos y
deformaciones relativas a dicha configuracion de cargas. Se observa que los
esfuerzos maximos se concentran en la zona de union con la masa central del dron,
y sus valores oscilan alrededor de los 0.83 [MPa]. Este valor se encuentra muy por
debajo de la resistencia a la traccion del material. Por ende, no existe riesgo de falla
en este elemento. Adicionalmente, se muestra que la deflexion maxima es de
aproximadamente 0.39 [mm], y se presenta en el sitio en donde se encuentran
asentados los motores, como era de esperarse.
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Figura 3-31. Analisis estructural estatico de un brazo durante reposo.
(a) Configuracion de cargas. (b) Distribucion de esfuerzos. (c) Distribucion de deformaciones.

El siguiente elemento a ser analizado es la placa central, la cual soporta a todos los
demas elementos. Abajo se muestra la configuracién de cargas, asi como la
distribucion de esfuerzos y deformaciones. Se observa que el valor maximo de
esfuerzo es de aproximadamente 0.20 [MPa], mientras la mayor deformacion tiene
un valor de 0.02 [mm] y se presenta en los extremos de los brazos. Nuevamente, el
esfuerzo desarrollado es mucho menor a la resistencia del material, por lo que
tampoco se presentara una falla en este caso.

i W

M

AT (b) e (c)

Figura 3-32. Analisis estructural estatico de la placa central del dron durante reposo.
(a) Configuracion de cargas. (b) Distribucion de esfuerzos. (c) Distribucion de deformaciones.

Finalmente, la placa inferior, que soportara directamente la carga de perturbacion y
el peso del dispositivo de comunicacion presenta un esfuerzo maximo de 0.45 [MPa]
y una deflexién de 0.03 [mm] en la zona central, debida a la considerable accion de
la masa suspendida. A pesar de ello, los estos valores se encuentran muy por
debajo de los limites tolerables.
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Figura 3-33. Analisis estructural estatico de la placa inferior del dron durante reposo.
(a) Configuracion de cargas. (b) Distribucion de esfuerzos. (c) Distribucion de deformaciones.

Posteriormente se procedio a analizar el caso de sustentacidon en vuelo estético, en
la cual los actuadores proporcionan la fuerza de empuje necesaria para soportar a
la aeronave. Por ende, los puntos fijos en esta configuracién se encuentran en los
extremos de los brazos en donde se hayan apostados los motores. La distribucién
de cargas es similar al estado de reposo, previamente discutido, con la principal
diferencia de que en este caso el peso del cuerpo central del sistema debe ser
sostenido en su totalidad por los brazos, en vez de por los soportes inferiores, los
cuales ahora no se encuentran restringidos de ninguna forma.

De acuerdo con lo anterior, es l6gico que los resultados de esfuerzos hayan arrojado
un maximo de 6.03 [MPa], superior al caso previo, para los brazos, concentrado
alrededor del area de los motores. La deflexibn maxima, con un valor de 2.06 [mm],
ahora se presenta en la region conectada con la masa central del sistema.

3 ®

Figura 3-34. Analisis estructural estético del brazo del dron durante sustentacion en vuelo.
(a) Configuracion de cargas. (b) Distribucion de esfuerzos. (c) Distribucién de deformaciones.
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Los valores de esfuerzo maximo para la placa central y la inferior del dron son de
aproximadamente 0.28 [MPa] y 0.45 [MPa], respectivamente, mientras las
deformaciones correspondientes son de 0.03 [mm] y 0.33 [mm].

Figura 3-35. Anélisis estructural estatico de la placa central del dron durante sustentacion en vuelo.
(a) Configuracion de cargas. (b) Distribucion de esfuerzos. (c) Distribucion de deformaciones.
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Figura 3-36. Analisis estructural estatico de la placa inferior del dron durante sustentacion en vuelo.
(a) Configuracion de cargas. (b) Distribucion de esfuerzos. (c) Distribucion de deformaciones.

Aunque el maximo nivel de esfuerzo en esta Ultima configuracion es mayor, éste es
aun inferior al limite de resistencia del material, por lo cual es posible asegurar con
un muy alto grado de confianza que no existira falla estructural en el sistema.

De la misma forma, las deformaciones maximas que desarrollara la estructura se
encuentran por debajo del limite establecido en las especificaciones durante el
disefio conceptual. Por ende, el disefio cumple con los pardmetros estructurales
previamente establecidos.



82 Diseno, construccion y control de una aeronave tipo dron

En la Tabla 3-8 se reportan los valores de esfuerzos y deformaciones obtenidos

como resultado del anterior andlisis estético, asi como el diagndstico de falla.

Configuracion de carga
El fo Reposo Sustentacion en vuelo
Esfuerzo Maximo Deformacion Ealla Esfuerzo Maximo Deformacion Ealla
[MPa] Maxima [mm] [MPa] Maxima [mm]
Placa cenfral 0199 0.0169 NO 0.28 0.0269 NO
Brazo 0.832 0.358 N0 6.034 2068 NO
Placa infenior 0455 0.0336 N0 0455 0.335 NO

Tabla 3-8. Resultados por componentes del analisis estructural estatico.

Para terminar con este apartado dedicado al andlisis estructural del sistema, es
conveniente mencionar algunos aspectos sobre el factor de seguridad del disefio.
En términos generales, los niveles de esfuerzo a los que esta sometido un elemento
estructural son mucho menores que el esfuerzo ultimo g, que éste es capaz de
soportar antes de que se presente la falla. Idealmente, s6lo una porcién de la
capacidad de carga del componente es utilizada durante su servicio, mientras que
el resto permanece como una reserva para asegurar un funcionamiento seguro. A
este nivel de esfuerzo méas pequefio se conoce como esfuerzo permisible o esfuerzo
de disefio ay.

El factor de seguridad FS se define como la razén del esfuerzo dltimo del elemento
al esfuerzo de disefio [10]; esto es:

esfuerzo ultimo Oy

FS = =
esfuerzo de disefio  ay

Este valor es una medida de la seguridad que tiene el disefio ante condiciones
inesperadas de servicio, solicitaciones no consideradas e incertidumbres
paramétricas relativas a las propiedades del material.

El factor de seguridad recomendado para un elemento estructural en particular varia
en funcion del tipo de carga que este ha de soportar, asi como del material del que
estd hecho. Asimismo, el esfuerzo ultimo a emplearse en el calculo del factor de
seguridad también cambia dependiendo del material; para materiales ddctiles,
comunmente se emplea la resistencia a la cedencia s,,, mientras que en el caso de
un material fragil se prefiere considerar su resistencia a la fractura, también llamada
resistencia ultima s,,.

En la Tabla 3-9 se presentan los factores de seguridad tipicos recomendados [30]
para elementos estructurales, de acuerdo con el material del que fueron fabricados
y al tipo de carga que soportaran durante su servicio.
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Factor de Sequridad
Tipo de C Material Dactil | Material Fragil

5. S,

F§ =— Fs=2%

3 T
Estatica 2 6
Repetida 8 10
Impacto 12 15

Tabla 3-9. Factores de seguridad por tipo de carga y de material.

Para el caso del presente proyecto, es posible calcular el factor de seguridad de la
estructura. Dado que el plastico ABS es un material fragil, se utilizara como esfuerzo
altimo la resistencia a la fractura s,. De la Tabla 3-8 se observa que el maximo
esfuerzo o, que se presenta en el frame se da en cada uno de los brazos durante
la sustentacion en vuelo, y tiene un valor de 6.034 [MPa]. También, de la Tabla 3-2,
se tiene que la resistencia ultima s,, del material es de 41[MPa], aproximadamente.
Por tanto, el factor de seguridad para la estructura es:

_ Sy 41[MPa]

FS=—=———-=16.79
o; 6.034 [MPa]

El factor de seguridad anterior predice que el elemento critico del disefio (brazo)
soportara su régimen de solicitaciones para cargas estaticas, por ejemplo, durante
la sustentacién en vuelo, precisamente el caso considerado en el presente trabajo.
Sin embargo, es altamente probable que la pieza falle (por fractura, ya que es un
material fragil) para cargas de impacto, cerca de la union con la placa central. Esto
es conveniente, ya que, por motivos de seguridad y normatividad, un UAV de
pequefia escala debe de romperse y dejar de funcionar en caso de una caida.

Para cualquier otro elemento de la estructura, el nivel de esfuerzo experimentado
es mucho menor, y, por consiguiente, el factor de seguridad se incrementa
enormemente. Esto garantiza que el resto de los componentes soportaran el
régimen de cargas impuesto, incluso en caso de impacto.
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Manufactura

Como se mencion6 previamente, el proceso de manufactura empleado para
construir el frame de la aeronave fue la impresion 3D, y el material utilizado fue
plastico ABS. Una vez construida la estructura mecanica, fue posible fijar todos los
componentes electronicos en ésta, con lo cual se concluyé la fabricacion de la
planta. En la Figura 3-37 muestra una imagen del sistema fisico construido.

Figura 3-37. Ensamble final del dron.



Capitulo 4
Modelado Matemaético?

Cum Deus Calculat Fit Mundus
(Segun Dios calcula se va creando el mundo)

Gottfried Wilhelm Leibniz
(1646-1716)

Las Mateméticas son el lenguaje
con el que Dios ha escrito el Universo.

Galileo Galilei
(1564-1642)

Objetivos

- Obtener el modelo matematico del sistema en variables de estado, a partir
del método de Euler-Lagrange.

- Determinar los pardmetros de los elementos involucrados en el modelo
matemaético.

Descripcion General

A lo largo del capitulo anterior se llevo a cabo el disefio mecanico y electronico del
sistema. Lo anterior implica que se establecieron los diversos elementos y
dispositivos que conformaran el vehiculo y las relaciones que existen entre ellos.
Esto representa un gran avance en el desarrollo general del proyecto.

' El modelado matematico presentado en este capitulo se obtuvo utilizando el software
Wolfram Mathematica 10. En el sitio https:/github.com/uli-rcm/Dron-FIUNAM puede encontrarse el programa
completo generado para tal proposito.
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En el presente capitulo se aborda el modelado matematico del sistema disefado, el
cual constituird el punto de partida para generar diferentes estrategias de control
que permitan lograr el objetivo fundamental de regulacién vertical.

Un modelo matematico es, en ultima instancia, una version simplificada de la
realidad, cuyo comportamiento coincide con ésta en una medida aceptable para
alguna aplicacion en particular. Para un sistema fisico dado, pueden existir un gran
namero de modelos, dependiendo del enfoque con el que se lleve a cabo el analisis,
las simplificaciones y consideraciones hechas, y también de la técnica en particular
gue se utilice para obtener dichas representaciones matematicas.

En el desarrollo de este capitulo se obtendra el modelo matematico del dron
disefiado, empleando el método de Euler-Lagrange para derivar las ecuaciones de
movimiento y, a partir de éstas, encontrar una representacion en el espacio de
estados para el sistema, la cual serd de gran utilidad, posteriormente, para el
andlisis del mismo y para la elaboracion de algoritmos de control. En su momento
se establecera el enfoque y las consideraciones hechas para generar el modelo.

El siguiente paso a seguir sera determinar los valores numéricos de todos los
pardmetros involucrados en el modelo matematico, que es preciso conocer para
resolver éste numéricamente. Muchas de estas constantes pueden ser obtenidas
mediante medicion directa o a partir del modelo CAD generado para el sistema. Sin
embargo, algunas otras deberan encontrarse experimentalmente.

Finalmente, debe validarse el modelo mateméatico desarrollado, para corroborar que
su comportamiento coincide con el del sistema fisico real en una medida apropiada
a los fines del proyecto. Este paso (abordado en el Capitulo 5) sera realizado
mediante simulaciones numéricas computacionales y ensayos experimentales.

Definiciones Basicas

En la Figura 4-1 se muestran los elementos necesarios y pasos a seguir para derivar
el modelo matemético de cualquier sistema fisico. Antes de ahondar en la obtencién
del modelo matemético del dron, conviene recordar algunos conceptos
mencionados para asegurar asi una mejor comprension del mismo.

Sistema

Definir el concepto sistema es una labor complicada, ya que ésta varia de acuerdo
al enfoque particular utilizado. Para fines del presente proyecto, se entendera como
sistema a un conjunto de elementos interrelacionados entre si que cumplen con una
tarea especifica. Como se esta tratando con sistemas fisicos, los componentes a
los que alude la definicibn anterior seran de tipo mecanico, electromagnético,
electrénico, térmico, hidraulico, neumatico, etc.
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Fendmeno o Sistema Fisico
(Espacio real)

Abstraccion
(Modelaciéon matematica)

Marco de Referencia
+

Sistema de Coordenadas

+

Modelo de la Materia
+

Leyes Fisicas

+

Técnicas Matematicas

y Computacionales

U

Soluci6n

Figura 4-1. Elementos de un modelo matematico.

Como un ejemplo de sistema, considérese una transmision de automaovil, como se
muestra en la Figura 4-2; dentro de ella, interactian gran cantidad de elementos

(engranes, bandas, levas, entre otros), con el fin de transmitir potencia y lograr que
el vehiculo se mueva.

DIFERENCIAL EMBRAGUE

ELECHA ARBOL DE
TRANSMISION

CAJA DE VELOCIDADES

Figura 4-2. Sistema de transmisién de un automévil.
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También puede considerarse un sistema como una funcion, la cual mapea sus
sefales de entrada en sefiales de salida. Es decir, aqui se ve al sistema como una
entidad que establece una relaciéon univoca dos grupos de sefiales, de la misma
forma en que una funcién lo hace con dos conjuntos. La definicion anterior hace
hincapié en las entradas y salidas, y ve al sistema Unicamente como un elemento
intermedio.

_ SISTEMA _

Senales Senales
de Entrada Funcién de Salida

Figura 4-3. Sistema visto como mapeo.

Para propdsitos del presente proyecto, conviene definir el caso particular de un
sistema de control, el cual consta de una planta o proceso y tiende a mantener una
relacion preestablecida entre la salida y la entrada de referencia [34]. Si esto se
logra usando como parametro la comparacion entre las sefiales anteriores (error),
se trata de un sistema de control por realimentacion o en lazo cerrado.

Efecto deseado Error

” Efecto real obsarvado

Figura 4-4. Sistema de control por retroalimentacién (Tomada de [34]).

El término planta se refiere a un grupo de elementos que actlan conjuntamente
para realizar una tarea determinada (sistema). Por otro lado, un proceso es una
operacion o desarrollo natural, progresivamente continua, caracterizada por una
serie de cambios graduales dirigidos sistematicamente hacia un resultado o fin
deseado.

Sistema o marco de referencia

Es una entidad matematica que se utiliza convencionalmente para ubicar puntos o
cuerpos en espacios n-dimensionales. En Mecanica Clasica, los sistemas de
referencia mas usuales son bidimensionales y tridimensionales.
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Sistema de referencia inercial

Es aquel en el cual se cumplen las Leyes de Newton. Esto implica necesariamente
gue un sistema de referencia inercial no se encuentra acelerado, pudiendo estar en
reposo 0 en movimiento rectilineo uniforme.

El uso de este tipo de marcos de referencia proporciona explicaciones y resultados
satisfactorios para todos los fenémenos que aparecen en la Mecéanica Clasica.
Generalmente, se considera un sistema de referencia inercial fijo en las estrellas.

Sistema de coordenadas

Es un conjunto de parametros que definen una métrica dentro de un espacio
n-dimensional referido a un sistema de referencia, estableciendo una relacion
biunivoca entre cada punto dentro de este espacio y un conjunto Unico de n nimeros
reales. A este conjunto de numeros se le conoce como las coordenadas del punto,
respecto al sistema de referencia.

Dicho de otra forma, un sistema de coordenadas permite identificar numeéricamente
cada posicion dentro de un espacio; asi mismo, determina la forma en que ésta ha
de ser medida, respecto al sistema de referencia.

Cabe sefalar que una eleccién apropiada del sistema de coordenadas, acorde con
las caracteristicas geométricas del problema, conducird a una representacion
matematica mas sencilla.

Grados de libertad

Los grados de libertad de un cuerpo o conjunto de cuerpos interconectados son la
cantidad minima de parametros independientes que se requieren para definir de
manera Unica su posicion en el espacio, en cualquier instante de tiempo [20].

Un cuerpo rigido con movimiento general en el espacio posee seis grados de
libertad, tres correspondientes a su posicion y los tres restantes a su orientacion.

Angulos de navegacion

Para determinar completamente la posicion y la orientacion de una aeronave en el
espacio, se considera a ésta como un cuerpo rigido; por tanto, se sabe que tiene
seis grados de libertad.
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La posicién de la aeronave puede determinarse univocamente a partir de las
coordenadas de su centro de gravedad (o de cualquier otro punto conveniente),
mientras que su orientacion se define a partir de sus angulos de navegacion, a
saber: roll, pitch y yaw (alabeo, cabeceo y guifiada, respectivamente).

Para definir estos angulos, considérese un sistema de referencia cartesiano
tridimensional (ejes x, y, z), unido a un avion, con el origen coincidente con el centro
de gravedad de éste y con el sentido positivo del eje x apuntando hacia la direccién
de movimiento del vehiculo, el sentido positivo de z apuntando en direccion vertical
hacia arriba y el sentido positivo de y determinado de tal forma que el sistema
resultante sea derecho.

Considerando la configuracién anterior, pueden asignarse los angulos de
navegacion de la siguiente forma:

Roll (¢)

Es el angulo formado entre un plano horizontal (plano xy, de acuerdo con la
convencion establecida) y las alas del avién, medido desde la parte positiva del eje

y.

Se podria interpretar el roll como una rotacién en sentido antihorario del avién
alrededor de un eje longitudinal, que va desde la cola a la punta del avion (eje x).
Dicho movimiento se conoce como alabeo.

Pitch (8)

Es el angulo de inclinacion existente entre el plano horizontal (plano xy) y la punta
del avion, medido desde la parte positiva del eje x. Puede interpretarse como una
rotacion antihoraria del avion alrededor de un eje transversal que seria paralelo a
las alas (eje y). Dicho movimiento se conoce como cabeceo.

Yaw ()

Es el angulo de inclinacion existente entre el plano vertical (plano xz) y la punta del
avion, medido desde la parte positiva del eje x. Puede interpretarse como una
rotacién antihoraria del avion alrededor de un eje vertical (eje z). Dicho movimiento
se conoce como guifiada.

La Figura 4-5 muestra esquematicamente los angulos de navegacion para una
aeronave.
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e {5
= 57

Figura 4-5. Angulos de navegacion.

Para resumir todo lo anterior, considérese la Tabla 4-1:

Roll (Alabeo) x (Longitudinal) y 0]
Pitch (Cabeceo) y (Transversal) '
Yaw (Guifiada) z(Vertical) X Y

Tabla 4-1. Resumen de angulos de navegacion.

Matriz de rotacion

Una matriz de rotacion es un ente matematico que representa una transformacion
de coordenadas y, por tanto, proporciona informacion acerca de la orientacién un
cuerpo, con respecto a un sistema de referencia.

Considérese un sistema de referencia inercial fijo A4, definido por la base ortonormal
de vectores {X4, ¥4, Z4}. Posteriormente, sea un sistema de referencia B, definido
por la base ortonormal {Xg, ¥5, Zg}, unido al cuerpo en alguna orientacion conocida
y cuyo origen es coincidente con el centroide o algun otro punto conveniente dentro
del cuerpo. Véase la Figura 4-6.
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X

Figura 4-6. Sistemas de referencia fijo y sujeto a rotacion.

En el caso de que el cuerpo cambie su orientacion, las proyecciones de los vectores
de Brespecto a los de A4 (recuérdese que éste es un sistema que se supone fijo, es
decir, nunca cambia su orientacion) variaran consecuentemente. Como se sabe, la
proyeccion escalar entre dos vectores unitarios se obtiene a partir de un producto
interno, definido dentro del espacio vectorial en el que se esté trabajando. El
producto interno utilizado serd el producto punto usual entre dos vectores
pertenecientes a R3. Es decir, dados dos vectores

Uq Vi
U= |uU U=V
Us U3

el producto punto entre ellos se expresa como:

T —
V= uvq + U v, + U3vj3

u-v=u
Por lo tanto, la matriz de rotacién asociada al sistema de referencia B referida al
sistema de referencia 4 se obtiene como las proyecciones de los vectores base de
B sobre los vectores base de 4, es decir:

Xp X4 YB Xa Zp Xy
Ap _ =4 A sA1_|l= .5 S .5 &5 .5
sR=1I[x5 V5 Zgl=|Xp'Ya ¥Yp'¥Ya 2p-Ya
Xp'Zy Yp'Zp Zp-Zy
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La matriz resultante determina una transformacién de coordenadas de un vector
representado en la base B a su representacion en la base 4. La transformacién
inversa se obtiene al transponer la matriz de rotaciébn (gracias a que ésta es
ortogonal).

~ ~ ~ ~ ~ ~ 1T

Xp'Xa YB'Xa Zp’ Xy

AR=4RT =[x5 y5 281=|X"Ya VB Va 2p Ya
Xp 24 Yp 2, Zp 2

En el presente andlisis, nos interesa obtener las matrices de rotacion asociadas a
los movimientos de alabeo, cabeceo y guifiada de una aeronave. Haciendo
referencia a la Tabla 4-1, y después de efectuar los productos punto indicados, se
observa que las matrices de rotacion se encuentran dadas en funcion de los angulos
roll, pitch, yaw (¢, 6, ), de la siguiente forma:

Alabeo (Rotacion en x):

1 0 0
R, (®)=|0 cos¢p —sing
0 sing cos¢

Cabeceo (Rotacion en y):

cosd 0 sin@
Ry(H) = 0 1 0
—sin® 0 cos@

Guifiada (Rotacion en z):

cosy —siny O
R,(}) =|siny cosy O
0 0 1

Para el caso general de una aeronave con movimiento libre en el espacio, puede
obtenerse su orientacién respecto a un sistema de referencia inercial fijo, mediante
la aplicacion sucesiva y ordenada de las tres rotaciones anteriores.
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En el presente trabajo, primeramente, se considerard el movimiento de yaw
(rotacién en z), posteriormente el pitch (rotacion en y) y finalmente el roll (rotacién
en x). De esta forma, la matriz de rotacién correspondiente sera:

R =R(®,6,9) = Ry ($IR,(6)R, () =

cos Y cos O —sin cos 6 sin 6
cosPsin@sin +sinycosp cosyPcosp —sinysinfsing —cos O sin P
siny sin¢ — cosyPsinfcos@ sinyPsinfcosd + cosyPsing  cosbcos P

Dado que las matrices de rotacion son ortogonales, se cumple que:

Rt =RT

Formulacién lagrangiana del modelo matematico

Anteriormente se definieron los angulos de navegacion como entes matematicos
gue se utilizan para determinar la orientacion de una aeronave, referida a un sistema
de referencia; de la misma forma, se discutio el concepto de matriz de rotacion, la
cual representa una transformacion de coordenadas que permite describir puntos
expresados en un cierto marco de referencia en términos de otro, cuyos ejes tienen
una orientacion diferente.

La razon por la cual dichos conceptos fueron introducidos radica en que se hara uso
de los mismos para derivar el modelo matematico del sistema. Como se menciono
previamente, este desarrollo se realizara empleando el método de Euler-Lagrange.
En el Apéndice 3 se encuentra una descripcién detallada de la fundamentacion
tedrica de esta formulacion y las ecuaciones gue intervienen en la misma.

Antes de comenzar con la derivacion del modelo matemético, es necesario definir
el importante concepto de coordenadas generalizadas, las cuales son un conjunto
de n parametros independientes que se requieren para determinar completamente
la posicion o el estado de los elementos de un sistema. Generalmente, las
coordenadas generalizadas y la formulacion lagrangiana se utilizan para modelar
sistemas mecanicos, aunque puede extenderse facilmente a todo tipo de sistema
fisico.

Considérese un sistema de N particulas; las posiciones de éstas se encuentran
completamente determinadas por 3N coordenadas. Esto es, los vectores de
posicion de los elementos del sistema son:

Xi
T, = |Vi i=12,..,N
Zy
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Para un sistema de n grados de libertad, seran necesarias n < 3N coordenadas
generalizadas, denotadas como gq;, para describir en su totalidad al sistema. En
sistemas mecanicos, las coordenadas generalizadas suelen ser posiciones lineales
o angulares relacionadas con los elementos de interés.

Un sistema se denomina natural si las posiciones de sus elementos no dependen
explicitamente del tiempo. La determinacion de las n coordenadas generalizadas
en un instante de tiempo en particular se denomina configuracion del sistema.

Considérese la Figura 4-7, donde se muestra un diagrama esquematico de un
cuadricoptero en configuracion X, junto con dos sistemas de referencia, los cuales
seran utiles en el estudio de su movimiento.

El marco definido por los ejes {x,y,z} representa un sistema inercial, cuya
orientacion es fija. Por comodidad, para este proyecto dicho marco puede
encontrarse al nivel del suelo. El sistema {xg, y5,z5} Se encuentra asociado con el
centro de gravedad del vehiculo, moviéndose junto con éste y adoptando la misma
orientacion. Todas las cantidades o vectores medidos respecto al sistema de
referencia del cuerpo se denotaran con un subindice B.

f4 fg

Figura 4-7. Marcos de referencia inercial y fijo en el cuerpo para un cuadricoptero (Modificada de [27]).

La posicion absoluta del sistema estéa determinada por las coordenadas {x, y, z} de
su centro de gravedad con respecto al sistema de referencia inercial; de la misma
forma, la orientacion sera dada por el conjunto de angulos {¢, 6, v}, medidos en el
mismo sistema. Estos seis parametros constituyen las coordenadas generalizadas
para el vehiculo.
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X [0) roll
&= lyl n= 9] = [pitch

z Y yaw
- P
- z
o~ -Jol- 1
o) Lol

Las velocidades lineal y angular medidas desde el sistema de referencia del cuerpo
se denotaran como Vg y wg, respectivamente:

va w¢B
VB = vyB Wpg = wQB
Vzg (JJwB

Previamente se definio el orden en el cual se analizaria la rotacion del vehiculo (z —
y —x), asi como la matriz de transformacion asociada R(¢,0,9) y su inversa.
Cualquier orientacion que asuma el cuerpo puede ser descrita mediante la
secuencia de giros anterior. En este sentido, la matriz R transforma un vector
expresado en términos del sistema de referencia del cuerpo a uno en términos del
marco inercial. Reciprocamente, al multiplicar R por un vector expresado respecto
al sistema de referencia inercial, se obtiene como resultado el mismo vector visto
desde el sistema fijo al cuerpo.

Para el analisis cineméatico y dindmico del cuadricdptero, es necesario encontrar
una expresion para las velocidades lineales y angulares vistas desde el marco
inercial. En el primer caso la velocidad lineal absoluta del sistema es:

e
$= 1|y
z

Por otro lado, para determinar la velocidad angular del cuerpo en términos del
sistema inercial, es necesario tomar en cuenta los efectos rotacionales. Al girar el
vehiculo, la resultante vectorial @ de la velocidad angular no se encuentra, en
general, en ninguno de los ejes originales, sino en una direccién arbitraria; sin
embargo, dado que se sabe que el movimiento es equivalente a tres rotaciones
sucesivas, puede expresarse dicha velocidad como la suma vectorial de tres
componentes, cada una de ellas con una direccion dada por los ejes en el instante
correspondiente a la rotacion, de forma tal que:

B=10+6+¢
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Considérese la Figura 4-8; en ella se tiene un diagrama que representa la forma en
la cual se lleva a cabo un giro arbitrario del vehiculo, visto como una descomposicion
en una secuencia ordenada de rotaciones alrededor de los ejes.

El estado inicial esta dado por los ejes {X1,Y1, Z1}, los cuales coinciden con el marco
de referencia del cuerpo. En esta configuracién, se aplica la primera rotacién,
correspondiente al angulo vy, alrededor del eje Z1, con una velocidad angular

vectorial 1/7 en dicha direccidon. Con esto, el sistema tiene una orientacion dada por
{X2,Y2,22}.
Posteriormente, se tiene una segunda rotacion de un angulo 8 con velocidad

angular 0 alrededor del eje y correspondiente a la orientacion actual (Y2), quedando
entonces la configuracion descrita por los ejes {X3,Y3,Z3}.

Y212,

P X3 X

Figura 4-8. Secuencia de rotacion y propagacion de velocidades para el cuadricoptero.
(Tomada y modificada de [1])

Finalmente, ocurre la Ultima rotacion, alrededor del eje X3, a un angulo ¢ con

velocidad angular cf) con lo cual el sistema alcanza su orientacion final, determinada
por el marco de referencia inercial {X,Y,Z}. Puede deducirse facilmente que, en
general, las componentes vectoriales de la velocidad angular no tienen por qué ser
ortogonales. Al proyectar estos en los ejes del ultimo sistema de referencia, se
obtienen las siguientes expresiones, las cuales relacionan las velocidades
angulares en ambos sistemas de referencia:
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We, = ¢ —Psin 6
wgp = Bcos ¢ + Pcos Osin ¢
Wy, = Ycos Ocos ¢ — Osin ¢

O, en sentido inverso:

¢ = wg, + (a)eB sing + Wy , COS gb) tan 6

0 = wg 5 COS ¢ — Wy, sin ¢

P = (a)gB sin¢ + Wy , COS qb) sec 0

Las expresiones anteriores definen la siguiente matriz de propagacién de
velocidades W, entre los marcos de referencia:

Wepp | 1 0 —sin @ )
wp =W,n, Wep| = |0 cos¢ cosBsin q,'>] 2]
Wy | 0 —sing cosBcospl |4

n=Ww,'wg, ol=10 cos ¢ —sing Wo g
Y [0 secOsing secBHBcosgpl |Dy,

] 11 tanBsing tanecosqb] W

2n-1m

La matriz W, existe siempre que 6 # ,n € Z. Se reconocen los puntos

donde dicha matriz no esté definida como singularidades del sistema.
Por otro lado, se tiene que la fuerza de empuje producida por cada rotor es
proporcional al cuadrado de la velocidad angular, es decir:
fi=kiw? i=12,34
De la misma forma, el par generado por cada rotor es:

—_— . 2 . ; .
TM,j = b](l)] + IM,] (1)]

Donde I, ; es el momento polar de inercia del elemento. Se sabe que la aportacion
al par de dicho sumando es de aproximadamente el 10% respecto al término
proporcional al cuadrado de la velocidad angular [12]. Ademas, se observa que el
segundo sumando depende de la razén de cambio de la velocidad de rotacién, lo
gue significa que, a rapidez constante, dicho término se anula.
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Resulta evidente que este componente Unicamente es relevante durante la etapa
transitoria, antes de alcanzarse un régimen permanente de velocidad. Como su
aportacion es muy pequefia y de corta duracién, se despreciara su efecto. Por tanto,
se asumira que:

Ty = bjw? j=1234
El parametro k se denomina constante de sustentacién, mientras que b se conoce

como constante de arrastre. La superposicion de las fuerzas en cada rotor crea un
empuje E dirigido en la direccion z del sistema de referencia del cuerpo.

: 0
E=) =) ko . Ep =0

Ahora, los pares que actuan sobre el vehiculo generados por los rotores, vistos
desde el sistema del cuerpo son:

T¢,B
TQB
TwB

T —

Analizando la Figura 4-7, se obtiene que:
Tp, =d(o+fzi—fi—fu)= d(kywi + kzwi — kiwi — kywi)
Top =d(fi + f — f3 — fu) = d(kywi + k,wi — kswi — kywf)
Ty, = (Tmz + Tua) — (tma + Tus) = (byw3 + byw? — byw? — bsw?)

Endonde d = [ cos(45°) = %

expresiones anteriores que para mover un angulo especifico de la aeronave deben
modificarse las velocidades de los cuatro rotores; ademas, dichos angulos son
interdependientes entre si, ya que al alterar uno de ellos se modifican
consecuentemente los otros dos.

, y L es lalongitud de los brazos. Se observa en las

Una vez que se han obtenido los resultados anteriores, se esta en posicion de
plantear la funcion lagrangiana del sistema, la cual, como es bien sabido, consiste
en la diferencia de la energia cinética total y la energia potencial total. Esto es:

£(4,4;t)=7(4,4;t)- V(G0
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Donde T es la energia cinética total y V es la energia potencial total del sistema:
T = Ttranslacional + Trotacional
V= I{grav + Veiast + unim + -

En este caso en patrticular, se tiene que:

1 e 1 T
T = Emf E‘l‘E(UB I(DB

V=mgz=mgl[0 0 1]¢&

En donde m es la masa total del sistema y I es el tensor de inercia. Dado que se
considera que el vehiculo es simétrico respecto a los ejes x y y, ademas de que la
masa esta uniformemente distribuida, se tiene que:

L, 0 0
1=|0 I, 0
0 0 I,

Con I,, = I,,,.. Este tensor de inercia se encuentra referido al marco de referencia
del cuerpo. Dado que la energia cinética traslacional se encuentra expresada en
términos del sistema inercial, es deseable que la energia rotacional también lo esté.
Lo anterior se puede lograr recurriendo a la matriz de propagacion de velocidad,
obtenida previamente:

1 - 1 T .
Trotacional = EwB lwg = E(Wnn) I (Wnn)

1 . T T . 1 . T .
Trotacional = 511 (WnI Wr])n = 2 nJjn
En donde 7 representa la velocidad angular vista desde el marco inercial y
J=WiWw,

Considerando lo anterior, el lagrangiano del sistema es:

1 o 1
L=5mET€+5nTM—mg[0 0 1]¢
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Realizando las operaciones, se tiene:

1
L=om@® +y* +2%)

1 . . . ..
+3 (Iyycos?¢ 0% + L, sin’¢ 6% + L, d? + (1, — I,,)cos O sin2¢ 6y
— 2Ly sin 0 ¢ + (I,,c05%0 cos?p+1, sin?6 + L,,cos?6 sin*$)y?)

—mgz

El siguiente paso consiste en aplicar las ecuaciones de Euler-Lagrange a la
expresion anterior para derivar las ecuaciones de movimiento del sistema:

d (dL\ 0L aDg _
( ) =Q i=12..,6

— (=) ——+ =
dt\dq;) 0dq; 0q;

Dado que en el presente sistema no se consideran fuerzas de friccion viscosas, la
funcién de disipacion es nula Dy = 0. Por tanto:

d oL 0L
( ) = i=12..,6

dc\ag,) “aq, &

Dado que la posicion y la orientacion son independientes entre si, la aplicacion de
las ecuaciones de Euler-Lagrange conducird a un sistema de ecuaciones
diferenciales desacoplado.

El vector de fuerzas generalizadas Q puede expresarse como:

e
fy

|=|%
Tg

[ Ty

El vector f actua sobre los grados de libertad {x,y,z}, y corresponde a la
transformacién de la fuerza de empuje Eg en el marco del cuerpo hacia el sistema
de referencia inercial, es decir:

fx
f=|fy| =REg
fz
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Donde:
fx = sin 9(](1(1)12 + kz(!)zz + k30)32 + k4(l)42)
fy = —CoS HSln ¢(k1(l)12 + kz(l)zz + k30)32 + k4(l)42)

fz = cos 0 cosp (kywi? + kywy? + kyws? + kyw,?)

Por otro lado, el vector T se encuentra asociado a los dngulos de navegacion
{p,0,¢¥}. Anteriormente, se obtuvieron los pares que actian sobre dichas
coordenadas en el marco de referencia del cuerpo; resulta evidente, entonces, que
dichos momentos ya se encuentran en su correspondiente grado de libertad. Por

tanto:
)
T= [THI =1Tp
Ty

Al aplicar las ecuaciones de Euler-Lagrange en cada coordenada generalizada, se
llega al siguiente conjunto de ecuaciones de movimiento:

- Parag; =x
mx = fy
- Paragq,=y
my = fy
- Parag; =z
mzZ+mg=f,
- Paragq,=¢

(Iyy — ;) cos ¢ sin ¢ 02 — cos 0L, + (I, — I,,) cos 2¢) 0
— (Iyy — I,z) cos? 0 cos ¢ sin p Y? + L (¢ — sin 0 9) =74

- Parags; =6
(Iz — 1yy) sin2¢ 0¢ + cos 0 (Iy + (Iyy — L) cos 2¢)p ¢

+ (I, cos 0 cos* g sin® + 1, cos O sinf sin® ¢ — L, cos 6 sin 6 )i?
+ (Iyy cos? ¢ + 1,, sin® §) 6 + (I, — 1,,) cos 6 cos P sinp ) = 14
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- Paragg =1y

1 . .
3 ((IZZ — L) sinOsin2¢ 62 + 2(1,,, — I,,) cos? Osin2¢ ¢ P
— 26 (cos 0 (I + (I — Ly )cos 2¢)
+ sin 20(—Lyy + I;c05% ¢ + 1, sin¢)¢) + (I, — I, )cos Osin 2¢0
— 2L, sin 0 ¢ + (21,, cos? 6 cos? ¢ + 21, sin? 0
+ 21, cos* 6 Sinzd))l])) =Ty

Es relativamente sencillo corroborar las tres primeras ecuaciones de movimiento
anteriores, las cuales corresponden a la posicién. Si se toma la suma de fuerzas
gue actuan sobre el cuadricéptero, vistas desde el sistema inercial, y aplicando la
Segunda Ley de Newton, se tiene que:

RTp — ng = mé’

En donde RTj es la transformacion de las fuerzas producidas en los rotores al

sistema de referencia inercial, mgk es el peso del vehiculo y ¢ es el vector de
aceleracion del centro de gravedad. Entonces, el vector de fuerzas externas
generalizadas f es:

f=m$+ mg’lé

Expresion equivalente a las ecuaciones de movimiento para x,y,z obtenidas
mediante la formulacion lagrangiana. En el caso de las tres restantes coordenadas,
se aprecia que su interrelacion es mucho mas compleja; es aqui en donde se
observa la ventaja del método de Euler-Lagrange sobre el newtoniano.

Los modelos matematicos de sistemas fisicos derivados mediante la formulacion
lagrangiana son susceptibles de representarse matricialmente, de la siguiente
forma:

MG q +¢(4.9)4 + D(q) + K@ + 6@ = Q(¢t)



104 Disefio, construccioén y control de una aeronave tipo dron

Donde:

M(q) : Matriz de inercia

¢(4,q) : Matriz de Coriolis.

D(q) : Vector de fuerzas disipativas.
K(q) : Vector de fuerzas elasticas.

G(q) : Vector de términos gravitacionales.
Q(t) : Vector de fuerzas generalizadas externas.

En el caso particular del presente proyecto, la matriz de inercia My Ccontiene
Unicamente los siguientes elementos no nulos:

My, =m Mse = (I, — 1) cos 6 cos ¢ sin ¢
My, =m Mg, = —I,,sinf

M3; =m Mgs = (I, — I,,) cos 6 cos ¢ sin ¢
Myy = Ly

Mg = (Iyx + 1,y cos? 6) sin? ¢

My = =L, sinf
46 xx SUL + I, cos? ¢ cos? 0

Mss = I, cos® ¢ + I,, sin* ¢

De forma anéloga, los Unicos elementos diferentes de cero para la matriz de Coriolis
C6x6)SON:

Cus = (Iyy - IZZ)(cos psing 6+ cosOsin? ¢ 1,1))
+ ((Izz - Iyy) cos 0 cos® ¢ — L cos 9) l/)
Cs6 = (I — L,y) cos® O cos psing ¥

Csq = (Iz — Ly )(cos ¢ sing 6 + cos O sin® ¢ )
+ (Ixy + (Iyy —I,;) cos? ¢) cos 0 P

Css = (I; — L,y) cos psing
Cse = (Iz cos? ¢ + 1, sin® ¢ — I,) cos O sinfy
Coa = (Iyy — 1,;) cos? Osinpcos d Y — Ly cosB 6

Cos = (I — L,y )(cos psing sin® 6 + cosOsin* ¢ ¢) + (I, —1,,) cos®> ¢ cos 6 ¢
+ (Ley — I, cos? ¢ — L, sin? ¢) sin 6 cosO

Coo = (Lyx — I cos? ¢ — L, sin? ) sin6 cos8 6 + (I, — I,,) cos psing cos? 6 ¢
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Finalmente, los vectores de fuerzas disipativas D4 1), fuerzas elasticas K1)y
términos gravitacionales G« 1) SON, respectivamente:

KIS

_ |0 _ _|mg

b <f o
0 0

[()J ()J 0

Representacién en el Espacio de Estados

Una vez que se ha obtenido el modelo matematico de un sistema mediante el
método lagrangiano en su forma matricial, es sencillo encontrar una representacion
del mismo en términos de variables de estado. Sea el vector de estados que incluye
las coordenadas y velocidades generalizadas:

De acuerdo con la representacion matricial del modelo matematico, se observa que:
d=M"1@ (e® - c(4.49)d— D(d) - K@ - 6@)
Sustituyendo la expresion anterior en la derivada del vector de estados, se llega a:

—

. _ L
$EIED = @) (0 - (@ d)i - (@) - K@ - 6@)

Esta ecuacion constituye el modelo matematico del sistema expresado en el espacio
de estados x. En términos generales, se tendra una relacion no lineal de las
variables involucradas.
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Para el presente proyecto, se obtuvo la representaciéon no lineal del modelo
matematico del dron, resultando éste un sistema de orden doce, consistente con los
seis grados de libertad de que dispone el vehiculo. Las ecuaciones se omiten en
este trabajo por ser demasiado extensas.

Linealizacion

Un sistema no lineal cualquiera puede representarse en el espacio de estados
como:

x(t) = f(x(®),u®)), x(ty) =xo
y(t) = h(x(t), u(t))

En donde x(t) es el vector de estados, x, son las condiciones iniciales de los
estados, u(t) es el vector de sefales de control o entradas, y(t) es el vector de
salidas y x(t) representa la primera derivada respecto al tiempo t del vector x.

Es conveniente recordar que un punto de equilibrio (también llamado punto de
operacion si u., # 0) se define como el valor constante de estados y entradas x

u,, para el cual se cumple que:

eq
f(xeq'ueq) =0
h(Xeq Ueq) = Yeq
Lo anterior implica que, si se cumple queent =0
x(to) = X = Xeq

u(t) =uyq Vt=0

Entonces,
xX(t) = Xxeq, VE20

La definicién anterior establece que un punto de equilibrio es aquel valor de estados
y entradas para el cual el sistema puede permanecer indefinidamente, en ausencia
de perturbaciones.

Como se sabe de la Teoria de Control Lineal, un sistema linealizado en torno a un
punto de equilibrio posee una representacion en el espacio de estados de la forma:

Ax + Bu
=Cx + Du

< K|

f:x—xeq, ﬁ:u_ueq; 7:y_yeq
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Donde x.4,U.q, Yeq SON los vectores de estados, entradas y salida de equilibrio,
respectivamente. Las matrices A,B,C,D representan los jacobianos de las
funciones f y h, respecto a los estados y las entradas, evaluados en el punto de
equilibrio.

Para el presente proyecto, resulta particularmente atil una linealizacion respecto al
punto de operacion:

Xq=[X Y Z 0 0 0 0 00 0 0 o

El cual representa una posicion arbitraria {X,Y,Z} en el espacio, con todos los
angulos de navegacion en cero y velocidades nulas. En dicho punto de equilibrio, el
dron se encontraria en vuelo estacionario, lo cual representa uno de los objetivos
principales de este trabajo.

Realizando las consideraciones anteriores, es posible obtener las entradas de
equilibrio Q; (velocidades angulares de los rotores) que tedricamente permitirian al
sistema sustentarse en vuelo de forma indefinida:

rad rad
Q, =1211.85 [T] Q, =1211.85 [T]
rad rad
Q; =1211.85 [T] Q, =1211.85 [T]
Ugg = [Q1 Q; Q3 Q4]

A continuacion, se presenta el modelo linealizado en torno al punto de equilibrio
mencionado arriba. Para la evaluacion numérica de los parametros, se utilizaron los
valores reportados en la Tabla 4-2; algunos de éstos fueron obtenidos mediante
medicion directa, mientras que otros pudieron encontrarse a partir del modelo CAD.

En particular, las constantes de sustentacion k; y las constantes de arrastre b; para
cada motor fueron determinadas con base en los resultados de pruebas
experimentales realizadas, como se describe detalladamente en el Apéndice 4.
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Parametro Valor Unidad
g 9.78 m/s?
m 0.46 kg
d 0.0884 m
Ixx 1694.39x10 6 kg m?
lyy 1708.46x10¢ | kg m?
|22 2948.248x10 6 kg m?
Ki234 7.7x10°7 N s2
b1234 6.1x108 N m s?

Tabla 4-2. Valores numéricos de los parametros.

Tomando en cuenta los valores anteriores, las matrices que representan el modelo
linealizado son:
X = AX + Bu

4o af (x,u) ’ B af (x,u)

ax xeq au xeq
Q Q

Finalmente, se tiene que:

OCoocococococococooo
cCcoococococococoococoo
coococococococococoo
cocoocoo¥oocoocooocooo
CcCoocoocoyoooocoo
cCcoocococoococoococoo

eNeololololoBoloBoloN ol
eNeoloBololBoBoloRol=l "
eNeololololoBoBoBol ==
N eoleololeoloBoNeol =l =)
e eolololoBoBol =l =Nl )
ol elololoBol = ==l )
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0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
B= 0 0 0 0.
0 0 0 0.
0.0040 0.0040 0.0040  0.0040
—0.0973 0.0973  0.0973 —0.0973
0.0965 0.0965 —0.0965 —0.0965
L —0.0501 0.0501 -0.0501 0.0501 A

Adicionalmente, si se toman como salida del sistema los propios estados, se tiene
que:

y = Cx + Du

Endonde C = I13412 YD = 04254

Sin embargo, no se tiene la capacidad de medir directamente algunos de los
estados, especificamente las posiciones en x y en y, asi como sus correspondientes
velocidades. Por tanto, se hara uso de un modelo reducido que no tomara en cuenta
los estados no medibles. La justificacion de esta reduccion estriba en que el objetivo
fundamental de este trabajo sélo contempla el control de altitud (no de la posicién
en xy), y el modelo reducido aun permite cumplirlo.

Evidentemente, dicha consideracién conllevara la pérdida de controlabilidad del
sistema en el movimiento plano horizontal, debido a que los estados
correspondientes serdn omitidos del modelo, y, por ende, no serén considerados en
el disefio del controlador.

Como trabajo a futuro, y en el caso de que se dispusiera de equipo apropiado (por
ejemplo, un sistema de camaras para determinar la posicion), podria realizarse el
control del sistema en todos los grados de libertad, ya que se derivé el modelo
matematico completo y se encuentra disponible en el presente trabajo.

Considerando lo anterior, las matrices que representan al sistema linealizado
reducido en torno al punto de equilibrio propuesto son:

X, =A4,x,+ B, u
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0 0 0 0 1 0 0 O 0 0 0 0
O 0 00O 1 0 o0 0 0 0 0
0O 0 000 01T O 0 0 0 0
a0 0000001 5 _ 0 0 0 0
r 0O 0 0O 0O0O 0 0 O r 0.0040 0.0040 0.0040 0.0040
0O 0 0O 0O0 0 0 O —0.0973 0.0973 0.0973 —-0.0973
0O 0 0O OO0 0 0 O 0.0965 0.0965 —0.0965 —0.0965
0 0 0 0 0 0 O O L —(0.0501 0.0501 -0.0501 0.0501
Donde:
rz(t) FZ(t) 7
$(0) 10
po I -
t t
n0=|50 | wO=|h| w=|o
é (©) é (t) @y
6(t) (o)
L (D) . [ g(e) |

Y, tomando como salidas a los estados, a excepcion de la velocidad lineal vertical
Z (estado que posiblemente deba ser observado), las matrices de la ecuacion de
salida C y D son:

yrzcrxr-l'Dru

1 0 0 0 0 0 0 O 0 00 O
0100 0 000 0 00 O
001 0O0O0TUO0TUO 0 00 O
C,=/0 0 01 0 0 0 0 D.=[0 0 0 O
000 0 O0T1U00 0 00 O
00000010 0 00 O
0 0 00O 0 0 1 0 00 O

Empleando la representacion anterior del sistema, se calcularon las matrices de
controlabilidad y observabilidad para el mismo, dadas respectivamente por:

¢=[B, AB, A’B, .. A¥'B,], 0=[C, CA, CA.* .. cCA""

Las dos matrices anteriores son de rango completo (rango 8, en este caso), lo cual
implica que el sistema reducido es totalmente controlable y totalmente observable.



Capitulo 5
Control?

Los encantadores hechizos de esta sublime ciencia
se revelan solo a aquellos que tienen
el coraje de profundizar en ella.

Carl Friedrich Gauss
(1777-1855)

La frase mas emocionante de escuchar en ciencia,
la que anuncia nuevos descubrimientos,
no es “jEureka!” sino “Es divertido”.

Isaac Asimov
(1920-1992)

Objetivos

- Validar cualitativamente el modelo mateméatico del dron, obtenido en el
capitulo anterior.

- Desarrollar una estrategia de control que permita lograr la estabilizacién
vertical del vehiculo; evaluar el desempefio y eficacia de la misma.

Descripcion General

En el capitulo anterior se obtuvo el modelo matematico del sistema a partir del
método de Euler-Lagrange. Con base en las ecuaciones diferenciales resultantes,
se llego a una representacion matricial en términos de variables de estado, la cual,
en primera instancia, es no lineal; posteriormente, se definié un punto de equilibrio
y se efectud una linealizacion del modelo en torno del mismo.

2 Se recuerda al lector que los codigos de todos los programas desarrollados durante la etapa de modelado
matematico y control se encuentran disponibles para su consulta en el sitio:
https://github.com/uli-rcm/Dron-FIUNAM.
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Al ser considerada la aeronave como un cuerpo rigido sin restriccion en el espacio,
el sistema posee seis coordenadas generalizadas, tres correspondientes a la
posicion y tres relativas a la orientacion.

Como consecuencia, se tienen doce variables de estado (considerando las
respectivas posiciones y velocidades), y un sistema no lineal de orden doce, del
cual se derivo un modelo lineal en torno a un punto de equilibrio.

Debido a que no se dispone de equipo para determinar la posicion horizontal de la
aeronave, se recurrio a un modelo reducido de ocho variables de estado. Con base
en éste, se analizaron las diferentes caracteristicas relevantes del sistema, a saber,
su estabilidad, controlabilidad y observabilidad. Se determind que la planta
estudiada es inestable en la posicion de sustentacion en vuelo; ademas, mediante
las correspondientes matrices de controlabilidad y observabilidad, se establecié que
el modelo reducido es totalmente controlable y observable.

Lo anterior significa que el sistema no podra permanecer en una posicion de vuelo
por si mismo, lo cual resulta evidente; sin embargo, la condicion de controlabilidad
implica que es posible encontrar valores de las entradas, en este caso, la velocidad
de los rotores, para llevar la aeronave hasta dicho punto de equilibrio inestable y
mantenerla ahi. Asimismo, la propiedad de observabilidad establece puede
predecirse el comportamiento de cada uno de los estados del vehiculo Gnicamente
a partir de la informacion de las variables de control y de la salida.

Como tal, resulta evidente que, para satisfacer el objetivo general del presente
proyecto (la estabilizacion vertical del dispositivo), es absolutamente necesario
emplear técnicas de control que permitan al sistema sustentarse por si mismo.

A lo largo del presente capitulo, se pretende disefiar una ley de control, la cual, en
conjunto con todas las caracteristicas que conforman al sistema, permita lograr la
estabilizacion vertical, evaluando al mismo tiempo la eficiencia de dicho algoritmo,
asi como sus ventajas e inconvenientes

Validacion del modelo matematico

Antes de iniciar con el disefio de leyes de control de cualquier sistema fisico, resulta
conveniente verificar qué tan fielmente reproduce el modelo matematico las
caracteristicas del mismo. Como se mencioné previamente, un modelo es
Gnicamente una aproximacion de la realidad, la cual sirve para comprender el
comportamiento de los fendmenos y de los sistemas. La utilidad de dicha
representacion depende de en qué medida explica la realidad en la cual esta
basada.
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En el caso del presente proyecto, la validacion experimental del sistema se vuelve
complicada, debido a la naturaleza eminentemente inestable del mismo. No es
posible aqui permitir que la planta tienda libremente al equilibrio a partir de una
condicion inicial arbitraria y observar su respuesta, para después compararla con
aquella obtenida a partir del modelo matemético. Tampoco resulta conveniente
excitar al sistema con una entrada cualquiera y analizar el comportamiento de la
salida.

En el analisis de plantas inestables, las dos practicas anteriormente descritas
(ampliamente utilizadas para validar modelos de sistemas estables) resultan
inapropiadas, y pueden derivar en grandes dafios al propio dispositivo, e incluso,
constituir una amenaza a la seguridad de las instalaciones de prueba y de las
personas que se encuentren en ésta.

En dichas situaciones, Unicamente puede validarse completamente la exactitud del
modelo matematico a partir de la implementacion de una ley de control que permita
una operacion segura del sistema. Si la aplicacion correcta de dicho algoritmo
conlleva la respuesta prevista, entonces puede afirmarse que el modelo es correcto.

Sin embargo, en ciertos casos es posible efectuar una validacion parcial de la
representacion matematica de la planta, con base en la posible respuesta que ésta
presentaria ante ciertas condiciones. En el Capitulo 4, se menciona que, de acuerdo
con los resultados obtenidos del modelo matemético y de la caracterizacion de los
diferentes elementos que conforman el vehiculo, la velocidad de rotacion teorica de
los motores para que el sistema se mantenga en un estado de sustentacion de
forma indefinida es:

rad
0 =1211.85 [T]

Dicho de otra forma, si los cuatro rotores girasen a esta velocidad, el dron deberia
de poder sustentar su posicion. A partir de dicha hipétesis, se concluye que una
validacion parcial del modelo consiste en observar el comportamiento de la
aeronave cuando la velocidad de los motores se acerca a la anteriormente
mencionada,; si el sistema muestra una tendencia a elevarse, entonces se confirma
la prediccion obtenida con el modelo, y puede establecerse que, aun de forma
cualitativa, éste describe apropiadamente el comportamiento de la planta.

En ultima instancia, la sefial de control empleada corresponde al ancho de pulso
(tiempo en alto) de la sefial PWM necesaria para accionar los ESC, generada por el
microcontrolador. En el Capitulo 3 se mencioné que la frecuencia de esta sefal es
de 50 [Hz] y que el tiempo en alto debe variar entre 1000 [ps] (0 [% PWM]) para una
velocidad de rotacion nula de los motores y 2000 [us] a maxima velocidad
(100 [% PWM]).
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Por tanto, fue necesario encontrar una relacion entre la velocidad angular de los
motores y el ancho de pulso, o tiempo en alto, de la sefial PWM de control. En la
Tabla 5-1 se resumen los datos experimentales recabados.

Posteriormente, en la Figura 5-1 se despliegan graficamente las mediciones y se
obtiene una curva de tendencia que establece la relacion entre las variables
involucradas.

Puede observarse, ademas, que el coeficiente de determinacion R? es muy cercano
a la unidad, lo que significa que el ajuste realizado explica satisfactoriamente la
dispersion de datos.

0 1000 0 0.0000

1 1100 5334 558.5752
2 1200 8015 839.3288
3 1300 10100 1057 .6695
4 1400 11715 1226.7919
5 1499 12840 13446017
6 1601 13950 1460.8406
7 1701 15100 1581.2683
8 1799 16420 1719.4984

Tabla 5-1. Datos experimentales de Ty;¢, VS .
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Figura 5-1. Grafica de T VS w.
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Con base en la ecuacién de la curva de ajuste, el ancho de pulso que debe tener la
sefal de control para alcanzar la velocidad de sustentacion es:

Taito,sust = 1406.12 [s]

Este valor de tiempo en alto corresponde aproximadamente al 40.61 [%] del PWM
maximo. Para corroborar lo anterior, se generé un programa muy sencillo en la
plataforma LabVIEW, el cual Unicamente se utiliza para enviar al dron la informacion
del tiempo en alto de los motores brushless, via comunicacion serial mediante el set
de telemetria por radiofrecuencia.

Durante el desarrollo de esta prueba, fue posible observar que, para sefiales con un
tiempo en alto menor a los 1200 [us] (20 [%PWM]), el vehiculo practicamente no
experimentaba ninguna alteracién en su estado. A partir de los 1300 [us]
(30 [%PWM]), el dron comenzdé a moverse en un plano horizontal, todavia en
contacto con el suelo. La prueba tuvo que ser detenida con una sefial de 1350 [us]
de ancho de pulso por cuestiones de seguridad.

A partir de lo anteriormente expuesto, puede notarse que las predicciones obtenidas
mediante el modelo matematico, corresponden aproximadamente con el
comportamiento real de la planta, con lo cual queda validado cualitativamente el
modelo obtenido.

Modo de operaciéon RC

La siguiente fase del desarrollo del proyecto consistié en verificar la capacidad de
sustentacién del dispositivo, asi como la funcionalidad de la estructura mecanica.
Para ello, se implementé un modo de operacion del vehiculo como radiocontrol
(RC).

Con el fin de lograr lo anterior, se hizo uso de la plataforma de software Multiwii, la
cual consta de multiples librerias de codigo abierto que permiten, en conjunto con
una tarjeta de vuelo compatible y un control remoto emisor de radiofrecuencia,
operar multiples aeronaves RC de forma transparente para el usuario.

Es conveniente sefialar en este punto que Multiwii es ampliamente utilizado
alrededor del mundo por aficionados y disefiadores de aeronaves RC. Su cdodigo
principal se encuentra programado en C/C++ y es sumamente complejo. No
Gnicamente permite operar via radiocontrol vehiculos aéreos de diferente nimero
de rotores y distintas configuraciones, sino que ademas proporciona multiples
funcionalidades y caracteristicas adicionales, como la capacidad de leer los datos
de los sensores incluidos en la tarjeta controladora de vuelo, compatibilidad con
dispositivos de radio y GPS, rutinas para camaras fotograficas a bordo, entre otras.
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El cddigo de Multiwii incluye un controlador PID embebido, el cual permite estabilizar
los diversos angulos de navegacion de la aeronave, logrando asi que ésta se
sustente en vuelo. En general, los usuarios no necesitan involucrarse en esta parte
del programa; Unicamente se requiere de ciertas configuraciones basicas
(especificar la tarjeta controladora de vuelo, definir el tipo y configuracién del
vehiculo multirotor, etc), y se estara en condiciones de efectuar pruebas de vuelo.
Por todas las razones anteriores, la plataforma Multiwii resulta sumamente amigable
para el usuario, y su versatilidad y robustez la han convertido en un referente para
el mundo de la aeronautica RC.

Ya se ha mencionado que el software Multiwii permite la operacién radiocontrolada
de una aeronave multirotor. Para ello, es necesario utilizar un control remoto emisor
de radiofrecuencia. Dicho dispositivo se comunica con un receptor a bordo, el cual
se conecta directamente a la tarjeta controladora de vuelo en la que se encuentra
cargada el cédigo de Multiwii.

Mediante la estacién emisora, el usuario puede modificar el parametro throttle
(aceleracion) del vehiculo, asi como los valores de (velocidad para) los angulos de
navegacion, roll, pitch y yaw (alabeo, cabeceo y guifiada), los cuales ya se han
definido previamente.

En dltima instancia, la tarjeta FC recibe sefiales PWM de 50 [Hz] con un ancho de
pulso de 1000[us] a 2000 [us] a través del receptor a bordo, el cual se encuentra
conectado a los canales correspondientes. Para el throttle, un ancho de pulso de
1000 [ps] representa una aceleracion nula, con lo cual los motores no giran,
mientras que a 2000 [us] se tiene la maxima velocidad en los rotores. En el caso de
los angulos, a un ancho de pulso de 1500 [us] le corresponde una posicion de cero
grados, mientras que los valores extremos de 1000 [us] y 2000 [us] representan las
maximas desviaciones angulares respecto a la media (aproximadamente 30°), en
sentidos opuestos.

En el caso del presente proyecto, no se disponia de una unidad de radiocontrol, por
lo cual ésta hubo de emularse empleando nuevamente LabVIEW, junto con una
tarjeta de desarrollo Arduino Mini Pro, montada a bordo de la aeronave.

En la Figura 5-2 se muestra el panel frontal de la aplicacion desarrollada para esta
prueba. A partir de los controles presentes en la interfaz de usuario, se modificaban
los diversos parametros de vuelo, tal y como se haria con una emisora RC.
Posteriormente, empleando el kit de telemetria por radiofrecuencia, dichos valores
eran enviados al microcontrolador Arduino, el cual interpretaba la informacion
recibida y generaba las sefiales de PWM correspondientes, para posteriormente
alimentar a la tarjeta controladora de vuelo con éstas, brindando asi la informacién
necesaria para el vuelo.
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Figura 5-2. Panel frontal de la aplicacién en LabVIEW para el modo de operacion RC.

En la imagen anterior, se aprecian otros controles ademas de los ya mencionados.
En particular, los botones Armar y Desarmar se utilizan para habilitar o deshabilitar
los ESC’s; esto es util por motivos de seguridad, evitando asi un arranque
imprevisto. La operacion de armado se efectta al enviar pulsos con una amplitud
de 1000 [us] y 2000 [us] a los canales throttle y yaw, respectivamente. Para
desarmar, deben enviarse pulsos de 1000 [us] a los canales anteriores. Cuando los
ESC se encuentren desarmados, los motores no giraran, aun si reciben una sefial
de throttle mayor a 1000 [us].

Los controles Baro y Horizon sirven para activar o desactivar las correspondientes
modalidades de vuelo permitidas por Multiwii, cada una de las cuales proporciona
funciones acrobaticas distintas a la aeronave.

El objetivo del modo de operacion como vehiculo RC fue, como se mencioné
anteriormente, corroborar la capacidad de sustentacion del sistema, asi como la
resistencia de la estructura mecanica disefiada. Durante las pruebas efectuadas en
esta modalidad, fue posible verificar que el dispositivo efectivamente posee la
capacidad de despegar y que los actuadores proporcionan el empuje suficiente para
elevar y mantener en vuelo al mismo, asi como para desplazarlo en diferentes
direcciones.
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Sin embargo, al ser ésta una configuracion de funcionamiento sin control en ninguna
coordenada lineal, resultdé sumamente complicado mantener el dominio sobre la
trayectoria del vehiculo. Asimismo, el aterrizaje presenta bastantes problemas,
debido principalmente a la dificultad de operacion y a incapacidad de controlar la
velocidad de descenso del dispositivo.

Disefo del algoritmo de control

Una vez verificada la capacidad de sustentacion, fue posible disefiar la ley de control
que permitiera al dron alcanzar el objetivo fundamental de regulacion y
estabilizacion vertical. Para ello, se opt6 por un controlador por retroalimentacion de
estados. Dicha técnica de control fue seleccionada debido a su eficiencia para
controlar plantas inestables, su robustez, su fiabilidad y por su relativamente sencilla
implementacion.

Estabilizacion

En el Capitulo 4 se derivé el modelo matematico del sistema, encontrandose que
éste es de orden doce, consecuente con un cuerpo en el espacio con seis grados
de libertad. En un principio, el modelo es no lineal; posteriormente, fue linealizado
en torno a un punto de equilibrio que resulté ser, como resulta l6gico, inestable.

Por razones expuestas en ese mismo apartado, fue necesario llevar a cabo una
reduccion de orden del sistema completo, omitiéndose los estados
correspondientes a la posicion y velocidad horizontal. También fueron calculadas
las matrices de controlabilidad y observabilidad para este sistema reducido,
encontrandose que es totalmente controlable y observable.

Si un sistema es controlable, entonces existe una ley de control u(t) tal que el vector
de estados x(t) pueda alcanzar cualquier valor deseado en un tiempo finito. La
estructura de control por retroalimentacién de estados corresponde a la siguiente
ecuacion:

u(t) = —-Kx(t) +r(t)

En donde K es una matriz de ganancias del controlador y r(t) es el vector de
sefales de referencia, el cual permite manipular el punto de equilibrio al que se
desea converger:

T(t) = K Xeq + Ueq

De esta forma, el sistema de control realimentado, en donde r(t) es una nueva
entrada, resulta en:

x=[A—-BK)Xx+Br(t
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v u(t)=-K x(t) + r(t) x(f ()
11 S o =y -:b—» ]
Referencia Sistemna . Salida
K :

Ganacia de
Controlador

Figura 5-3. Sistema de control por retroalimentacion de estados.

Para asegurar la convergencia asintética al punto de equilibrio deseado, debe
cumplirse que la matriz A — B K sea una matriz Hurwitz, es decir:

Re{3;(A—BK)} <0, Vi

Con esto se logra la estabilidad del sistema de control realimentado. Entonces, el
disefio del controlador se limita a la obtencion de la matriz de ganancias K que haga
gue el sistema sea estable. Existen muchas maneras para encontrar dicha matriz.
En el presente proyecto, se empled una técnica de control 6ptimo conocida como
control LQR (Linear Quadratic Regulator).

Los controladores disefiados por métodos de optimizacion buscan minimizar una
funcional de costo J dependiente de los estados, de las entradas, del punto de
equilibrio seleccionado y del tiempo.

J= ](x(t) ,u(t) »Xeq » Ueq » t)

En el caso de un controlador LQR, el funcional de costo es una forma cuadratica de
los estados y de las entradas:

t
] =f (xTQx + u'Ru)dt
0
En donde Q es una matriz de ponderacién del error de estados y R es la matriz de

ponderacion para la energia del controlador. Tanto @ como R deben ser positivas
definidas y simétricas:

Q=0 Q=0

R>0, R=RT

Puede demostrarse [23] que la utilizacion de la funcional de costo anterior conduce
a la ecuacion de Riccati continua:

—P(t) = ATP(t) + P(t)A+ Q — P(t)BR'BTP(¢t)
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Donde P(t) es una matriz simétrica y positiva definida. Con base en lo anterior, la
matriz de ganancia puede obtenerse como:

K(t) = R1BTP(¢t)

Si en la funcional de costo J permitimos que t — o, se obtiene el control LQR con
horizonte de tiempo infinito:

J= f (xTQx + u'Ru)dt
0
Cuyas soluciones estan dadas por la ecuacion algebraica de Riccati:
ATP+PA+Q—-PBR'BTP=0
K=R1BTP

El control LQR con horizonte de tiempo infinito proporciona una alternativa para
obtener la matriz de ganancias K del sistema de control realimentado. Ademas,
constituye un algoritmo de control estable y robusto.

Para encontrar dicha ganancia, Gnicamente hay que proponer las matrices de peso
Q vy R que produzcan el comportamiento de estados deseado. En este punto, cabe
mencionar que existe siempre un compromiso entre el desempefio del controlador
y el esfuerzo exigido a los actuadores. Por ende, las matrices de peso deben ser
tales que logren un balance entre los dos aspectos anteriores.

Una vez definidos todos los pardmetros numéricos del sistema, se probaron
diferentes matrices de peso hasta encontrar aquellas que brindaran un desempefo
de los estados satisfactorio y un esfuerzo moderado para los actuadores.

Los parametros que se consideraron para evaluar el desempefio fueron el tiempo
de asentamiento de los estados y la magnitud de la sefial de control. Las matrices
de peso seleccionadas son las siguientes:
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Con estas matrices de ponderacién, se tiene que la respuesta transitoria de la altura
z corresponde a la de un sistema sobreamortiguado con un tiempo de asentamiento
de los estados es cercano a los 10 [s]. Por ultimo, la sefial PWM de control se satura
por arriba durante menos de 0.5 [s], convergiendo a los 3 [s] a su valor de equilibrio
de 1406.12 [us] (40.61 [%PWM)]).

Estos valores resultan satisfactorios porque conducen a una respuesta controlada
del sistema en un tiempo apropiado, sin exigir mucho esfuerzo a los actuadores.
Mas adelante, en el apartado correspondiente a la simulacién, podran observarse
las graficas que muestran el comportamiento del sistema.

También es conveniente mencionar que en la matriz de ponderacion de estados Q
se dio mayor peso a los angulos ¢ y 6, los cuales juegan un papel decisivo en la
estabilizacion de la aeronave. La rapida estabilizacion del angulo ¥, aunque
deseable, no es tan importante para el correcto funcionamiento del dispositivo, e
inclusive es tolerable una pequefia desviacion respecto al valor de equilibrio.

Dado que la implementacion del algoritmo de control se realizé a partir de medios
digitales, en particular con el uso de un microcontrolador a bordo de la aeronave,
fue necesario obtener la matriz de ganancia de controlador en tiempo discreto. Mas
adelante, en el apartado de Implementacién, se profundizara en estos detalles.

Haciendo uso del algoritmo de discretizacién exacta con un retén de orden cero
(zoh, zero-order hold) para un tiempo de muestreo Ty [23], las matrices continuas
de un sistema (4, B, C, D) se convierten en su equivalente discreto (A4, B4, C4,D4), Y
se encuentran dadas por:

Ad — eA Ts

Ts
f el da, sizA?
0
A1 (A;— DB, si3A™!
Cd = C, Dd =D

Una vez establecido en el presente capitulo que la estrategia de control a emplearse
sera un controlador por retroalimentacion de estados, resulta evidente el por qué es
preciso efectuar la mencionada reduccion: para poder implementar un controlador
para el sistema completo, deben de disponerse de mediciones de los estados.
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La anterior carencia no puede ser subsanada ni siquiera mediante la
implementacion de un observador, ya que los estados x y y no son observables con
la informacién entrada-salida de la que se dispone. Si se tuviesen mediciones de
estos estados, si seria factible observar las correspondientes velocidades y
entonces disefiar un algoritmo de control para el sistema completo, es decir, sin
reduccion de orden.

También se habia mencionado previamente que la consideracion anterior conlleva
inherentemente a la pérdida de controlabilidad en cuatro estados, a saber: x,y, x, y.
Sin embargo, el objetivo fundamental del presente trabajo, la regulacion en el grado
de libertad z, aun es factible.

Para el calculo de la matriz de ganancias K se emple6 el modelo reducido de orden
8 dado por las matrices A,,B,,C,, D, , las matrices de peso Q , R mostradas
anteriormente y un valor para el tiempo de muestreo T's = 20 [ms], correspondiente
a una frecuencia de ciclo del microcontrolador de 50 [Hz].

Con estos valores, la matriz de ganancias discretas calculada es:

K =

49.25 -91.13 91.26 —14.30 9235 -—46.14 46.24 —46.78
49.25  91.13 91.26 1430 9235 46.14 46.24  46.78
49.25 91.13 -91.26 —-14.30 9235 46.14 -—46.24 —46.78
49.25 -91.13 -91.26 1430 9235 —46.14 -—-46.24 46.78

Los polos caracteristicos de tiempo discreto de lazo cerrado (eigenvalores de la
matriz A — B K) son:

A ={0.985 %+ 0.0097/,0.6775,0.6798,0.8181, 0.9856, 0.9930,0.9937,0.9560, 0.9560}

Recuérdese que los anteriores son polos en lazo cerrado discretos, por lo que la
condicion de estabilidad es que todos estos se encuentren dentro del circulo unitario
en el plano complejo, es decir:

4] <1, Vi

Lo cual puede verificarse facilmente para los valores obtenidos. Por tanto, se
concluye que, con la matriz de ganancias calculadas, el sistema en lazo cerrado es
estable alrededor del punto de operacion propuesto y se ha logrado el objetivo de
regulacion de la altura.

Una vez disefiada la ley de control, se esta en posicién de analizar en qué forma
ésta ha de implementarse, ademas de verificar si se dispone de toda la informacién
necesaria para el controlador.
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En este caso, es importante considerar si es posible obtener mediciones directas y
fiables de los estados, ya que el algoritmo disefiado depende directamente de estos
datos.

En el Capitulo 3, se menciono que se haria uso de una tarjeta controladora de vuelo
(FC, Flight Controller) AIO V2, compatible con Multiwii. También en éste apartado
se especificaron las caracteristicas técnicas de dicho elemento, junto con los
sensores y funcionalidades con los que cuenta.

Particularmente, la tarjeta tiene integrada una Unidad de Procesamiento de
Movimiento MPUG6050, con acelerometro y giroscopio de 6 ejes. Este sensor es
capaz de medir las velocidades angulares necesarias para el controlador. Ademas,
el magnetometro digital embebido HMC5883L de 3 ejes proporcionara el valor de
los angulos de navegacion roll, pitch y yaw. Finalmente, el altimetro barométrico
MS5611-01BAO01 brinda la altura del vehiculo y su velocidad lineal en dicho grado
de libertad.

Con lo anterior, se dispone de mediciones para los ocho estados de los cuales
consta el modelo reducido para el dron. Mas adelante, en la seccion
correspondiente a la implementacion del controlador, se profundizara en como han
de obtenerse estos datos a partir de la tarjeta FC.

Sin embargo, se tiene que las mediciones del tltimo sensor mencionado, el altimetro
barométrico, no son muy precisas. Las especificaciones técnicas de dicho
dispositivo mencionan que los valores leidos pueden oscilar en un rango de
+10 [cm] del valor real (dato corroborado mediante pruebas). En particular, el sensor
es bastante susceptible a la variacion de luz, lo cual afecta en buena medida su
funcionamiento.

Este hecho, sin embargo, no es un obstaculo insalvable para la adecuada
implementacion del controlador. El efecto que se tendra en la aeronave si las
mediciones de altura varian en un cierto intervalo sera que el nivel del dron oscilara
alrededor de la posicion de referencia, teniendo asi un comportamiento controlado.
Lo anterior s6lo podra verificarse después de la implementacién, durante las
pruebas de vuelo.

Es necesario destacar que ésta es una falla debida a hardware; si se dispusiera de
equipo para medir la posicion del dispositivo de una forma mas precisa
(nuevamente, una alternativa seria un sistema de camaras), se estaria en
posibilidad de alcanzar un control con un margen de tolerancia mucho mas cerrado,
no Unicamente en la altura z, sino en las coordenadas planas xy. El punto previo
puede considerarse como un factor a considerar para el trabajo a futuro del presente
proyecto.
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Simulacion

Una de las herramientas mas utiles y que mas beneficios ha reportado para la
Ciencia y la Ingenieria es la simulacion por computadora. Gracias a ella resulta
posible resolver problemas que de otra manera serian inexpugnables; permite
concentrar la atencién en los aspectos fundamentales de un problema, convirtiendo
complicados, largos, repetitivos y tediosos calculos matematicos en tareas
rutinarias. A través de ella puede obtenerse informacion cualitativa util para analizar
el comportamiento de algun fendmeno, sin necesidad de resolver el modelo
matematico directamente.

En el presente proyecto, se dispone del modelo matematico no lineal del sistema,
asi como una linealizacién del mismo en torno a un punto de operacién. Dado que
el modelo no lineal es una representacion mas fiel de la realidad fisica del sistema,
toda ley de control generada, para ser valida, debe ser capaz de estabilizar y regular
la altura para el dron no lineal.

Sin embargo, por motivos de simplicidad matematica, el algoritmo de control se
disefia para un sistema linealizado en torno a un punto de equilibrio. La justificaciéon
matematica de esto se encuentra en el Método Indirecto de Lyapunov (también
conocido como el Segundo Teorema de Lyapunov), el cual establece que, si un
punto de equilibrio de un sistema linealizado en torno a éste es estable, entonces
dicho punto de equilibrio también sera estable para el sistema no lineal original.

En la Figura 5-4 se presenta el bloque generado para representar el dron no lineal.
Al interior de éste se han programado las ecuaciones de estado obtenidas a partir
de la representacion matricial de las ecuaciones de movimiento resultantes de la
formulacion lagrangiana del modelo.

omegal
u omegal x
stados p—————
ANS SN [T s oo

Saturation ZFerc-Order omegad
Hold ‘ Cron no Lineal

Figura 5-4. Bloque de subsistema que representa al dron no lineal.

Se observa en la figura anterior que las sefiales de entrada para el sistema
corresponden a las velocidades angulares de los rotores, mientras que las sefiales
de salida son los propios estados. Ademas, es posible notar que, con el fin de hacer
la simulacion mas parecida al sistema real, se ha incluido un blogue de saturacién
para la variable de control. Finalmente, la naturaleza discreta de la implementacion
esta representada por el bloque muestreador con retén de orden cero.
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En la Figura 5-5 se muestra el bloque que representa al sistema linealizado. Como
se menciond, éste queda completamente definido por un espacio de estados con
matrices A4,, B,.,C,,D,..

(1
——p= omegal omiega‘ L
r = Cx+D
P omegad Estados —» omega2 : i Estados
| crmegad ,::I} ] State-Space
Dron Lineal n:::ﬂoaﬁ
(a) (L) (k)
oemiegad

Figura 5-5. (a) Bloque de subsistema que representa al dron lineal. (b) Interior del bloque de subsistema.

Para el dron analizado, se ha disefiado un sistema de control en lazo cerrado que
consta de un controlador por realimentacién de estados. Este ha sido obtenido
considerando que la implementacion final del algoritmo se llevara a cabo mediante
medios digitales, particularmente con el uso de un microcontrolador.

A continuacion, se presentan las diversas graficas que constituyen los resultados
de la simulacion, correspondientes al dron no lineal. Para ésta, ademas de los
diversos parametros numeéricos relativos al sistema y que ya han sido discutidos, se
ha empleado el siguiente punto de equilibrio y el siguiente vector de condiciones
iniciales:

z [ 0] 0
Zyos s ] ]
0 8, 0.175
0 —-0.87
Yo
0 . 0.262
Xeq = o | Zrer= 1, xo=]2,|= 0
0 bo 0
0 % | g
[ o | N |

Donde todos los valores para la altura z estan dados en metros y en metros sobre
segundo para z, en radianes para los angulos y en radianes sobre segundo para
las velocidades angulares. Obsérvese también que las condiciones iniciales
b0, 0, Y, corresponden aproximadamente a 10°, -5° y 15°, respectivamente. El
punto de equilibrio seleccionado, asi como las condiciones iniciales propuestas
coinciden con circunstancias compatibles con una prueba fisica del sistema real.
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En primer término, se muestra la respuesta de los estados z y z :

Posicion y velocidad vertical

1.2

ozl
_zp [m/s]

1 1 1 1 1 1

8 10 12 14 16 18 20
Tiempo [s]

Figura 5-6. Posicion y velocidad verticales.

Analizando la Figura 5-9, es posible observar que la ley de control logra estabilizar
al sistema en alrededor de 10 [s], regulando apropiadamente la altura. Gracias a la
accion de la matriz de precompensacion, se tiene un error en estado permanente
nulo. Como se desea, la velocidad después del transitorio es cero.

La Figura 5-7(a) muestra el comportamiento de los angulos de navegacion, mientras
qgue en la Figura 5-7(b) se presentan las respectivas velocidades angulares. Se
aprecia que los angulos parten de la condicién inicial definida y logran estabilizarse
en aproximadamente el mismo tiempo que la altura. Lo mismo ocurre con la
velocidad angular. Las dos figuras anteriores prueban que, tedricamente, el
controlador disefiado es capaz de lograr todos los objetivos planteados.

Un factor que es importante considerar es el esfuerzo que se solicita a los
actuadores para estabilizar el sistema. Esta informacion se incluye en la Figura 5.8,
donde se muestran las sefiales de control para cada uno de los actuadores, tanto
en velocidad de rotacién como en tiempo en alto. Se observa que Unicamente existe
saturacion por arriba durante un breve lapso, y después la sefial de control tiende a
un valor constante.
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Angulos de Navegacion
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Figura 5-7. (a) Angulos de Navegacién. (b) Velocidades angulares.
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Senal de Control (w)
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Figura 5-8. Sefiales de control. (a)
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Posicion y Velocidad en el plano XY
0 ' . . : . : . i

-10

-12

-16

18 . . . | ! i
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo [s]

(@)

..o Posicion y Velocidad en el plano XY (CI=0)
e f T T T T T T T

y,, [mis]
.25 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo [s]
(b)

Figura 5-9. Posicion y velocidad en el plano xy.
(a) Condiciones iniciales de angulos no nulas. (b) Condiciones iniciales de angulos nulas.
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Un aspecto que vale la pena resaltar de la Figura 5.8 corresponde a los valores de
equilibrio de las sefales de control. Durante la validacion experimental del modelo
matematico, se habia mencionado que la velocidad angular en los rotores necesaria
para sustentar una posicién de equilibrio en vuelo era:

rad
0 =1211.85 [T]

Lo cual corresponde a un tiempo en alto de la sefial de PWM de:

Taito,sust = 1406.12 [us]

En la Figura 5.8 se muestra que las sefiales de control, dadas en las unidades
correspondientes, tienden a valores que coinciden con los anteriormente sefialados.
De esta forma, una vez mas, se corrobora que los resultados obtenidos previamente
son consistentes.

Por ultimo, resulta conveniente analizar el comportamiento de la posicion y la
velocidad en el plano horizontal xy, a pesar de que el control de estos estados no
entra en los alcances del presente proyecto. La Figura 5-9(a) muestra los estados
mencionados cuando se parte de las condiciones iniciales definidas previamente.
Como era de esperarse, al no ser considerados dichos estados en el modelo
reducido, no se tiene controlabilidad sobre los mismos; consecuentemente, estos
divergen a una velocidad constante.

Es necesario mencionar que, bajo condiciones iniciales nulas en los angulos, la
posicion y velocidad en el plano xy seran ambas nulas, como se observa en la
Figura 5-9(b) (Notese que la escala del eje vertical se encuentra multiplicada por un
factor de 10713). Sin embargo, bajo circunstancias reales, dicha condicién es
sumamente improbable.

Finalmente, y solo con fines comparativos, se presenta la grafica con las alturas
para el sistema lineal y no lineal. Se observa que la ley de control logra estabilizar
a la planta linealizada, en aproximadamente el mismo tiempo que al sistema no
lineal.
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Posicion vertical (Lineal vs No Lineal)

1.2
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o
(=2}
T

04r ]
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—2z (No Lineal) [m]
] . |—z(Lineal) [m]
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Tiempo [s]

Figura 5-10. Comparacion de alturas para los sistemas lineal y no lineal.

Las gréficas anteriores corresponden al comportamiento del sistema ante un
controlador LQR, considerando condiciones ideales en la adquisicion de los datos;
esto implica que no se han tomado en cuenta los efectos que producirian el ruido o
las perturbaciones en los estados del sistema.

Como se mencioné anteriormente, el sensor de altura presenta variaciones
considerables a medida que el tiempo aumenta. En un instante, la lectura tiene un
valor determinado, y en el instante posterior la medicibn puede cambiar
drasticamente, a pesar que la altura del dron permanezca constante. Por la razén
anterior, debe de verificarse computacionalmente que el controlador estabilice al
sistema, no obstante el comportamiento erratico de dicho sensor.

Para simular el comportamiento estocastico del sensor, se afiadié una componente
aleatoria a la sefial correspondiente a la medicion de la altura z. Para ello,
simplemente se utilizé un blogue de sefal aleatoria acotada con valores de
+ 0.1 [m], los cuales corresponden con la resolucion del sensor y cuya
implementacion puede apreciarse en la Figura 5-11.
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w nido

Uniform Random
Number

.

Figura 5-11. Altura z con error de medicion.

Después de realizar dicha modificacion y simular nuevamente el comportamiento
del sistema, empleando las mismas condiciones iniciales y el mismo controlador, se
obtuvieron las graficas que se presentan a continuacion.

Posicion y velocidad vertical

1.2

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Tiempo [s]

Figura 5-12. Posicion y velocidad verticales con ruido de medicion en z.

Como se puede observar en la Figura 5-12, la posicién y velocidad verticales no
convergen asintéticamente al punto de equilibrio. Sin embargo, la altura oscila
alrededor de 1.1 [m] con una amplitud de 0.05 [m] y la velocidad alrededor de 0 [m/s]
con una amplitud de aproximadamente 0.02 [m/s], lo cual indica que el controlador
es capaz de regular relativamente bien la altura y de estabilizar el error.

La Figura 5-13 muestra que los angulos de navegacion y las velocidades angulares
siguen convergiendo al origen de forma asintética, aunque los tiempos de
asentamiento incrementaron a mas del doble de su valor sin ruido de medicién.
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Angulos de Navegacion
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Figura 5-13. (a) Angulos de Navegacion con ruido en z. (b) Velocidades angulares con ruido en z.
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En la Figura 5-14 se observa claramente que, a pesar de que la medicion de la
altitud presenta un comportamiento muy ruidoso, las sefiales de control no.
También, es posible apreciar que la media del tiempo en alto se encuentra
aproximadamente en 1400 [ms], el cual estd muy cerca del valor de equilibrio.
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Con las graficas anteriores es posible inferir que el comportamiento del
cuadricéptero sera aceptable con respecto a la regulacion de altura z, ya que el error
maximo en z después de 5 [s] serda menor de 0.2 [m].

Implementacion del controlador

En el apartado anterior, se llevd a cabo la simulacion del algoritmo de control
disefiado para la estabilizacion de la aeronave, obteniéndose la importante
conclusiéon de que, al menos tedricamente, el controlador es capaz de regular
apropiadamente la altura, permitiéndole asi al sistema mantener una posicion de
sustentacion en vuelo estable.

La siguiente fase, naturalmente, consistio en la implementacion del controlador en
el sistema fisico real, para poder asi verificar su funcionamiento. Con este obijetivo,
se genero un codigo programado en la interfaz de Arduino, en el cual se incluye el
algoritmo de control y el protocolo de comunicacion serial empleado para leer los
datos provenientes de los sensores, embebidos en la tarjeta FC. Esta constituye la
informacion sobre los estados, indispensable para el funcionamiento del
controlador. Véase el Apéndice 6.

El Protocolo de Comunicacion Serial Multiwii (MSP, Multiwii Serial Protocol) permite
efectuar solicitudes de informacién y ejecutar comandos en tarjetas controladoras
de vuelo compatibles con la plataforma de software Multiwii, la que ya ha sido
mencionada previamente en este trabajo. En particular, este protocolo permite
obtener la informacion recabada por los sensores a borde de la aeronave, razon por
la cual se incluyeron rutinas dentro del codigo principal para la comunicacion. Para
mas detalles acerca de MSP, referirse al Apéndice 5.

La interconexion de los diferentes elementos que conforman el sistema se muestra
esquematicamente en la Figura 5-15. El codigo principal se implementd en la tarjeta
Teensy, la cual se encarga de calcular las sefales de control de acuerdo con la ley
disefiada y posteriormente envia éstas a los actuadores, a través de los circuitos
variadores de velocidad ESC, los cuales constituyen la etapa de potencia. La
informacion relativa a los estados se obtiene via comunicacién serial (Puerto
Seriall), desde la tarjeta controladora de vuelo, mediante el protocolo MSP.

Finalmente, una aplicacion en LabVIEW fue disefiada para fungir como estacion en
tierra. A partir de ésta, se tiene control del flujo del proceso y es posible enviar la
referencia vertical deseada. Este programa se comunica con el dron mediante
comunicacién serial (Puerto Serial2), empleando el kit de telemetria por
radiofrecuencia.
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Figura 5-15. Interconexién de elementos del sistema de control.

El funcionamiento general del proceso fue disefiado bajo el esquema de una
maquina de estados, programada mediante LabVIEW, como se aprecia en la
Figura 5-16.

En el estado INICIO, comienza todo el proceso del sistema; en éste, se leen los datos
de los sensores, provenientes del FC mediante el protocolo MSP; posteriormente,
en el estado PROCESAR DATOS, se efectlan los calculos necesarios para dar un
formato apropiado a la informacion y desplegarla en la interfaz de usuario. La
sucesion de estados anterior se repite continuamente hasta que se presente la sefial
Iniciar Transmision, la cual da la pauta para la transicion hacia la fase de activacion.
Mientras el proceso se encuentre en los dos primeros estados, los motores no
giraran y el algoritmo de control no tendra ningun efecto.
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INICIO e

Iniciar t. I'Iniciar t. I Iniciar t.

PROCESAR
DATOS

Iniciar t.

ACTIVAR IParo
MOTORES

GENERAR
GRAFICA

DETENER

Figura 5-16. Diagrama de transicion de estados para el proceso general del sistema de control.

Una vez que se presiona el botdn Iniciar Transmision, el flujo de proceso pasa al
estado ACTIVAR MOTORES, en el cual los rotores comienzan a girar paulatinamente
hasta llegar a una velocidad cercana a la de equilibrio, sin que todavia la aeronave
tienda a elevarse. Adicionalmente, se envia una sefial a la estacion a bordo para
indicar a ésta que se debe iniciar el calculo de las sefiales de control y el envio de
las mismas a los actuadores.

Del estado anterior se pasa incondicionalmente al estado LOOP, en el cual
constantemente se envia la referencia de altura y se reciben los datos
correspondientes a la posicion y orientacion del dron, desde la terminal a bordo.
Posteriormente, en el estado GENERAR GRAFICAS, los datos son procesados y
desplegados, tanto en indicadores numéricos como en graficas.

La sucesion de estados anterior se repetira mientras no se presione el botén Parar
Motores, sefal con la cual se detienen los rotores al pasar el flujo de proceso al
estado DETENER. Finalmente, al desaparecer la sefial Parar Motores, el sistema
vuelve al estado INICIO. Si en cualquier momento se presiona el botén STOP, el
programa detendra su ejecucion.
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En la Figura 5-17, se muestra el panel frontal de la aplicacion desarrollada en
LabVIEW, descrita anteriormente.
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Figura 5-17. Panel frontal de la terminal en tierra.

Resultados

Una vez concluido todo el desarrollo anterior, fue posible realizar pruebas de
funcionamiento sobre el sistema fisico real; esto para corroborar la eficacia del
controlador para estabilizar los angulos de navegacion y regular la altura.

Un primer ensayo del algoritmo de control consistio en una prueba manual, en la
cual se pretendia observar la respuesta del sistema realimentado ante una variacién
en su orientacién. Para entender apropiadamente la prueba realizada, resulta
conveniente analizar la Figura 4-7, la cual, por comodidad, se repite en la
Figura 5-18. En ésta, se muestran los marcos de referencia inercial y fijo en el
cuerpo para el cuadricoptero los angulos de navegacion roll, pitch y yaw {¢, 6,¢¥}, y
las velocidades angulares y fuerzas de empuje desarrolladas en cada rotor.

En el Capitulo 4 relativo al modelado matemético, se explicé detalladamente como
es que la variacion en la velocidad de rotacion de los motores compensa una
variacion angular especifica.

Por un momento, considérese que todos los angulos de navegacion son cero, lo
cual significa que el vehiculo se encuentra en una posicion perfectamente horizontal
respecto al suelo; si se incrementa el angulo ¢, se presenta un movimiento de
alabeo, que produce que los motores 2 y 3 tiendan a subir, mientras que los motores
1y 4 tenderian a disminuir su altitud.
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Figura 5-18. Marcos de referencia inercial y fijo en el cuerpo para un cuadricoptero.

Para compensar esto, la velocidad angular de los motores 1 y 4 debera aumentar,
mientras ésta disminuye en los motores 2 y 3; con esto, se incrementaran las fuerzas
respectivas 1y 4, lo que producira un par que estabilizard nuevamente el angulo ¢.
Si dicho angulo es ahora negativo, deberd tomarse la accidén contraria, es decir,
aumentar la velocidad en los motores 2 y 3 y disminuirla en los motores 1y 4.

Las Figura 5-19 muestra la variacion angular del cuadricoptero durante la prueba
manual, en la cual se observo la respuesta del sistema ante un movimiento de
alabeo. Puede verificarse que la ley de control implementada compensoé
apropiadamente estas variaciones, de manera consistente con lo que se explicé
mas arriba.

La sefial de control, en este caso, se encuentra expresada en tiempo en alto y en
porcentaje de PWM para cada actuador, el cual, como se ha mencionado
anteriormente, esta directamente relacionado con la velocidad de rotacion de los
motores.

Pruebas similares fueron efectuadas para corroborar la accion de la ley de control
en la estabilizacion de los angulos pitch y yaw. En el primer caso, y de acuerdo con
la Figura 5-18, a una variacion angular positiva le corresponde un incremento de
velocidad en los motores 3 y 4 y una disminucion de velocidad en los motores 1y
2; si, por el contrario, se tiene una posicion de pitch negativa, la velocidad de los
motores 3 y 4 debe disminuir y aumentar la de los motores 1 y 2. Todo esto se
muestra graficamente en la Figura 5-20.
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Figura 5-20. Prueba manual para la
estabilizacion de cabeceo.
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Finalmente, en el caso de una desviacion positiva del angulo y, debe incrementarse
la velocidad de los motores 1 y 3 y disminuirse la velocidad en los motores 2 y 4.
Para una desviacién negativa, se debe tomar la accidon contraria, es decir,
incrementar la velocidad en los motores 2 y 4 y disminuirla en los motores 1y 3. Los
resultados de la prueba se observan en la Figura 5-21.

Puede notarse que, para este angulo, los valores de la sefial de control son
menores; esto se debe a que la matriz de peso de error de estados Q empleada
para disefar el controlador LQR da prioridad a la estabilizacion de los angulos roll y
pitch, mientras que la ponderacion para el yaw es cinco veces menor.

Adicionalmente, es posible observar en todas las graficas anteriores que la sefial de
control asume, en cada caso, valores moderados; también conviene notar que
nunca se alcanza la saturacion superior, mientras que la inferior se presenta durante
intervalos cortos de tiempo. Por ultimo, los valores de tiempo en alto tienden al valor
de equilibrio cuando la desviacién angular es nula.

Las pruebas manuales anteriores muestran que la accion de control efectuada en
cada caso es apropiada, con lo cual se corrobora cualitativamente la eficacia del
algoritmo disefiado para lograr la estabilizacion de los angulos de navegacion.

La fase final de pruebas consistié en ensayos de vuelo en el sistema fisico real, una
vez implantado el sistema de control. En éstos, se verificO experimentalmente la
validez del modelo matematico obtenido, asi como la capacidad de la ley de control
para estabilizar el dispositivo y regular la altura.

Lamentablemente, no se disponia de las condiciones propicias ni de las
instalaciones adecuadas para una prueba que arrojara resultados concluyentes. La
falta de controlabilidad en el plano horizontal (debida, como ya fue mencionado, a
la incapacidad de medir la posicién en los grados de libertad x y y), produjo un
desplazamiento no deseado que obligbé a interrumpir el ensayo prematuramente,
para evitar percances.

Dicho desplazamiento horizontal ya ha sido discutido anteriormente, en el apartado
correspondiente a la simulacion; en éste, se explico que, si las condiciones iniciales
de los angulos no eran nulas, la aeronave tenderia a moverse en el plano xy.
También aqui se comenté que el modelo reducido del controlador no considera
dichos grados de libertad, por lo cual no podria tomarse ninguna accion para
compensar este movimiento.

A pesar de que las pruebas no pudieron desarrollarse hasta el final, si fue posible
obtener algunos resultados que verifican el desempefio del controlador.
Especificamente, se realizaron dos ensayos de vuelo del dron; en la siguiente figura,
se presentan los datos recabados durante el primero de ellos.
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Posicion y velocidad vertical
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Figura 5-22. Primera prueba de vuelo del sistema.
(a) Posicién y velocidad vertical. (b) Angulos de navegacion.
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En la Figura 5-22 se aprecia que la duracion aproximada de la prueba fue de
4.66 [s]. En los resultados obtenidos de la simulacién a computadora, se establece
que el tiempo de asentamiento del sistema es de aproximadamente 10 [s]; por tanto,
se tiene que el ensayo tuvo que ser interrumpido antes de alcanzar un régimen
estacionario de operacion.

En la Figura 5-22(a), se aprecia que la altura inicial del sistema fue de
aproximadamente 1 [m]; esto se debe a un error aleatorio de offset por parte del
sensor de altura, el cual no fue posible corregir. La referencia de altura enviada a la
aeronave fue de 2.5 [m]. Se observa que el vehiculo alcanza dicho valor en
aproximadamente 3.4 [s]; posteriormente, se da un sobrepaso en el que se llega a
un maximo de altura de 3.2 [m], en un tiempo de 4.5 [s]. Lo ultimo que es posible
inferir de los datos es la tendencia de la altura por disminuir.

También en esta imagen se muestra el comportamiento de la velocidad vertical, la
cual se mantiene en valores moderados. En un principio, se presenta un incremento
de velocidad, consistente con el incremento de elevacion del sistema. Se alcanza
un maximo de 0.6 [m/s] en un tiempo de 3.7 [s], para posteriormente disminuir.

La Figura 5-22(b) presenta los valores de los angulos de navegaciéon del dron. Se
aprecia que los angulos de roll y pitch presentan oscilaciones alrededor de cero,
mientras que el yaw tiende a incrementarse, lo que se reflej6 en una tendencia del
sistema a girar y describir una trayectoria curva.

A pesar de poca duracion de la prueba, el vehiculo exhibié un comportamiento
controlado. El dispositivo logré despegar del nivel del suelo y elevarse hasta
mantener un nivel de altura relativamente constante; asimismo, asumié una
orientacion que le permitié sustentarse en vuelo durante el resto del ensayo. Cabe
sefalar que los valores de posicion para la altura, roll y pitch, asi como la velocidad
vertical, se mantuvieron en niveles moderados, sin presentar tendencia a divergir.
Una posible explicacion para el comportamiento del &ngulo yaw se encuentra en la
matriz de peso para los estados seleccionada, la cual, como se ha venido
mencionando, da prioridad a los angulos roll y pitch.

Posteriormente, se realizé otro ensayo de vuelo en el sistema, cuyos resultados
coinciden con los obtenidos previamente. La Figura 5-23 presenta esta informacion.
En primer lugar, se tiene que la altura inicial detectada por el dispositivo es de
1.3 [m], lo cual se debe al error de desvio (offset) ya mencionado. Al igual que en el
caso anterior, la referencia de altura fue de 2.5 [m], valor alcanzado por el vehiculo
en aproximadamente 2.54 [s]; posteriormente se presenta el sobrepaso,
alcanzandose un maximo de altura de 3.3 [m] a los 4.09 [s] de iniciado el
experimento. Finalmente, se presenta la tendencia a disminuir el nivel en z. La
prueba es interrumpida a los 4.66 [s], valor menor al tiempo de asentamiento de la
altura, esto con el fin de evitar accidentes.



146 Disefio, construccioén y control de una aeronave tipo dron

Posicion y velocidad vertical
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Figura 5-23. Segunda prueba de vuelo del sistema.
(a) Posicién y velocidad vertical. (b) Angulos de navegacion.
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La curva de velocidad vertical es muy parecida a la del ensayo anterior, con una
tendencia inicial a incrementarse, debido al aumento de altitud. Posteriormente, se
alcanza un méaximo de 0.58 [m/s] a los 4.02 [s], para finalmente disminuir.

De la misma forma, los angulos roll y pitch presentan las ya comentadas
oscilaciones alrededor de cero, mientras que el yaw se incrementa, produciendo
gue la aeronave describa una trayectoria curva. Estos resultados coinciden
cualitativamente con los obtenidos en la prueba anterior.
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Conclusiones

...pues, aunque era el amo del mundo,
no estaba del todo seguro sobre

lo que hacer a continuacion.

Mas ya pensaria en algo.

2001. A Space Odissey
Arthur C. Clarke
(1917-2008)

La integridad sin conocimiento es débil e indtil,
mientras que el conocimiento sin integridad
es peligroso y horrible

Samuel Jackson
(1948-)

Objetivos

- Presentar las conclusiones del proyecto, con base en los resultados
obtenidos.

- Establecer posibles puntos de trabajo a futuro para mejorar el sistema
disefiado.

Resumen

A lo largo de este documento, se ha presentado el desarrollo de un proyecto,
consistente en el disefio, construccién, modelado matemético y control de
estabilizacion para una aeronave multirotor.

En el Capitulo 1 se efectué una investigacién acerca de la situacion pasada y
presente de la aeronautica, prestando especial atencién al tipo de vehiculo
anteriormente mencionado. Posteriormente, se establecieron las principales
caracteristicas, clasificaciones y aplicaciones (actuales y potenciales) de los
vehiculos voladores de mudltiples rotores. En este apartado, también se definié el
concepto de Vehiculo Aéreo No Tripulado (UAV), también llamado dron, y su
diferencia con una nave RC. Al final del mismo, se presentaron algunos aspectos
sobre la legislacion para el uso de drones en nuestro pais.
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Después de recabar la informacion relevante en la investigacion del estado del arte,
se prosigui6 con la etapa del disefio conceptual, abordado en el Capitulo 2. En éste,
se establecieron los requerimientos que habria de cumplir el dispositivo, los cuales
sentarian las directrices para todo el proceso de disefio. Dichos requerimientos,
posteriormente, fueron traducidos a parametros mensurables, con el fin de verificar
su cumplimiento y evaluar su desempefio. Lo anterior se logra a partir de la
definicion de especificaciones de disefio.

El siguiente paso consistid en plantear el arbol de objetivos que éste habia de
cumplir; lo anterior dio la pauta para establecer las diversas funciones que debian
efectuarse para lograr la operacion correcta del sistema, con lo cual se dividié un
problema grande y complicado de disefio en mudltiples tareas individuales
interconectadas entre si, mas faciles de analizar y resolver.

Por ultimo, se presentaron diversas propuestas de solucion, las cuales fueron
evaluadas (tanto por los autores del presente trabajo como por un grupo de
ingenieros con gran experiencia), dando por resultado el concepto que mejor
satisfizo las necesidades del proyecto, el cual resulté ser un cuadricOptero.

A lo largo del Capitulo 3, se abord6 el problema de disefio, tanto mecéanico como
electronico, del sistema seleccionado. En primera instancia, se realizd una
investigacion sobre las caracteristicas de los componentes necesarios para el
desarrollo del proyecto. Posteriormente, fueron obtenidos los planos de fabricacién
para el frame del vehiculo. En este mismo apartado, se realizaron diversos calculos,
analisis y pruebas para garantizar que el disefio cumpliera con los objetivos
planteados. El producto final de esta fase fue la obtencion de la planta.

Una vez construido el sistema fisico, resulté necesario modelarlo mateméticamente,
para poder conocer sus principales caracteristicas y estar en condiciones de
generar una estrategia de control adecuada que permitiera cumplir las metas
establecidas. Este tdpico se aborda en el Capitulo 4 del presente trabajo, en el cual
se deriva el modelo matematico del dron a partir del formalismo lagrangiano.

Por ultimo, en el Capitulo 5, se disefidé una ley de control con miras a lograr la
estabilizacion en vuelo del dispositivo y la regulacion de la altura. Una vez hecho
esto, se llevaron a cabo diversas simulaciones computacionales y ensayos
experimentales para corroborar la efectividad del algoritmo de control propuesto.

Es conveniente hacer notar que el desarrollo de este proyecto incluyé aspectos
relacionados con todas las areas de conocimiento que constituyen a la Ingenieria
Mecatronica.
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Analisis de resultados y conclusiones

El proyecto desarrollado a lo largo de este trabajo de tesis puede dividirse en dos
grandes fases; la primera de ellas involucré el disefio y construccion de la planta,
topicos que se consideran en los tres primeros capitulos de este documento. La
segunda etapa consistio en el analisis de las caracteristicas del sistema fisico, a
partir de su modelacién matematica. Con base en lo anterior, fue posible proponer,
disefiar e implementar un algoritmo de control que permitiera lograr los objetivos
planteados al inicio del proyecto. Los capitulos 4 y 5 abordan estas importantes
cuestiones.

De cada una de estas etapas se obtuvo un resultado final; para la primera de ellas,
el producto derivado fue la construccion de la planta, la cual poseia las
caracteristicas mecéanicas y elementos electrénicos apropiados para que pudiera
cumplir la tarea asignada.

Antes de ser desarrollada una ley de control para el dispositivo, éste habia
demostrado poseer la capacidad de elevarse y sustentarse en vuelo, por lo que se
considera que la primera fase de este trabajo fue cumplida satisfactoriamente, al
haberse disefiado y construido una planta funcional.

En el Capitulo 4 se derivo el modelo matematico del sistema a partir del método de
Euler-Lagrange, resultado indispensable para generar la estrategia de control que
lograria los objetivos establecidos. El disefio de ésta, su simulacion computacional,
asi como todos los pasos necesarios para su implementacion en la planta
(adquisicion de datos de sensores, programacion del controlador, comunicacién
entre el sistema y la estacion en tierra, etc.), constituyen el resultado final de esta
etapa del proyecto, y se detallan en el Capitulo 5.

Los datos emanados de la simulacion del sistema de control por retroalimentacion
de estados con precompensador muestran que este algoritmo tiene la capacidad de
estabilizar y regular la altitud de la planta, aun en presencia de una sefal de ruido
en la medicion de la altura. En la dltima parte de ese mismo apartado, se presentan
los resultados obtenidos a partir de las pruebas de funcionamiento del algoritmo de
control en el sistema fisico.

El primer ensayo, en el cual se modificaron manualmente los valores de los angulos
de navegacion, demuestra que el controlador procesa apropiadamente los datos
correspondientes a la orientacién de la aeronave, y produce una salida de control
que compensa apropiadamente la desviacion angular respecto al punto de
equilibrio, lo que permite la estabilizacién de la nave, uno de los principales objetivos
de este trabajo.
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Finalmente, se efectuaron pruebas de vuelo del sistema fisico, una vez implantado
el algoritmo de control. A pesar de que los resultados de estos experimentos no
fueron los esperados, fue posible observar el comportamiento de la planta en vuelo?,
notandose que ésta posee la capacidad de despegar y de generar suficiente empuje
vertical para sustentarse en vuelo de forma auténoma, lo cual valida nuevamente el
disefio de la estructura mecanica y la seleccién de los componentes.

Ademas de lo anterior, el sistema tendio a estabilizar apropiadamente los angulos
de roll y pitch, lo cual es absolutamente necesario para la sustentacion. Por otro
lado, el nivel de altitud permanecié aproximadamente constante durante toda la
prueba.

Es necesario mencionar nuevamente que los resultados de estas pruebas no fueron
los que se esperaban. Posibles razones para esto son, principalmente, la carencia
de un sensor de altitud mas preciso y confiable, asi como la incapacidad de medir
la posicion del vehiculo en las coordenadas xy, lo que derivdé en pérdida de
controlabilidad en estos grados de libertad. El desplazamiento no controlado en el
plano horizontal obligé a interrumpir las pruebas de vuelo antes de que se alcanzara
un régimen estacionario de operacion, por lo cual los resultados obtenidos de estos
ensayos no son concluyentes.

Adicionalmente, la tendencia a incrementar del angulo yaw produjo que la aeronave
describiera una trayectoria curva en un plano horizontal. Lo anterior puede deberse
a desviaciones en las condiciones iniciales de la planta (mismas que estuvieron
alejadas del punto de operacién), imperfecciones mecanicas y al poco peso que se
le dio a este grado de libertad respecto a los otros dos angulos de navegacion en la
matriz de ponderacién empleada para el disefio del controlador LQR.

AuUn con todos estos inconvenientes, puede concluirse que la aeronave fue capaz
de sustentarse en vuelo mediante la ley de control propuesta. El controlador para
estabilizacion y regulacion fue disefiado e implementado adecuadamente en la
planta, y se demostré que procesa correctamente la informacion sobre los estados
para producir una sefal de control apropiada. La prueba de vuelo muestra, ademas,
gue el comportamiento de la planta es controlado y satisface cualitativamente los
objetivos planteados, bajo las circunstancias dadas y limitantes inherentes.

3 Los videos de funcionamiento se encuentran disponibles en https://github.com/uli-rcm/Dron-FIUNAM.



https://github.com/uli-rcm/Dron-FIUNAM

Capitulo 6. Conclusiones 153

Por ultimo, en la Tabla 6-1, se presentan las especificaciones finales del dispositivo
disefiado, junto con aquellas propuestas al inicio del proceso. También en ésta se
presentan los requerimientos que cubren cada una de dichas especificaciones. Para
mas detalles, consultese el Capitulo 2 Disefio Conceptual, en particular la
Tabla 2-1 y la Tabla 2-2.

Masa total maxima del
dispositivo. <0.8 [kq] 0.4625 [kg] 1
Largo y ancho maximos 40 [cm] por 18 [cm] por 9
del dispositivo. 40 [cm] 18 [cm]
Altura maxima de caida 2 [om] 10 [om] 34,5
segura.
Deflexion maxima de la
estructura de soporte. 3 [mm] 0.39 [mm] 3.4
Fuerza de empuje de los - 1.15 [kgi]
rotores en conjunto. 1 [kg minimo @Talto=2000 [us] 7.8
Tiempo minimo de .
autonomia en 1 [min] 1.95 [min] a 9,10
e, , corriente maxima
estabilizacion vertical.
Porcentaje de sobrepaso
méximo en regulacién 20 [%)] 11.5 [%] 9
vertical.
. Cumple/No
Capacidad de despegue. Cumple Cumple 8
Capacidad de medicién de Cumple/No
N Cumple 9
altura y estabilizacion. Cumple
Robustez ante cumple/No
perturbaciones verticales P No cumple 11
- Cumple
pequefias.
Capacidad de movimiento Cumple/No
. No cumple 12
horizontal teleoperado. Cumple
Estética. Subjetiva Cumple 6

Tabla 6-1. Especificaciones de producto.
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Trabajo a futuro

Para concluir, se discuten en esta seccion los principales puntos en los cuales es
factible optimizar el sistema disefiado, para que de esta forma mejore su
desemperio, e inclusive se amplien sus capacidades y funciones.

Se ha mencionado a lo largo de este trabajo que uno de los principales
inconvenientes del dispositivo es que el sensor empleado para la medicion de la
altura (altimetro barométrico MS5611-01BA01), no resulté ser muy apropiado para
un control preciso. Ademas de su intervalo diferencial en la adquisicion de la altitud
es considerable (£0.1 [m]) y de que la sefial de medicion contiene componentes de
ruido, el sensor presenta desviaciones significativas en sus valores conforme
avanza el tiempo, aun cuando el nivel del vehiculo cambie levemente. Aunado a
una sensibilidad excesiva a las variaciones de luz, todas las caracteristicas previas
hacen que la informacién proporcionada por este elemento no sea fiable, ademas
de que los errores de medicidon en este estado repercuten enormemente en el
algoritmo de control y en el desempefio en vuelo de la planta.

Por ende, un punto importante de oportunidad para este sistema se tiene en la
mejora de la instrumentacion, particularmente del sensor de altitud. Un dispositivo
con mejores caracteristicas que proporcionara informacién confiable optimizaria en
gran medida el funcionamiento del dron. Si al aspecto anterior se suma un medio
para medir la posicion horizontal de la aeronave, seria posible controlar todos los
grados de libertad, asi como sus correspondientes estados, lo cual ampliaria las
capacidades de la nave. Una posible alternativa de solucion para este problema es
un sistema de camaras o cualquier otro que permitiera el posicionamiento absoluto
del dron, respecto de alguna referencia, con un grado aceptable de precision.

Respecto al algoritmo de control disefiado, es factible probar con otras matrices de
peso que compensen de una mejor manera los errores de los estados. Esto seria
particularmente Gtil para mejorar el comportamiento del angulo yaw. Asimismo, la
programacion del controlador es tal que Unicamente se requiere introducir los
valores respectivos de la matriz de ganancias para los estados; por ende, si ésta se
obtiene mediante otro método diferente al control LQR, sélo seria necesaria cambiar
los respectivos valores para implementar la nueva ley de control.

Por otra parte, el disefio mecanico y electrénico es funcional, por lo que pueden
disefiarse controladores de otro tipo (por ejemplo, PID), y Unicamente adaptar la
programacion para esta nueva variante.

Dentro de la parte de implementacion, la escritura de las sefiales de control se llevo
a cabo empleando la funcion del microcontrolador WriteMicroseconds(), la cual se
utiliza para producir una sefial PWM de 50 [Hz], con un ancho de pulso
correspondiente al argumento de dicha instruccion. Sin embargo, en lugar de lo
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anterior, es factible emplear timers para generar dichas sefiales, lo cual optimizaria
el manejo de tiempo y haria mas eficiente el programa.

En lo concerniente a la caracterizacion de los diversos componentes, podria resultar
beneficioso el efectuar de nuevo la prueba para la obtencién de la constante de
arrastre b, la cual no pudo determinarse con la suficiente precisién debido a la falta
de resolucién en el banco de pruebas disefiado. Sin embargo, es probable que la
variacion en este parametro no refleje cambios sustanciales en el funcionamiento
global del sistema.

Finalmente, la estructura mecanica y los componentes electronicos podrian
modificarse en funcion de la aplicacién que se pretenda dar al dispositivo. Por esta
razon, resulta ventajoso que las piezas que constituyen el frame puedan
desmontarse e intercambiarse, gracias al proceso de manufactura con el cual fue
construido el dron. Asimismo, se dispone del modelo CAD de la estructura, a partir
del cual pueden imprimirse nuevas piezas en caso de ser requeridas como repuesto,
o ser modificadas para adaptarse a una nueva aplicacion.
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Apéndice 1

Planos de Proyecto®

NUmero Titulo Designacion
1 Dron DRON-7-1
2 Ensamble Dron DRON-7-2
3 Ensamble Brazo DRON-7-3
4 Brazo DRON-7-4
5 Placa Central DRON-7-5
6 Placa Base DRON-7-6
7 Flight Controller DRON-7-7

Lista de Materiales
8 (Bills of Materials) BOM

> Los presentes planos estan basados en el disefio original del Ing. Aldo Vargas, quien amablemente nos
compartié su trabajo y permitié que lo utilizaramos para este proyecto. Si el lector esta interesado en conocer
mas acerca de su labor, puede consultar la siguiente liga: https:/altax.net/.
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LISTA DE MATERIALES (BILL OF MATERIALS)
- REALIZO: REVISO: (REV) APROBO: (APP)
EQuIPO: PROYECTO "DRON" CENTRO DE INGENIERIA AVANZADA
TEAM: ITL, HFB y URC SCC ERC
SISTEMA: CLIENTE: . FECHA FECHA FECHA
DRON DEPARTAMENTO DE MECATRONICA
SYSTEM: CUSTOMER: 24/09/2015 19/10/2015 03/11/2015
PARTE REQ. MED. DESCRIPCION Y ESPECIFICACIONES REF. DIB. PROVEEDOR MONEDA C.U. =
ITEM QUANTITY DESCRIPTION AND SPECIFICATIONS REF. DWG. VENDOR CURRENCY | UNIT.COST. | TOTAL COST
1 1 PIEZA Flight Controller AlO V2 DRON-7-7 ebay MXN 71472 714.72
2 2 PIEZA Bateria LiPo 35 11.1 V Turnigy Nanotech 1300 - HobbyKing MXN 374.33 748.66
g 5 TR Combo Pack (4 Motores Brushless Multistar i HobbyKing s SEE SE
2206 + 4 ESC Afro 12 A) Z 4
< 1 PIEZA Radio HKPilot V2 - HobbyKing MXN 837.21 837.21
5 1 piza  [PRauetede Eﬁo.hwmwmmﬂw mw %&dwﬁgo thos pals - HobbyKing MXN 266.11 266.11
Cables de distribucion Multistar XT30 a Bullet %
6 2 PIEZA - HobbyKing MXN 160.87 321.74
4x2 mm con JST
7 1 PIEZA Conectores XT60 macho (Paquete con 5) - HobbyKing MXN 155.62 155.62
8 1 PIEZA Cargador para wmﬁm:wmr\_mm Tumigy E3 Compact ) HobbyKing MXN 336.79 336.79
9 1 PIEZA Placa Central (Impresion 3D en ABS) DRON-7-5 CDMIT Fl UNAM MXN 926.67 926.67
10 1 PIEZA Placa Base (Impresion 3D en ABS) DRON-7-6 CDMIT Fl UNAM MXN 251.92 251.92
11 4 PIEZA Brazo (Impresion 3D en ABS) DRON 7-4 CDMIT FI UNAM MXN 277.61 111044
12 1 PIEZA Armella de acero cerrada 10X20 mm - - MXN 1.50 1.50
13 4 PIEZA Tornillos M2, 16 mm con tuerca - = MXN 6.50 26.00
14 20 PIEZA Cinchos industriales - : MXN 1.00 20.00
15 1 PIEZA Banco de pruebas - - MXN 488.00 488.00
16 1 PIEZA Multimetro digital - Kinetronica MXN 60.00 60.00
17 1 PIEZA Arduino Pro Mini + Grabador - - MXN 230.00 230.00
18 1 PIEZA Teensy V3.1 + Headers - Kinetronica MXN 450.00 450.00
19 1 PIEZA Repuestos - HobbyKing MXN 1554.84 1554.84
_ TOTAL (MXN) 10374.22




Apéndice 2

Deduccion de las
Ecuaciones Integrales de la
Mecanica de Fluidos

Los fluidos son mucho mas sencillos
de beber que de entender

Alan C. Newell
(1941-)

En esta seccidén se abordard la deduccion de las relaciones integrales para un
volumen de control utilizadas en el presente trabajo, a partir de la Mecanica Clasica.

La primera expresion que se incluird es el Teorema de Transporte de Reynolds para
un volumen de control fijo; posteriormente, se aplicara el resultado obtenido para
derivar la Ecuacion de la Conservacion de la Masa y la Ecuacion de la Energia para
un volumen de control; finalmente, se culminara con la deduccién de la Ecuacion de
la Cantidad de Movimiento.

Teorema de Transporte de Reynolds

Un problema de Mecanica de Fluidos puede ser analizado desde dos perspectivas
distintas: la Lagrangiana y la Euleriana. La primera de ellas (también conocida como
formulacion en coordenadas materiales) describe el comportamiento de una masa
de control, es decir, parte de un sistema de masa conocida, cuyo andlisis se lleva a
cabo siguiendo cada particula a lo largo de toda su trayectoria. La estrategia anterior
es muy similar al enfoque propuesto por Newton, en el cual se estudia una porcién
de fluido como si se tratase de un cuerpo moviéndose en el espacio.

Por otra parte, en la formulacion Euleriana (coordenadas espaciales) se analiza el
comportamiento de una porcion del espacio, conocida como un volumen de control.
Este es un concepto analogo al de diagrama de cuerpo libre, ya que dicha region
se aisla del espacio para su estudio, y todos los elementos que estan fuera se
incluyen como agentes externos.

All
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En este escrito se optara por el punto de vista Euleriano, ya que resulta mas util
para los fines del presente proyecto. Sin embargo, el empleo de esta descripcion
implica la imposibilidad de utilizar directamente las Leyes de Newton, al igual que
todas las leyes de conservacion desarrolladas para particulas y cuerpos rigidos.

Por lo anterior, es necesario desarrollar un método que permita relacionar las
propiedades de una masa de control, con las que posee un fluido en un volumen de
control. Este importante resultado es conocido como Teorema de Transporte de
Reynolds.

Teorema (de Transporte de Reynolds)

Sea B una propiedad de algun fluido (energia, momentum, etc.), dentro de un
dB . . . -

volumen de controly sea g = — el valor intensivo de la cantidad B en una pequefia

porcién del mismo. El cambio temporal de Ben el volumen de control esta dado por:

d d

E(Bsys)z_t jﬁpd‘v’ + Jﬂp(v-ﬁ) dA ... (1)

Demostracion

Considérese la Figura A.2-1, en la cual se muestra un flujo unidimensional en una
tuberia; en ésta se ha seleccionado como volumen de control el espacio ocupado
por el Sistema 2 en el instante de tiempo t. De acuerdo con el enunciado del
Teorema, la cantidad total de B en el volumen de control es:

B, = fﬂdm= jﬁpdv... (2)

Donde, p es la densidad del fluido, dV es el diferencial de volumen, y el subindice
vc hace alusion a que la integral debe de evaluarse en todo el volumen de control.
Se requiere relacionar el cambio de la propiedad B el en volumen de control (B,.)
con el cambio de la cantidad de B en el Sistema 2. Recuérdese que en el instante
de tiempo t, las propiedades del fluido que se encuentra dentro del volumen de
control coinciden con las del Sistema 2, es decir:

B, (t) = B,(t)
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Figura A.2-1. Flujo unidimensional en una tuberia.

Ahora, se trabajara con la expresion de la derivada con respecto del tiempo de B,,.,
empleando su definicibn como limite. Esto es:

d . Bvc (t + At) - Bvc (t)
at (Bve) = Jim, Al
 Bue(t 440 L Be(t)

—_— 1 1m
dt At—0 At At-0 At

(3)

Si se analiza el flujo de la cantidad a través de la regién en estudio, se tiene que:

(BpAV),,: Cantidad total de la propiedad B que entra al volumen de control.

(BpAV),.:: Cantidad total de la propiedad B que sale del volumen de control.

Por tanto, para un instante t + At:

Bvc(t + At) = BZ (t + At) + (ﬁpAv)in - (ﬁpAv)out
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Sustituyendo la expresion anterior en (3):

i(B ) — lim Bz(t + At) + (ﬁpAv)in - (BpAv)out — lim Bz(t)
dt ~ U7 At-0 At At—0 At

Reordenando términos, se obtiene lo siguiente:

i(B ) — lim Bz(t + At) - Bz(t) + lim (ﬁpAv)in - (ﬁpAv)out
dt ~ U7 At-0 At At—0 At

(.BpAv)in - (.BPAV)out .

o . (4)

7 (Bve) = 7 (Bz) + lim

Por otro lado, el incremento de volumen puede expresarse en términos del area de
seccion transversal como sigue:

AV = AAx
Donde Ax es un incremento a lo largo de la direccion del flujo. En (4):

(ﬁpAAx) in — (IB.OAAX) out
At

d B,.) = d B,) + li
%( vc)—E( 2) A%r—r}o

(ﬁpAAx)in li (ﬁpAAx)out
—_— iim —

d d .
dt (Bye) = dt (B2) + AI%I—{IO At At—0 At -3
Pero, se tiene que:
. Ax v
Ao AL

Donde, V es la rapidez del fluido a lo largo de la direccion x. Por ende:

d d
a (Bvc) = E (Bz) + (.BpAv)in - (.B.DAV)out (6)

Ahora se despejara a % (B,) de (6), y se le asignard el subindice sys, para indicar

gue se trata de la variacion del sistema que coincide con el volumen de control en
el tiempo t:

d d
% (Bsys) - & (Bvc) + (ﬁpAV)out - (BPAV)in (7)
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Si se sustituye la expresion obtenida para B, de la ecuacion (2) en (7), resulta lo
siguiente:

d d
E(Bsys) = E fﬁpdv + (BPAV) our — (BpAV) i, ... ¢))

La expresion (8) es el Teorema de Transporte de Reynolds para flujo
unidimensional. Esta ecuacion establece la relacion existente entre las propiedades
de un sistema, y las del volumen de control que coincide con éste en el instante de
tiempo t. Los tres términos del miembro derecho de la ecuacion representan,
respectivamente:

1. Larazén de cambio de B en el volumen de control.
2. Elflujo de B que sale de la superficie de control.
3. Elflujo de B que entra a la superficie de control.

Siahora se considera que existe un conjunto de entradas y salidas en una superficie
de control (superficie cerrada que rodea al volumen de control), con flujo no
necesariamente unidimensional, se vuelve necesaria la utilizacion de una integral
de area para evaluar el flujo de la propiedad B a través de dicha superficie.

Con esta modificacion, el Teorema de Transporte de Reynolds se transforma en la
siguiente expresion:

d d -
a(Bsys)=E fﬂpdv + fﬁp(v-n) dA

Donde, V es la velocidad del fluido en la superficie de control, y 7 es el vector normal
a la superficie de control que apunta hacia afuera de la misma. En este caso, el

producto interno V - 1 indica directamente la direccion del flujo de la propiedad.m

Ecuacion de la Conservacion de la Masa

En este apartado se obtendra una expresion que relacione el cambio en la masa de
un sistema, con la variacion de la misma en un volumen de control. Para ello se
recurrira al Teorema de Transporte de Reynolds que se dedujo anteriormente,
ecuacion (1):

d d S
E(Bsys)za fﬁpdv + fﬁp(v-n) dA
vc sc
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Para obtener la expresion deseada, Unicamente se deben de sustituir correctamente

las cantidades B,,s y B en la expresion anterior. Dado que By, es la masa del
. _ . _ dBsys _ dmgys .
sistema (B,s = msy;) la correspondiente f = ——=—— €s igual a 1.
Adicionalmente, como se establecidé que la masa del sistema es constante, la
. . . . p . dB
derivada de dicha propiedad con respecto al tiempo sera nula, es decir, % = 0.

Tomando en cuenta lo anterior, la ecuacion (1) se transforma en la siguiente:

d av V-n)dA =0
at fP +fp( n) =

vc N

La expresidn resultante es la Ecuacion de la Conservacidon de la Masa para un
volumen de control fijo deformable. Es posible obtener casos especiales de la
misma. Por ejemplo, si se considera que la densidad es constante, se obtiene la
siguiente ecuacion:

] av -
Si p = constante, I + J(V-n) dA=0

N

La ecuacion anterior sigue siendo valida aun si el volumen de control es deformable.
Por otra parte, si se tiene la condicidon de flujo permanente, no existen cambios en

. d - 7
la masa del volumen de control, es decir, E(prdv) = 0, con lo cual la expresion
se convierte en la siguiente:

fp(V-ﬁ)dAzo

N

La relacién anterior es la Ecuacion de la Conservacion de la Masa para un volumen
de control fijo y no deformable. Indica que la masa que ingresa es igual a la que se
expulsa de dicha region, es decir, que la cantidad neta de fluido que entra al volumen
de control es nula.

Ecuacion de la Energia para régimen de flujo unidimensional y permanente

Se derivara ahora la Ecuacion de la Energia, empleando el Teorema de Transporte
de Reynolds, con la finalidad de ilustrar la aplicacion del mismo. De (1) se tiene que:

d d .
E (Bsys) = E jﬁpdv + fﬁp(V . n) dA
vc sc
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Para este caso, se tiene que B = E (energia del sistema), y por tanto § = Z—i =ees

la energia especifica. Ademas, supdngase que se tiene un volumen de control fijo
con régimen permanente de flujo. La anterior consideracion significa que:

d d =0 9
5 fﬁpv ~0..(9)

Aplicando el Teorema de Transporte de Reynolds para este caso en patrticular, y
considerando (9), se tiene:

d s
o (Eeye) = f ep(V- /) dA

N4

La Primera Ley de la Termodinamica establece que Es,; = Q + W, donde Q y W
representan el calor y el trabajo transferidos al sistema, respectivamente. Por ende,
la expresion anterior se convierte en la siguiente:

d I =
@ W = Wnyso) = [ ep(V-7) da

N

C

S

La tasa de trabajo de flujo por unidad de tiempo esta dada por:

Wiiajo = f P(V- ) dA
SC
Donde P es la presion del sistema. Entonces:

O+W = fep(V-ﬁ)dA+fp(\7-ﬁ)dA

N4 SC

Q+W=S[(e+g)p(\7.ﬁ)dA
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Como ademas se establecié que el flujo seria unidimensional, la integral anterior se
transforma en la diferencia entre flujos de energia a la entrada y a la salida, es decir:

O+W= ((e + g) pVA)out - ((e + g) pVA)

El fluio masico m = pVA es el mismo en la entrada y en la salida para flujo
unidimensional; por tanto, puede factorizarse dicho término en el miembro derecho

de la ecuacion:
) . P P
Q+W=m<(e+—) —<e+—> )
p P/ in

Dividiendo entre el flujo masico, se obtiene:

in

Pyt P;
q+w=eout+%—ein—%...(10)

Por otra parte, la energia especifica del sistema esta conformada por la suma de su
energia cinética, potencial e interna:

VZ
e=u+?+gz...(11)

Sustituyendo (11) en (10), se llega a la siguiente expresion:

2

2
P : P,
out out n
q+w :uout+7+gzout+7_ (uin+%+gzin>_7
2 2
: P, P
Ui + —é” + gz + —;)” Fq4w =y, + —"Z”t + gZyy + 2
2 2
: : Vv P
2T 9%t i~ g+ W = 55 9w+

Dividiendo ambos miembros de la ecuacion entre la aceleracién de gravedad g,
resulta:

V2 P; + Uy —u w  VZ P
ity gt IR T Rout | B Tout | e+ -2 (12)
29 Y g g 29 Y
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Por ultimo, si se definen las cargas por pérdidas y ganancias de energia en el fluido
como:

q + Uin — Uout

hperdaidas = — g
w
hw = E
La ecuacion (12) adopta la forma:
2 2
- P; V P
n n out out
Lz +—L—h . h, = —— —...(13
Zg + Zin + Y pérdidas + w zg + Zout + Y ( )

La ecuacién (13) es conocida como la Ecuacién de la Energia para flujo
unidimensional permanente; las dimensiones de cada término son de energia por
unidad de peso. En la expresion anterior, hye-qiqq Y hyw representan la energia por
unidad de peso que entrega y recibe el sistema, respectivamente.

Ecuacion de la Cantidad de Movimiento

Sea un volumen de control que se mueve a una velocidad v,,., y sea V la velocidad
del fluido medida desde dicho sistema de referencia movil. La velocidad neta del
fluido, medida desde un sistema de referencia fijo, sera:

V=D, +V ..(14)

La segunda ley de Newton aplicada a una masa de control es:

g d —>
Z F= E (mv)sys

Recordando que, para evaluar la cantidad de movimiento lineal de un fluido, es
necesario calcular la superposicion de la cantidad de movimiento de todas las
particulas que lo componen, por lo cual la cantidad de movimiento total se calcula
de la siguiente forma:

(mB)sys = J‘p"_jdv
Q
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Por lo cual:
Zﬁ—d j_’dv 15
=7 pv ..(15)
Q

Sustituyendo la expresién para v de la ecuacion (14) en (15):

Zﬁ:%qp(awﬁ)dv)

Separando la integral anterior en dos partes:

Zﬁ = %(fpf)’vcdv) +%<fp?dv> ..(16)

Q Q

Como v,. no depende del volumen de fluido, es posible realizar la integral
directamente, como sigue:

d 5 d(_ d
dt jpvvcdv = dt Vye fpdv = a(mvvc)
Q

Q

Sustituyendo la expresion anterior en (16) resulta:

Zl_f—d v +d dev
Q

Fo L omp,) =2 fvdv

Z dt(mv“)_dt P
Q

Como ademas se considera que la masa del sistema permanece constante:

— d —
z F—ma,, = %<f deV) ..(17)
Q

Ahora, se emplearad el Teorema de Transporte de Reynolds, para expresar el
segundo miembro de la ecuacion (17). Se sustituira la variable muda B por la

cantidad de movimiento p = fQ dev. Por tanto, la variable g = g—i sera la velocidad

V promedio del fluido, medida desde el sistema de referencia movil.
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De la ecuacion (1), se tiene:

d d S
E(Bsys)za fﬁpdv + fﬁp(v-n) dA
ve SC

Sustituyendo B por la cantidad de movimiento:

d fvdv—d [Voav |+ [Vo(v-7)an...as
W =7 p p(V-n)dA..(18)

Q vc sc

Sustituyendo (18) en (17) se llega a:

— d — — —
ZF—mZi,,c - — prdv + pr(v-ﬁ) dA ..(19)

144 sc

La expresion (19) es la Ecuacion de la Cantidad de Movimiento para un volumen
de control con aceleraciéon a,.. Es conveniente resaltar que dicha relaciéon es
vectorial, por lo cual deben de calcularse tres términos.
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Apéndice 3

Obtencion de las Ecuaciones de
Euler-Lagrange a partir de la
Teoria de Variaciones

...a saber, puesto que la forma de todo el Universo es la mas perfecta
y, de hecho, esté disefiada por el creador mas sabio, nada ocurrira en
el mundo sin que salga a relucir, de alguna manera, una regla maxima o minima.

Leonhard Euler
(1707-1783)

En este apartado se justificara la formulacion lagrangiana del modelo matematico
de un sistema fisico, a partir de la Teoria de Variaciones. Para ello, en primer
término se discutira el concepto de funcional integral o distribucién. Posteriormente,
se analizaran las variaciones a primer orden de dichos funcionales, asi como su
optimizacién, obteniéndose las Ecuaciones de Euler-Lagrange para el caso general
del Calculo Variacional.

Por ultimo, se aplicara el resultado anterior para optimizar la Integral de Accion, de
acuerdo con el Principio Hamiltoniano de Accidon Minima, derivando esto en las
Ecuaciones de Euler-Lagrange que comunmente se emplean en el modelado de
sistemas fisicos.

Funcional Integral

Un funcional integral (también llamado distribucion) A[q, q] es una expresion que
asigna un escalar a cada funcién f, y que tiene la siguiente forma:

Alq,d] = f f@@0dt ...(1)

Alq, q] asigna un numero real a cada funcién q(t) definida en un intervalo [¢t;, t,].

A23
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Principio Variacional

La gran semejanza que los funcionales tienen con las funciones, sugiere
inmediatamente la idea de extender a aquellos el célculo de maximos y minimos, o
mas generalmente, de puntos estacionarios. De ello se ocupa la rama de las
Mateméticas conocida como Calculo de Variaciones.

Se dice que una funcion q(t) sufre una variacion a primer orden §q si cambia a
d = q + 6q. En el presente trabajo, nos limitaremos a variaciones que se anulen en
los extremos del intervalo de integracién, es decir:

5q(t,) = 8q(t;) =0 ...(2)

Por tanto, g Yy g son trayectorias proximas que conectan los puntos
(t1,q(t1)) ¥ (t2,q(t,)). Lavariacion de q produce, consecuentemente, una variacion
en g, de forma que:

- d
5q = I (6q) ...(3)

Es por ello que, naturalmente, se puede definir la variacion de A[q, ¢] como:

t2 t2

54 = f [£(q +6q,q +64,0) - £(q,4,) 1dt = f [8(q,4,0) 1dt

21
De forma analoga a un diferencial total para una funcion de varias variables, la
variacion de f puede expresarse como:

%

54 = j [%6q+3—25(1]dt (&)

21
Tomando en cuenta (3) e integrando por partes el segundo término del integrando

de (4), se obtiene lo siguiente:

tz t2 t2

[ (Z—QSQ)dt= | (g—’;%(aq(t») dt=(g—£5q(t)> " | (%(%)) Sqdt

ty £y t1l
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Considerando las condiciones especificadas en (2), la expresion anterior se

reduce a:
f (ZQ )dt _ f (%(3—2)) 8qdt ...(5)

t1 t1

Sustituyendo (5) en (4):
5A—H 5q—— — “%_E .)]5th .. (6)

Para que A[q, q] alcance un punto estacionario (y por tanto 64 = 0 para todas las
variaciones §&q), es necesario que se anule el integrando en (6). Como
consecuencia de lo anterior, se tiene que:

g—i(af) 0 ..(7)
dq dt\dq
La expresion (7) se conoce como la Ecuacion de Euler-Lagrange, la cual es una
ecuacion diferencial parcial de segundo orden, en la que q es la variable
dependiente y t la independiente. La solucion dependerd de dos constantes
arbitrarias que se fijan de modo tal que q(t;) = q1 Y q(t;) = q5.

En general, para funcionales de varias variables q;, ¢;, la condicion de punto
estacionario se convierte en:

2 d(ad
dq; dt\oq;

La expresién (8) representa un conjunto de n ecuaciones de Euler-Lagrange,
teniéndose una ecuacion para cada variable g;.

Principio de Acciéon Minima

A lo largo de la Historia, han existido diversos postulados indicando que siempre
que un proceso fisico tiene lugar, éste se da de forma tal que tiende a minimizar
alguna magnitud importante relacionada con dicho fendmeno. A estos postulados
se les llamo principios minimos.
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Los primeros indicios de dichos postulados se encuentran en el campo de la Optica;
el Principio de Trayectoria Minima da la pauta para la formulacién de las leyes de
reflexion (establecidas por Herdn de Alejandria), mientras que el Principio de
Tiempo Minimo, propuesto por Fermat en 1657, conduce naturalmente a las Leyes
de Snell para la reflexion y refraccion de ondas electromagnéticas.

Entre 1834 y 1835, el matematico y astronomo irlandés, Sir William Rowan Hamilton
(1805-1865) estableci6 el principio dinamico a partir del cual es posible desarrollar
la Mecéanica y la mayor parte de toda la Fisica Clasica:

‘De todas las posibles trayectorias a través de las cuales un sistema dindmico puede moverse de un
punto a otro en un intervalo especificado de tiempo (consistente con sus restricciones), la trayectoria
que se sequira es tal que minimiza la integral de la diferencia entre la energia cinética y la energia
potencial.”

El enunciado anterior se conoce como el Principio de Hamilton, también llamado
Principio de Accion Minima.

Se define como accién (S) a la magnitud fisica que expresa el producto del cambio
de energia implicada en un proceso por la duracién del mismo. La accién posee
dimensiones de energia por tiempo, y sus unidades en el Sl son [/ -s].

Debido a su uso extendido en Mecanica Cuantica, la accién tiene una unidad
especial perteneciente al Sistema Natural de Unidades (SN). En dicho sistema, la
accion se mide en multiplos de la constante de Planck (h).

h=663%x1073 []-s]

Para un sistema mecéanico, el cambio total de la energia esta dado por la diferencia
de la energia cinética y la energia potencial. De tal forma, puede establecerse el
diferencial de accion como:

dS = AE dt = (T — V)dt

Donde T corresponde a la energia cinética y V a la energia potencial total del
sistema. Integrando en un intervalo de tiempo, se tiene:

J dS=J (T —V)dt
1 ts

S1—>2 = tZ(T - V) dt ... (9)

ty
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La expresion (9) se conoce como la Integral de Accion. En términos de la Teoria de
Variaciones, el Principio de Hamilton establece que la trayectoria que sigue un
sistema dinamico es tal que siempre minimiza la integral de accion.

Simbdélicamente, esto es:

2

t1

Definiendo £=T —V como la Funcion Lagrangiana o simplemente como el
Lagrangiano del sistema, la expresion (10) se convierte en:

t2
651_,2 = 6[ Ldt=0 ...(11)

t1

Se reconoce en (11) la variacion a primer orden de la distribucion S;_,,. Para que la
expresion anterior se cumpla, se requiere que £ alcance un punto estacionario (no
necesariamente minimo, aunque generalmente ese es el caso). De acuerdo con los
resultados obtenidos en (6) y (7), este hecho implica forzosamente que:

d (0L GL_O 12 12
dt\aq, aq]-_ j=12,..n ..(12)

En (12), las variables g; son las coordenadas generalizadas en términos de las

cuales puede describirse toda la dinamica del sistema, mientras que n corresponde
al numero de grados de libertad del mismo.

En términos generales, tanto la energia cinética como la potencial, y por ende el
lagrangiano del sistema, son funciones de las coordenadas generalizadas y de sus
derivadas con respecto al tiempo. Esto es:

L(Ti,if jt) = T(Ti,c_.i; t)—-V(g; t) ..(13)

q1 d1
- q X )
=Y a=|%
dn dn

Son los vectores de coordenadas y velocidades generalizadas, respectivamente. Si
el lagrangiano no depende explicitamente del tiempo ni de alguna funcion de
excitacion, se dice que el sistema es autdbnomo.

Donde:
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Cabe sefialar que la funcion lagrangiana de un sistema no es Unica. Considérese,
por ejemplo, la funcién definida por:

d¢(q; t)
dt

Donde ¢(q;t) es una funcién arbitraria de las coordenadas generalizadas y del
tiempo. Puede demostrarse que £’ es también un lagrangiano del sistema.

L=L+

Por otro lado, a pesar de la no unicidad de la funcion lagrangiana, el conjunto de
ecuaciones de movimiento derivado de cualquiera de ellas es siempre el mismo, y
por tanto la solucién del sistema si es Unica.

La expresion (12) corresponde a las Ecuaciones de Euler-Lagrange, un conjunto
de n ecuaciones diferenciales parciales de segundo orden, comunmente utilizadas
en el modelado de sistemas fisicos. Se observa que la derivacion de estas formulas
constituye el caso particular de la aplicacion de los resultados de la Teoria de
Variaciones a la Mecanica, especificamente a la optimizacién de la integral de
accion.

Forma General de las Ecuaciones de Euler-Lagrange

El conjunto de ecuaciones (12) resulta util cuando en el sistema no acttan fuerzas
de disipacion no conservativas ni fuerzas externas que no provengan de alguna
funcién potencial. Puede extenderse el conjunto de Ecuaciones de Euler-Lagrange
para considerar también estos casos.

De una forma mas general, las Ecuaciones de Euler-Lagrange se escriben como:

j=1,2,..n ..(14)

d<6£> dL aDg
N

ol Eryrall Rl
dt\dq, dq; 0q,
Donde:
£(q,q ; t): Funcién lagrangiana del sistema.
£(4.4;t) =T(q4.4;t) - V(g;t)
T(Zi,?i; t): Energia cinética total del sistema (traslacional y rotacional).
V(q;t): Funcién o energia potencial total del sistema (gravitacional, elastica, etc.)

Dg: Funcion de disipacion de Rayleigh.

Q;: Fuerzas generalizadas no dependientes de un potencial (generalmente son las
]
proyecciones de las fuerzas externas sobre el grado libertad j).
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La funcién de disipacion se emplea cuando existen fuerzas de friccion
proporcionales a alguna velocidad, como en el caso de la friccién viscosa. Es decir:

fx = —bx Sk

1w .
Dy = Ez be (6 )? ...(15)
k=1

En ésta, m representa el nimero de disipadores, b, y &, son los coeficientes de
friccion viscosa y la diferencia de velocidades en el k-ésimo amortiguador,
respectivamente.

Tipicamente, el modelado realizado por ecuaciones de Euler-Lagrange para
sistemas no autbnomos, disipativos e invariantes con el tiempo, resulta en una
ecuacion matricial de la forma:

M(q)q + €(4,4)d + D(qd) + K@ + 6@ = Q(¢)
Donde:

M(q) : Matriz de inercia

(4, q) : Matriz de Coriolis.

D(q) : Vector de fuerzas disipativas.
K(q) : Vector de fuerzas eléasticas.

G(q) : Vector de términos gravitacionales.
Q(t) : Vector de fuerzas generalizadas externas.

Las Ecuaciones de Euler-Lagrange son ampliamente utilizadas en el modelado de
sistemas fisicos, particularmente mecénicos. La razon de su éxito estriba en que la
formulacion lagrangiana es un método alternativo al newtoniano, basado en
consideraciones energéticas, lo cual hace innecesaria la determinacion de las
fuerzas de restriccidn o ligadura entre los elementos que constituyen el sistema, las
cuales, en la mayor parte de los casos, no tienen una representacion sencilla.

Cabe sefalar que el método de Lagrange solamente puede aplicarse si las
restricciones del sistema son holonémicas, es decir, aquellas que poseen una
representacion como funcién analitica de la posicion (coordenadas generalizadas).
Es posible ampliar aiin méas el método para considerar restricciones no
holonémicas de tipo diferencial lineal, mediante la aplicacion de los multiplicadores
indeterminados de Lagrange. Sin embargo, este topico cae fuera del alcance del
presente trabajo.
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Apéndice 4

Obtencion Experimental de
las Constantes de Sustentacion y
Arrastre del Sistema Motor-Propela

Cuando se examinan inteligentemente incluso los mas indtiles experimentos,
éstos pueden abrir el camino hacia los mas sensacionales hallazgos.

Max Planck
(1858-1947)

Ningun experimento es tan tonto que no merezca la pena intentarlo.

Hermann Von Helmholtz
(1821-1894)

En el Capitulo 4 se obtuvo el modelo matematico que describe el comportamiento
dindmico del dron, es decir, un sistema de ecuaciones diferenciales que contienen
la informacion de todos los elementos que lo conforman, tanto individualmente como
en conjunto.

Sin embargo, algunos de dichos dispositivos poseen parametros caracteristicos que
aparecen en el modelo, los cuales deben de ser determinados a través de su
medicion directa o de forma experimental. Tal es el caso de las constantes de
sustentacién k y de arrastre b que relacionan el empuje y el par con la velocidad
angular del rotor, respectivamente.

Dichas constantes no pueden ser obtenidas directamente, por lo cual fue necesario
el disefio y la construccién de un banco de pruebas que permitiera calcular sus
valores numeéricos experimentalmente. En este apartado se describe el
funcionamiento de dicho banco de pruebas, asi como el procedimiento que se siguio
para obtener los parametros k y b, con base en los datos recabados con el mismo.

A31
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Banco de pruebas

Como se menciono previamente, fue necesaria la determinacion de los valores de
dos constantes para caracterizar el sistema Motor-Propela, ya que éstas son
fundamentales para tener un modelo matematico que representase apropiadamente
al sistema y para generar leyes de control para el vehiculo aéreo.

Por dicha razén, se requirié construir un banco de pruebas que permitiera obtener
estos valores de forma fiable. Se decidié que dicho sistema tuviera como principio
de funcionamiento el equilibrio de pares, es decir, que operara de forma similar a
como lo hace una balanza.

Por otra parte, resultaba conveniente que la orientacion del motor pudiera ser
modificada, con la finalidad obtener ambas constantes sin necesidad de construir
dos sistemas de medicion. En la Figura A.4-1 se muestra un esquema del sistema
de pruebas disefiado, asi como los modos de operacion que éste posee.

o e—— | o so—

(a) (b)

Figura A.4-1. Banco de pruebas para caracterizar un sistema Motor-Propela.
(a) Configuracion para determinar k. (b) Configuracion para determinar b.

El banco de pruebas esta conformado por un soporte vertical empotrado en una
base. Este tiene sujeto un eje, el cual es insertado en la parte interna de un
rodamiento rigido de bolas. La parte externa del rodamiento esta fija a un balancin
gue puede rotar libremente dentro del intervalo de +50°, aproximadamente, limitado
por un par de topes mecanicos. Esto ultimo con el fin de evitar alguna colisiéon entre
la hélice y cualquier otra parte de la estructura.

Como puede apreciarse, en ambas configuraciones es posible colocar un motor, el
cual, debido a su peso, producira un momento en el balancin. Adicionalmente, al
girar el rotor, el balancin experimentara un par adicional, mismo que sera ajustado
para que tener el mismo sentido que el anterior.
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La parte derecha del balancin cuenta con una ranura para colocar una corredera a
la cual se sujetara una masa conocida, con la finalidad de equilibrar el par total
producido por el motor y la propela. Con base en estos datos y en la medicion de la
velocidad angular del rotor, se determinardn los valores de las constantes de
sustentacién y arrastre.

Prueba para determinar la constante de sustentacion k

Como se abord6 en el apartado de modelado matematico, cada conjunto formado
por un motor y una propela produce un empuje estatico que es proporcional al
cuadrado de la velocidad angular, esto es:

T =kw?..(1)

Donde T es el empuje producido por la propela, y w es la velocidad angular del rotor.
Se habia mencionado anteriormente que se ajustara el sentido de giro del motor
para que la fuerza de empuje apunte hacia abajo y, por ende, tenga la misma
direccién que el peso.

Para obtener el valor de la constante k, se recurrira a la determinacion experimental
del par presente en el balancin, producido por el empuje. Por tanto, es necesaria
una expresion que relacione estas dos cantidades.

Considérese la Figura A.4-2, en la cual se muestra tanto la configuracién del banco
de pruebas para determinar k, como el conjunto de fuerzas y momentos que
intervienen en la prueba.

L !
K X

2

<3

mg

Figura A.4-2. Diagrama del sistema para determinar k.
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Momento de calibracion M,

La primera actividad que se debe realizar es colocar el motor en reposo y ajustar la
masa m, a una distancia [,, de forma tal que se consiga el equilibrio. En dicha
situacion el empuje estatico sera nulo (T = 0) y con ello se obtendra un momento
de giro de calibracion M., mismo que se calcula de la siguiente forma:

MC = moglo (2)

Calculo del empuje T

Ahora, si se considera que el motor tiene una velocidad angular distinta de cero, se
encontrara presente la fuerza de empuje T. Cabe mencionar que, al igual que en la
etapa de calibracion, es necesario colocar una nueva masa m a la distancia
apropiada para equilibrar el balancin.

Si se toma la suma de pares respecto al centro del balancin, se tiene lo siguiente:

XM, =0
M, +TL—-mgl=0..(3)

Sustituyendo (2) en (3) se obtiene lo que sigue:
moglo + TL —mgl =0 ...(4)

Despejando el empuje, se llega a la siguiente expresion:
9

La ecuacién (5) es muy importante, ya que permite calcular directamente la fuerza
de empuje producida por un motor y una propela en particular, a partir de las
distancias [, y [ obtenidas.

Obtencién del parametro k

Para que el experimento sea llevado a cabo de forma satisfactoria, es necesaria la
obtencion de un numero suficiente de mediciones para el empuje T;, en conjunto
con su respectiva velocidad angular w;. Resulta entonces conveniente reportar los
datos obtenidos de la prueba en una tabla como la que se muestra en la Tabla
A4-1.
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Medicion m L w T
1 my l1 W 4 T1
2 m, D W o T2
i m; L W; T;

Tabla A.4-1. Tabla de mediciones para determinar el parametro k.

Una vez recabada la informacién, para obtener el valor de k, es necesario realizar
una regresion lineal a una curva de segundo grado, lo cual conducird a una
aproximacion de la siguiente forma:

T =kw?+e,0+e,..(6)

Donde e; y e,, en conjunto, son términos que desplazan el vértice de la parabola;
por ello su valor debera ser sumamente pequefio, es decir e, e, = 0.

Para asegurar que el experimento es correcto, es necesario corroborar que el
coeficiente de determinacion sea muy cercano a uno (r? ~ 1), ya que este indica la
bondad del ajuste, es decir, representa la medida en que la expresion (6) explica
los datos obtenidos durante la prueba.

Prueba para determinar la constante de arrastre b

De forma analoga al caso anterior, el par producido por el motor y la propela
depende del cuadrado de la velocidad angular del rotor, es decir:

Ty = bw? ...(7)

Como se sabe, el par t,, contribuye a la rotacion del vehiculo alrededor del eje z, es
decir, modifica el angulo . Dicho término se conoce como par de reaccion en el
motor. Este surge debido a que, al operar, el motor aplica un par de giro al rotor, y
éste ultimo a su vez impulsa al motor en la direccion contraria tal como lo dicta la
Tercera Ley de Newton.

En la Figura A.4-3 se muestra un esquema en el que se ilustra la configuracion del
banco de pruebas y el conjunto de fuerzas y momentos que intervienen en el
presente experimento.
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oLy
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Figura A.4-3. Diagrama del sistema para determinar b.

Como las ecuaciones (1) y (7) son similares, es posible utilizar los resultados
obtenidos anteriormente para obtener el valor de la constante b. Es por ello que se
propone un par calibracion que se calcula de la misma forma que en (2).

Calculo del par en el motor Ty

Un par cualquiera aplicado a un cuerpo rigido produce los mismos efectos sin
importar el lugar en el que éste se aplique; es por ello que el par 1), que se desea
calcular se medira con respecto al centro del balancin y no en el motor.

Realizando el equilibrio de momentos en el balancin, se llega a la siguiente
expresion:
XM, =0

M.+ 1ty —mgl=0..(8)
Sustituyendo (2) en (8) se obtiene el siguiente resultado:
mogly + Tty —mgl =0 ...(9)
Despejando a 1), se llega a:
Ty = g(ml —myly) ... (10)

La ecuacion (10) permite calcular el par t,, en funcién de la masa m y de la distancia
[ de ésta respecto al centro del balancin.
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Obtencién del parametro b

Al igual que en el experimento para determinar la constante de sustentacion, es
necesario tomar un nimero apropiado de mediciones para encontrar correctamente
el valor de b. Para ello se deberan de introducir los datos en una tabla como la que
se muestra a continuacion.

Medicion m L w ™
1 m; L w4 Tm1
2 m, L W, Tz
i m; b W Tmi

Tabla A.4-2. Tabla de mediciones para determinar el parametro b.

Es importante mencionar nuevamente que, una vez que se obtenga la regresion
lineal, debe verificarse que el coeficiente de determinacion tenga un valor cercano
ala unidad (R? ~ 1). Lo anterior, para asegurar que el ajuste es valido.

Calibracion y correcta utilizacion de los Controladores Electrénicos de Velocidad
(ESC)

En el Capitulo 3, correspondiente al Disefio Mecanico y Electronico, se plantea la
utilizaciéon de Controladores Electrénicos de Velocidad (ESC) como etapa de
potencia para los motores brushless. Estos dispositivos se encargan de
proporcionar la corriente necesaria para el movimiento de los actuadores, ademas
de regular su velocidad de rotacion, con base en una sefial de control recibida desde
el controlador de vuelo. Dicha sefial consiste en un pulso PWM con una frecuencia
aproximada de 50 [Hz]; la velocidad del motor varia conforme se incrementa el
tiempo en alto del pulso de 1 [ms] a 2 [ms].

Para poder utilizar un ESC apropiadamente, resulta necesario efectuar ciertas
configuraciones previas, especificamente las operaciones de armado y calibracion.
Se dice que un ESC se encuentra armado cuando esta a la espera de una sefial de
control para empezar a mover el motor. Dicho de otra forma, el armado es la
inicializacion necesaria para que el circuito controlador pueda realizar
correctamente su tarea. La calibracion consiste en especificar los limites de
operacion entre los cuales ha de funcionar el dispositivo, y que corresponden
directamente con una velocidad de rotacion nula y aquella que alcanzaré el motor a
maxima capacidad. Si el ESC se encuentra descalibrado, no se produciré el armado
del circuito, y por ende, éste no funcionara.
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Estas dos operaciones pueden efectuarse de una manera muy sencilla.
Considérese la configuracion mostrada en la Figura A.4-4. En ella se muestran un
potenciémetro alimentado con 5 [V] en sus extremos, y cuya terminal central se
conecta a una entrada analégica de un microcontrolador, a partir del cual se envia
una sefial de control PWM hacia el ESC, que se encuentra conectado al motor
brushless mediante las tres terminales correspondientes.

El proceso de armado se da mediante el siguiente algoritmo: en primer término,
debe enviarse la sefial de armado al ESC, la cual consiste en un pulso de
aproximadamente 1 [ms] de tiempo en alto, con la ya sabida frecuencia de 50 [Hz].

Si se utiliza la plataforma Arduino, lo anterior puede lograrse mediante la llamada al
método write(@) (0, equivalentemente writeMicroSeconds(1000)) para un objeto
del tipo Servo, encontrado en la libreria Servo.h. Para esto, previamente debe de
haberse creado dicho objeto y declarado la terminal que se utilizara para enviar la
sefal de control. Mas adelante, se muestra el codigo generado en la IDE de Arduino
para efectuar la calibracion de los ESC y la caracterizacion de los motores en el
presente proyecto.

Para la calibracion debe enviarse la maxima sefial PWM admisible, correspondiente
con un pulso con un tiempo en alto de aproximadamente 2 [ms]. Esto se logra si
previamente se posiciona el potenciometro en el extremo en el cual el potencial en
la terminal central sea maximo. Mediante el microcontrolador, se lee esta sefial de
tensiéon, se calcula el correspondiente tiempo en alto, y se envia al ESC sin
alimentar.

Una vez hecho esto, se procede a conectar el ESC a la bateria o fuente de
alimentacion, y se cambia rapidamente la posicion del potenciometro hasta el
extremo opuesto. En este punto, debe escucharse una serie de pitidos emitidos por
el motor y, adicionalmente, se encenderd un LED en el ESC; lo anterior indica que
éste ha sido calibrado apropiadamente. Si ahora se modifica la posicion angular del
potenciometro, el motor debe girar con una velocidad proporcional al potencial de la
terminal central.

Si se dispone de un radiocontrol y de un dispositivo receptor de radiofrecuencia,
puede realizarse este mismo procedimiento, conectando directamente la terminal
throttle del receptor a la sefial del ESC. De esta forma, el joystick del radiocontrol
realizara la funcion del potenciémetro.

A continuacion, se presenta el codigo fuente del programa generado en la
plataforma Arduino para la calibracién de los ESC y para realizar las pruebas de
caracterizacion. Para ello, se utilizé el microcontrolador ATMega 2560, incorporado
en la tarjeta Flight Controller Multiwii AIO V2, cuyas caracteristicas se presentan en
el Capitulo 3.
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//Programa para calibracion de ESC y calibracidn de motores brushless

#include <Servo.h>

//Definicidén de constantes
#tdefine PINMOTOR 3
#tdefine MAXIMOPWM 2000
#tdefine MINIMOPWM 1000
#tdefine BAUD 9600

int Pot = AOQ;
Servo Mot;

//Declaracién de variables
int val=0;
int auxiliar=0;

//Incluir la libreria Servo.h

//Entrada analégica del potencidmetro
//Declaracién del objeto Mot de 1la 1libreria
//Servo

//Funcién de configuracién setup()

void setup()

{
Serial.begin(BAUD);
pinMode(Pot, INPUT);
Mot.attach(PINMOTOR);

Mot.write(0);
delay(500);

//Inicializacidén de la comunicacidén serial
//Declaracién de la terminal Pot como entrada
//Declaracion de 1la terminal PINMOTOR como
//salida asociada al objeto servo MOT
//Instruccién de armado

//Retardo de 500 [ms]

}//Fin de la funcién de configuracidn

//Funcién principal loop()
void loop()

{

//Lectura del valor analdgico de Pot, mapeo y restriccidén al intervalo de
//MINIMOPWM (1000) a MAXIMOPWM (2000). Envio del tiempo en alto de //1a

sefial PWM hacia el ESC
val = analogRead(Pot);

val=map(val,®,1023,MINIMOPWM, MAXIMOPWM) ;
val=constrain(val,MINIMOPWM, MAXIMOPWM) ;
Mot.writeMicroseconds(val);

delay(15);

//Despliegue de datos por puerto serial s6lo si el valor cambia

if(Serial.available()>0)

{

auxiliar=Serial.read();
Serial.println(val);

}

}//Fin de la funcién principal loop()
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Resultados

En la Tabla A.4-3 se presentan los resultados obtenidos en la prueba para la
determinacion de la constante de sustentacion k de los motores brushless. Los
valores obtenidos para todos los actuadores son idénticos.

T [:1:; "m"te’[’}_u Determinacion de la constante de sustentacion k
g [kg-m/s?] 9.78 Medicion m [kq] I [m] Tato [M8] | w [rev/min] | w [rad/s] w’ [rad/s)? TIN]
Iy [m] 0.043 0 0.14591 0.043 1000 0 0.0000 0.0000 0.0000
mg [kg] 0.14591 1 0.14591 0.084 1100 5334 E58.5752 | 312006.2248 0.2497
2 0.14591 0.091 1200 8015 839.3288 | 704472.8971 05708
3 0.14591 0.118 1300 10100 | 10576695 | 1118664.8277 | 08919
4 0.14591 0.144 1400 1715 | 12267919 | 15050184425 | 12011
5 0.14591 0.163 1499 12840 | 13448017 | 18079536126 | 14270
6 0.14591 0.183 1601 13050 | 14608406 | 21340552116 | 1.6648
7 0.25158 0.121 1701 15100 | 15812683 | 25004004439 | 19696
8 0.25158 0.136 1799 16420 | 17194984 | 29566746756 | 22772

Tabla A.4-3. Datos experimentales para la determinacion de la constante de sustentacion k.

Como se habia mencionado anteriormente, el empuje en funcion de la velocidad
angular producido por un conjunto rotor-propela se ajusta a una curva polinomial de
segundo grado de la forma dada por (6). A partir de los datos recabados en la
tabla anterior, se puede apreciar graficamente esta tendencia en la Figura A.4-5.
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Figura A.4-5. Gréfica de empuje contra velocidad angular para el par motor-propela.
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La simplificacién adicional mas frecuente del modelo anterior consiste en despreciar
los términos de orden uno y cero, y asumir que la fuerza de empuje es proporcional
al cuadrado de la velocidad angular, tal como en la expresion (1). Realizando un
ajuste lineal entre el empuje y el cuadrado de la velocidad angular, con base en los
datos obtenidos, se obtiene la siguiente grafica:
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Figura A.4-6. Gréfica de empuje contra el cuadrado de la velocidad angular para el par motor-propela.

En las dos graficas anteriores, se observa que el coeficiente del término cuadratico
es el mismo. Dicho valor representa la constante de sustentacion para el par motor-
propela:

k=7.7 x1077 [N-s?]

De igual forma, se tiene que el coeficiente de determinacion R? es muy cercano a la
unidad en ambos casos, lo cual indica que el ajuste efectuado explica
satisfactoriamente la dispersion de datos recopilados durante la prueba.

Por otro lado, para el caso de la constante de arrastre b, se tienen los siguientes
resultados experimentales:

a

Constantes . .-
L m) XF Determinacion de la constante de arrastre b
g [kg-m/s?] 978 Medicion m [kg] I[m] |wlrevimin] | w[radis] | w®[radis]’ | T[N-m]
lo [m] 0.043 0 0.14591 0.043 0 0.0000 0.0000 0.0000
m, [ka] 0.14591 1 014791 016 15305 16655677 |2774115.7805|  0.1701

Tabla A.4-4. Datos experimentales para la determinacion de la constante de arrastre b.
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La razén por la cual se tienen tan pocos datos en esta prueba es que el par
producido por el motor practicamente no varia respecto a la velocidad angular;
debido a esto, el banco de pruebas disefiado no posee suficiente resolucion para
detectar dicho cambio. Con base en los datos anteriores, se tiene la siguiente
grafica:
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Figura A.4-7. Gréfica de empuje contra el cuadrado de la velocidad angular para el par motor-propela.

De acuerdo con (7) , la constante de proporcionalidad que relaciona el par del motor
y el cuadrado de la velocidad angular se denomina constante de arrastre b; de la
grafica anterior, se observa que:

b=6.1 x10°8 [N -m - s?]



Apéndice 5

Protocolo de Comunicacion
Serial Multiwii (MSP)

El mayor problema en la comunicacion
es la ilusion de que ésta se ha logrado.

George Bernard Shaw
(1856-1950)

Las palabras * informacion "y * comunicacion ’
a menudo se utilizan como sinénimos,

pero significan cosas muy diferentes.
Informacion es dar; comunicacion es entender.

Sydney J. Harris
(1917-1986)

El Protocolo de Comunicacién Serial Multiwii (MSP, Multiwii Serial Protocol), es un
algoritmo creado para efectuar solicitaciones de informacién y ejecutar instrucciones
y comandos en Tarjetas Controladoras de Vuelo (FC, Flight Controller) compatibles
con la plataforma de software Multiwii, la cual es ampliamente utilizada por
aficionados y disefiadores de aeronaves multirotor alrededor del mundo.

Las caracteristicas principales de MSP son las siguientes:

- Ligero y portable.

- Genérico, amigable y transparente al usuario. No requiere software especial
para su ejecucion.

- Embebido dentro del cédigo principal de Multiwii.

- Eficiente para la transmisién de informacién: Unicamente los datos solicitados
son enviados en un formato binario. Lo anterior permite un manejo y
procesamiento mas ordenado de la informacion, evitando saturacion y uso
excesivo de recursos.

- Seguro. Los datos se verifican a traves de verificacion por redundancia ciclica
(CRC), lo que permite garantizar la integridad de la informacién transmitida.
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- Metddico y estructurado. Posee un preludio o cabecera especifico para el
envio o recepcion de datos. Esto es util, ademas, debido a que puede
utilizarse en paralelo con otros protocolos de comunicacion (GPS, Bluetooth,
etc) sin que exista colision de datos ni conflicto alguno.

- Disefo multiplataforma con baja sensibilidad ante evolucion de versiones de
software.

Un aspecto que es fundamentalmente importante en el funcionamiento de MSP es
gue éste nunca envia informacién o ejecuta instrucciones por si mismo; siempre
debe hacerse una solicitud externa para transmitir datos o realizar alguna accion en
el FC. Esto permite un mayor control sobre el flujo de datos y hace del protocolo
una herramienta fiable y eficiente.

Existen dos tipos basicos de solicitaciones por parte del usuario hacia el MSP. La
primera de ellas es una llamada para acceder a datos internos del FC (por ejemplo,
valores de lecturas de los sensores), mientras que la segunda se utiliza para enviar
comandos predeterminados que ejecutan acciones sobre el sistema, asi como para
fijar nuevos parametros para la operacion del mismo.

Sin importar de cual de los dos casos anteriores se trate, el mensaje de solicitacion
debe de tener el siguiente formato:

[Cabecera] [Longitud del arreglo de datos] [Codigo de Comando] [Datos] [CRC]

La cabecera es el inicio de todo mensaje de comunicacion en MSP. Consta de tres
datos con un tamafio de ocho bits cada uno: el caracter ‘§’ seguido de los caracteres
‘My <’ (recuérdese que el codigo ASCII establece un valor de ocho bits, esto es,
de 0 a 255, para los caracteres mas comunes). El caracter ‘<’ indica la direccién de
flujo de la informacion. En este caso, significa que los datos entran al sistema de
Multiwii.

Posteriormente, la longitud del arreglo indica a MSP el nimero de datos que debe
esperar. En caso de que el mensaje corresponda a una solicitud de informacion
hacia Multiwii, la longitud de la cadena debera ser igual a cero.

A continuacion, el cédigo de comando es un numero entero de ocho bits el cual
especifica al sistema qué tarea ha de ser ejecutada. Dentro de éstos se incluyen
instrucciones muy diversas, que van desde preguntar por la version del software o
por datos de sensores y variables internas, hasta fijar parAmetros de operacion,
como el valor de throttle (aceleracion) para cada rotor o la magnitud de las
constantes del controlador PID embebido para la estabilizacion de angulos de
navegacion.
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En el presente proyecto, Unicamente se utilizaron comandos para leer los datos de
los sensores integrados en la tarjeta FC, por lo cual sélo éstos seran discutidos aqui.
Para mayor informacion acerca de las instrucciones de MSP y sus codigos, remitirse
a los sitios web oficiales http://www.multiwii.com/forum/viewtopic.php?f=8&t=1516 y
http://www.multiwii.com/wiki/index.php?title=Multiwii_Serial_Protocol.

Por ultimo, la cadena de datos debe estar constituida por una secuencia de valores
de ocho bits, consistente con la longitud establecida y con los argumentos
necesarios para la ejecucion del comando invocado. Como se menciono
previamente, en caso de una simple solicitud de informacién, la longitud de la
cadena es de cero, por ende, ningun dato debe ser enviado.

El CRC es el mecanismo de verificacion del protocolo, y se calcula como la
operacion OR excluyente (XOR,@®) sobre los bytes correspondientes a la longitud
del arreglo de datos, el cdédigo de comando y los propios datos enviados.

Para comprender mejor el funcionamiento de las solicitaciones hacia MSP
considérese el caso de una solicitud de informacion para conocer el valor de los
angulos de navegacion roll, pitch y yaw. Como antes, todo mensaje de
comunicacion debe iniciar con la cabecera, conformada por los caracteres ‘§ ‘M’ y
finalizando con ‘<, ya que se tiene flujo de informacion hacia el Multiwii.

Debido a que se trata de una solicitud de informacién, el tamafio de la cadena de
datos a enviar es de cero. Posteriormente, el comando correspondiente a la tarea
deseada se conoce como MSP_ATTITUDE, y tiene asociado el codigo 108. Como
ya se explicd, no se requiere del envio de ninguna cadena de datos. Finalmente, el
CRC correcto para esta operacion se calcula como la operacion XOR sobre los
bytes de longitud, cédigo y datos. En este caso:

CRC=03 108 © 0 =108

Por tanto, el mensaje de solicitacién a enviar a MSP para conocer los valores de los
angulos de navegacion debe ser:

$M<0108108

El sistema Multiwii interpretara la instruccion anterior y respondera con la
informacion requerida. El formato de las respuestas por parte del software es muy
idéntico al usado para efectuar las solicitaciones:

[Cabecera] [Longitud del arreglo de datos] [Codigo de Comando] [Datos] [CRC]

En este caso, la cabecera esta formada por los caracteres ‘%, ‘M’y >’, indicando éste
ultimo que el flujo de informacion es hacia fuera de Multiwii. Posteriormente se envia
un byte con el valor de la longitud de datos de respuesta y otro con el cédigo de
comando de la tarea solicitada. Finalmente, una secuencia de bytes incluye la
informacion de interés, seguida del CRC, calculado en la misma forma que durante
la solicitacion.


http://www.multiwii.com/forum/viewtopic.php?f=8&t=1516
http://www.multiwii.com/wiki/index.php?title=Multiwii_Serial_Protocol
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Volviendo al ejemplo de la requisicion de angulos de navegacion, la respuesta de
Multiwii al mensaje descrito previamente seria:

[$M>] [6] [108] [R1 R2 P1 P2 Y1 Y2] [CRC]

En la expresion anterior, se han intercalado corchetes entre cada uno de los
elementos de la respuesta Unicamente con el fin de ser mas claros en la explicacion
de los mismos. Evidentemente, en una situacion real, dichos corchetes no se
encontrarian presentes.

Los caracteres [$M>] representan la cabecera del mensaje; el valor [6] es el nimero
de bytes (8 bits) presentes en la cadena de datos, mientras que [108] es el codigo
de comando para la tarea solicitada. El arreglo de seis datos [RT R2 P1 P2 Y1 Y2]
representa la informacion sobre el valor de los angulos de navegacion,
correspondiendo dos bytes al roll (R1, R2), dos al pitch (P1, P2) y dos al yaw (Y1, Y2).

El comando MSP_ATTITUDE, en particular, responde con tres datos, cada uno de
16 bits, relativos a cada uno de los angulos. Lo anterior explica por qué se requieren
dos bytes para cada valor. En este caso, la informaciéon viene empaquetada de
forma tal que el primer byte recibido de cada angulo es el menos significativo. Por
ende, para obtener el valor apropiado, los bits del segundo byte deben recorrerse
ocho posiciones a la izquierda y después integrarse con los 8 bits del primer byte.
Simbdlicamente y tomando como ejemplo al angulo roll, esto puede representarse
como:

Roll = (R2 << 8) + R1

Donde el operador “<<” indica el corrimiento de 8 bits hacia la izquierda del byte
R2, y el simbolo “+” representa la operacion booleana OR. El mismo procedimiento
debe efectuarse sobre los bytes correspondientes al pitch y al yaw.

Finalmente, el CRC en este caso se calcula como:

CRC=6D108DR1OR2DP1DP2DY1IDY2

A continuacion, se presenta una tabla en donde se resumen los comandos de MSP
empleados en el presente proyecto, sus coédigos, asi como los datos que
proporciona como respuesta. Nuevamente, se recomienda que, para una
informacion mas completa y detallada, se consulten las referencias mencionadas
previamente.

Por ultimo, es conveniente sefialar que la naturaleza sistemética y metédica del
MSP lo vuelve susceptible a ser programado en forma de maquina de estados,
como se muestra en la Figura A.5-1; precisamente esto fue lo que se hizo para el
presente proyecto. Véanse los Cadigos de Programacion.
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Comando Codigo | Datos Tipo Unidad
accx INT 16 Depende del sensor.
accy INT 16 Basada en la definicion de 1 g
acc z INT 16
vel @ INT 16
MSP_RAW_IMU 102 vel B INT 16 1/4.096 [°/s]
vel w INT 16
Q@ INT 16
g INT 16 Depende del sensor
W INT 16
Q@ INT 16 1/10 [°] Rango: [-1800,1800]
MSP_ATITTUDE 108 B8 INT 16 1/10 [°] Rango: [-900,900]
= INT 16 1["] Rango: [-180,180]
z INT 32 1 [em]
MSP_ALTITUDE 108 vel z INT 16 1 [emis]

Notas: acc=aceleracion, vel=velocidad, g=0.81 [m/s7], g=roll, B=pitch, y=yaw,

INT 18=entero de 16 bits, INT 32=entero de 32 bits
Tabla A.5-1. Comandos MSP.

éCadena vacia?==TRUE o

Header_start

Header_Arro
ic=InbufSize?

Header CMD1 TRUE
i Offset<DataSize?

Header_CMD2

Altitude

ic=Checksum?

Preguntal
éAltitude?

Pregunta2
éAttitude?

Pregunta3
ZIMU?
FALSE -

Figura A.5-1. Maquina de estados para el MSP.
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Apéndice 6

Codigos de
Programacion

Primero resuelve el problema.
Entonces, escribe el codigo.

John Johnson
(19XX-)

Depurar es al menos dos veces mas duro

que escribir el codigo por primera vez. Por tanto,

Si tu escribes el codigo de la forma mas inteligente posible

no seras, por definicion, lo suficientemente inteligente para depurarlo.

Brian Kernighan
(1942-)

Como se menciond anteriormente, todos los codigos de programacion desarrollados
en el presente proyecto, se encuentran disponibles para su consulta en
https://github.com/uli-rcm/Dron-FIUNAM. Es por ello que, en este apartado, Unicamente se
presenta el codigo fuente de los programas relacionados con la implementacion del
controlador y del observador en Teensy.

Se menciond anteriormente que el sensor barométrico puede determinar tanto la
altura z como la velocidad lineal z, y por dicha razon se realizaron dos programas
distintos, con el objetivo de comparar el desempefio de los mismos, y elegir el mejor
de éstos.

El primer programa contempla el empleo de las dos lecturas proporcionadas por el
sensor (z y z), por lo cual tnicamente se programo un controlador. En cambio, el
segundo programa solo emplea la lectura de z, y por ello se implementaron tanto el
controlador LQR, como el observador de orden reducido.

A49


https://github.com/uli-rcm/Dron-FIUNAM

A50 Apéndices

Controlador LQR

Programa Principal

//Cabecera del controlador
#include "Controlador.h"

//Cabecera del protocolo de comunicacién
#include "protocol.h"

//Definiciones de la Maquina de estados
#ifndef serialstate h

#define serialstate h

#include "serialstate.h"

#endif

//Variables para el tiempo de muestreo y de los datos
#define Ts 20

#define INBUF SIZE 64

#define BAUD 57600

//Variables para la maquina de estados
static uint8 t inBuf[INBUF SIZE];
static uint8 t checksum;

static uint8 t commandMW;

static uint8 t offset;

static uint8 t dataSize;

static Protocol p;
int8 t ¢,n;

//Tiempos inicial y final
int ti=0;
int tf£=0;

//Variable auxiliar y referencia de altura
int aux=0;
float zRef=0;

//Variables para los valores de los sensores
XYAngle angles;

Altitude alt;

IMUValues imu;

void setup()

{
Serial.begin (BAUD); //Monitor Serial PC
Seriall.begin (BAUD); //Multiwii
Serial2.begin (BAUD); //telemetria

//Declaracién de los pines de los motores
Motl.attach (PINMOTOR1) ;

Mot2.attach (PINMOTOR2) ;
Mot3.attach (PINMOTOR3) ;
Mot4d.attach (PINMOTOR4)

’

adquiridos
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}

//Inicializacidn
escCalibration();
delay (10000) ;
inicialization();
startMotors () ;

void loop() //Bucle principal

{

}

ti=millis(); //Se verifica el tiempo inicial

//Se revisa si llegd informacidn por el puerto serial 2
if (Serial2.available ()>0)
{

aux = Serial2.read();

}

//Solicitud de los datos a MultiWii con el MSP
uint8 t datad = 0;

uint8 t *data = & datad;

p.send msp( MSP ATTITUDE ,data, 0);
readData () ;

p.send msp( MSP ALTITUDE ,data, 0);
readData () ;

p.send msp( MSP RAW IMU ,data, 0);
readData ()

’

//Se verifica si llegd la sefial de paro
1f (aux==255)
{
emergencyStop () ;
inicialization():;
startMotors () ;
delay (2000);
}
else if (aux!=254) //Si no llegd paro, ejecuta el controlador
{
zRef=(float) (aux/100.00); //Zref en metros
control (zRef, angles.angleX, angles.angleY, angles.heading,alt.value,
alt.vel,imu.gyroX, imu.gyroY, imu.gyroZz) ;
tf=millis(); //Se verifica el tiempo final
delay(Ts-(tf-ti)); //Se asegura que el periodo de muestreo sea
constante

void readData () {

delayMicroseconds (3000) ;

//Maquina de estados para solicitar los datos a MultiWii
while (Seriall.available()) {

byte ¢ = Seriall.read();
Serial2.write(c);
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if (c_state == IDLE) {
Cc_state = (c=="'S") 2 HEADER START : IDLE;
}
else if (c_state == HEADER START) {
c_state = (c=='M'") ? HEADER M : IDLE;
}
else if (c_state == HEADER M) {
c_state = (c==">") ? HEADER ARROW : IDLE;
}
else if (c_state == HEADER ARROW) {
if (¢ > INBUF _SIZE) { // now we are expecting the payload size

c_state = IDLE;

}

else {
dataSize = c;
offset = 0;
checksum = 0;
checksum "= c;

c_state = HEADER STZE;

}
}

else if (c_state == HEADER SIZE) {
commandMW = c;
checksum "= c;

c_state = HEADER CMD;
}

else if (c_state == HEADER CMD && offset < dataSize) {
checksum "= c;
inBuf[offset++] = c;
}
else if (c_state == HEADER CMD && offset >= dataSize) {
if (checksum == c) {
if (commandMW == MSP ATTITUDE) {

angles = p.evalAtt (inBuf);

}
if (commandMW == MSP ALTITUDE) {

alt = p.evalAlt (inBuf);

}
if (commandMW == MSP RAW IMU) {

imu = p.evalIMU (inBuf) ;

c _state = IDLE;
}

void inicialization (void)

{

//Se espera a que se reciba un 254 para arrancar los motores
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while (inicializationAux!=254)

{
uint8 t datad = 0;

uint8 t *data = & datad;
p.send msp( MSP ATTITUDE

readDatal() ;

p.send msp( MSP ALTITUDE

readData (

,data,

,data,

0);

0);

)i
p.send msp( MSP RAW IMU ,data, 0);
)

’

readData (
delay(Ts) ;

if (Serial2.available ()>0)

{

inicializationAux=Serial2.read () ;

}
}

inicializationAux=0;

Serial2.write ((byte *)"INICIO",6);

delay (1000) ;

Cabecera del Controlador

#include <Arduino.h>

//Accionar motores
#include <Servo.h>

//Constantes para los motores

#define MAXPWM 1900
#define MINESC 1000
#define MINPWM 1350
#define PINMOTOR1 2
#define PINMOTOR2 3
#define PINMOTOR3 4
#define PINMOTOR4 5
#define pi 3.141592
#define OMEGAEQ 1211.85

//0Objetos de la clase Servo para los

Servo Motl;
Servo Mot2;
Servo Mot3;
Servo Mot4;

int inicializationAux=0;

//Variables para el controlador

float angx = 0;
float angy = 0;
float angz = 0;
float z = 0;

float velz

0;

motores
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float gyrox = 0;
float gyroy = 0;
float gyroz = 0
float omegal =
float omega2 =
float omega3 =
float omegad =
int pwmM1=0;
int pwmM2=0;
int pwmM3=0;
int pwmM4=0;

o N

~.

OO O O~
~

~.

//Variables para generar graficas
float ANGULOX=0;
float ANGULOY=0;
float ANGULOZ=0;

void escCalibration (void)

{
Motl.writeMicroseconds (MAXPWM)
Mot2.writeMicroseconds (MAXPWM) ;
Mot3.writeMicroseconds (MAXPWM) ;
Mot4d.writeMicroseconds (MAXPWM)
delay (3000);
Motl.writeMicroseconds
Mot2.writeMicroseconds
Mot3.writeMicroseconds
Mot4d.writeMicroseconds
delay (2000);

}

’

’

’

MINESC) ;
MINESC) ;
) .
)

’

MINESC
MINESC

’

—~ e~~~

void startMotors (void)

{
//Se arrancan paulatinamente los motores
for (int i=MINESC;i<=MINPWM;i=1i+10)
{

Motl.writeMicroseconds (
Mot2.writeMicroseconds (
(
(

’

’

’

Mot3.writeMicroseconds
Motd .writeMicroseconds
delay (30);

}

i)
i)
i)
i);

’

Serial2.write ((byte *)"Arranqué",8);

}

void emergencyStop (void)

{
Motl.writeMicroseconds ( )
Mot2.writeMicroseconds (MINESC) ;
Mot3.writeMicroseconds (MINESC)
Mot4d.writeMicroseconds (MINESC)
delay (1000);

MINESC

’

’
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void control (float zr, intl6 t ax, intl6 t ay, intl6 t az, intle6 t al,
intlé6 t vz, intlé t gx, intlé6 t gy, intl6 t gz)

{

//Angulos para el controlador en radianes
angx = ax/10.0*pi/180;

angy = -ay/10.0*pi/180;

angz = -az*pi/180;

//Angulos para generar graficas en grados

ANGULO:?

z = al/100.0; //Altura en m
velz = vz/100.0; //Velocidad en m/s

//Velocidades angulares en rad/s
gyrox = gx/4.096*pi/180;
gyroy -gy/4.096*pi/180;
gyroz = -gz/4.096*pi/180;

//ECUACIONES DEL CONTROLADOR (Cadlculo de las omegas del sistema
trasladado al punto de equilibrio)

omegal = 91.1l4*angx - 91.27*angy + 14.3*angz + 46.l4*gyrox -
46.25*gyroy + 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z + 15.64*%zr;

omega2 = 15.64*zr - 91.27*angy - 14.3*angz - 46.l4*gyrox - 46.25*gyroy

- 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z - 91.l14*angx;
omega3 = 91.27*angy - 91.14*angx + 14.3*angz - 46.l4*gyrox +
46.25*gyroy + 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z + 15.64*%zr;
omega4 = 91.1l4*angx + 91.27*angy - 1l4.3*angz + 46.l4*gyrox +
46.25*gyroy - 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z + 15.64*zr;

//Cé&lculo de las omegas del sistema
omegal += OMEGAEQ;
omega?2 += OMEGAEQ;
omega3 += OMEGAEQ;
omega4 += OMEGAEQ;

//Célculo de los tiempos en alto para cada motor

pwmMl = constrain((int) ((0.0002730) *omegal*omegal + 1004), MINPWM,
MAXPWM) ;

pwnM2 = constrain((int) ((0.0002730) *omega2*omega2 + 1004), MINPWM,
MAXPWM) ;

pwnM3 = constrain((int) ((0.0002730) *omega3*omega3 + 1004), MINPWM,

MAXPWM) ;

pwmM4 = constrain((int) ((0.0002730) *omegad4*omegad + 1004), MINPWM,

MAXPWM) ;

o

//Impresiones en pantalla para generar las gréaficas

//Serial.println ("Motorl: " + (String)pwmMl + "\tMotor2: " +
(String)pwmM2 + "\tMotor3: " + (String)pwmM3 + "\tMotord: " +
(String)pwmM4 + "\tzref: " + (String)zr + "\tz: " + (String)z);

//Serial.println ("Motorl:*"+ (String)pwmMl+"*Motor2:*"+ (String) pwmM2+"*M
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tor3:*"+ (String) pwmM3+"*Motord :*"+ (String) pwmM4+"*X*"+ (String) ANGU
LOX+"*Y*"+ (String) ANGULOY+"*Z*"+ (String) ANGULOZ) ;

//Se envian las sefiales a cada ESC, y consecuentemente a cada motor
Motl.writeMicroseconds (pwmMl) ;

Mot2.writeMicroseconds (pwmM2) ;
Mot3.writeMicroseconds (pwmM3) ;
Mot4.writeMicroseconds (pwmM4)

’

Controlador LQR con Observador de Orden Reducido

Programa Principal

//Cabeceras del controlador y del observador
#include "Controlador.h"
#include "Observador.h"

//Cabecera del protocolo de comunicacidn
#include "protocol.h"

//Definiciones de la MAquina de estados
#ifndef serialstate h

#define serialstate h

#include "serialstate.h"

#endif

//Variables para el tiempo de muestreo y de los datos adquiridos
#define Ts 20

#define INBUF SIZE 64

fdefine BAUD 57600

//Variables para la madquina de estados
static uint8 t inBuf[INBUF SIZE];
static uint8 t checksum;

static uint8 t commandMW;

static uint8 t offset;

static uint8 t dataSize;

static Protocol p;
int8 t c¢,n;

//Tiempos inicial y final
int ti=0;
int tf=0;

//Variable auxiliar y referencia de altura
int aux=0;
float zRef=0;

//Variables para los valores de los sensores
XYAngle angles;
Altitude alt;
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IMUValues imu;

//Variables para el observador
float zauxBefore = 0;
float velzObs = 0

float omegaleq = 0; //ub=u-U
float omegaleq = 0;
float omega3eq = 0;
float omegadeq = 0;

void setup ()

{
Serial2.begin (BAUD); //telemetria
Seriall.begin (BAUD); //Multiwii

//Declaracién de los pines de los motores
Motl.attach (PINMOTOR1) ;

Mot2.attach (PINMOTOR2) ;
Mot3.attach (PINMOTOR3) ;
Mot4d.attach (PINMOTOR4)

’

//Inicializacidn
escCalibration () ;
delay (1000) ;
inicialization();
startMotors () ;

}

void loop() //Bucle principal
{

ti=millis(); //Se verifica el tiempo inicial

//Se revisa si llegd informacidén por el puerto serial 2
if (Serial2.available ()>0)
{

aux = Serial2.read();

}

//Solicitud de los datos a MultiWii con el MSP
uint8 t datad = 0;

uint8 t *data = & datad;

p.send msp( MSP ATTITUDE ,data, 0);
readData () ;

p.send msp( MSP _ALTITUDE ,data, 0);

readData () ;
p.send msp( MSP RAW IMU ,data, 0);
readData ()

’

//Se verifica si llegd la senial de paro
if (aux==255)
{

emergencyStop () ;

inicialization();

startMotors () ;

delay (2000);
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}

else if (aux!=254) //Si no llegd paro, ejecutan el controlador y el
observador

{
zRef=(float) (aux/100.00); //Zref en metros
velzObs=observador (zRef,angles.angleX, angles.angleY, angles.heading,
alt.value,imu.gyroX, imu.gyroY, imu.gyroZz, &omegaleq, &éomegaleq,
somegaleq, somegadeq, &zauxBefore); //Se emplea un observador para
estimar velocidad en z de equilibrio actual
control (zRef, angles.angleX,angles.angleY, angles.heading,alt.value,vel

Obs, imu.gyroX, imu.gyroY, imu.gyroZ, &éomegaleq, &somegaleq, &omega3dedq,

&omegadeq) ;
tf=millis(); //Se verifica el tiempo final
delay(Ts-(tf-ti)); //Se asegura que el periodo de muestreo sea
constante
}
}
void readData () {

delayMicroseconds (3000) ;

//Maquina de estados para solicitar los datos a MultiWii
while (Seriall.available()) {

byte ¢ = Seriall.read();

Serial2.write(c);

if (c_state == IDLE) {
c_state = (c=='S') ? HEADER START : IDLE;
}
else if (c_state == HEADER START) {
c _state = (c=='M') ? HEADER M : IDLE;
}
else if (c_state == HEADER M) {
Cc_state = (c=="'>") ? HEADER ARROW : IDLE;
}
else if (c_state == HEADER ARROW) {

if (c > INBUF _SIZE) { // now we are expecting the payload size

c_state IDLE;
}
else {
dataSize = c;
offset = 0;
checksum = 0;
checksum "= c;

c _state = HEADER STIZE;
}
}
else if (c_state == HEADER SIZE) {
commandMW = c;
checksum "= c;
c_state = HEADER CMD;
}
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else if (c_state == HEADER CMD && offset < dataSize) {
checksum "= c;
inBuf [offset++] = c;
}
else if (c_state == HEADER CMD && offset >= dataSize) {
if (checksum == c) {
if (commandMW == MSP ATTITUDE) {

angles = p.evalAtt (inBuf);

}

if (commandMW == MSP ALTITUDE) {
alt = p.evalAlt (inBuf);

}

if (commandMW == MSP RAW IMU) {
imu = p.evalIMU (inBuf) ;

c _state = IDLE;
}

}

void inicialization (void)

{
//Se espera a que se reciba un 254 para arrancar los motores
while (inicializationAux!=254)

{

uint8 t datad = 0;

uint8 t *data = & datad;

p.send msp( MSP ATTITUDE ,data, 0);
readData () ;

p.send msp( MSP ALTITUDE ,data, 0);
readData () ;

p.send msp( MSP RAW IMU ,data, 0);
readData () ;

if (Serial2.available ()>0)
{

inicializationAux=Serial2.read();
Serial2.write (inicializationAux) ;

}

inicializationAux=0;
Serial2.write((byte *)"INICIO",2):;
delay (1000) ;
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Cabecera del Controlador

#include <Arduino.h>

//Accionar motores
#include <Servo.h>

//Constantes para los motores
#define MAXPWM 1900

#define MINESC 1000

#define MINPWM 1350

#define PINMOTOR1 2

#define PINMOTOR2 3

#define PINMOTOR3 4

#define PINMOTOR4 5

#define pi 3.141592

#define OMEGAEQ 1211.85

//Objetos de la clase Servo para los motores
Servo Motl;
Servo Mot2;
Servo Mot3;
Servo Mot4;

int inicializationAux=0;

//Variables para el controlador
float angx = 0;

float angy = 0;

float angz = 0;

float z = 0;
float velz = 0
float gyrox =
float gyroy =
float gyroz =
float omegal =
float omega2 =
float omegal3 =
float omegad
int pwmM1=0;
int pwmM2=0;
int pwmM3=0;
int pwmM4=0;

O O O~
O O O O~ ™
~

~e

o e

~.

void escCalibration (void)
{
Motl.writeMicroseconds (MAXPWM) ;
Mot2.writeMicroseconds (MAXPWM) ;
( )
( )

’

Mot3.writeMicroseconds (MAXPWM
Motd .writeMicroseconds (MAXPWM
delay (3000);
Motl.writeMicroseconds (MINESC) ;
Mot2.writeMicroseconds (MINESC) ;
( )
( )

’

’

Mot3.writeMicroseconds (MINESC
Mot4d.writeMicroseconds (MINESC

’
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delay (2000);
}

void startMotors (void)
{
for (int 1=MINESC; i<=MINPWM; i=i+10)
{
Motl.writeMicroseconds (1) ;
Mot2.writeMicroseconds (i) ;
(1)
(1)

’

Mot3.writeMicroseconds
Motd .writeMicroseconds
delay (30);

}

’

Serial2.write((byte *)"Arranqué", 8);

}

void emergencyStop (void)

{
Motl.writeMicroseconds (MINESC)
Mot2.writeMicroseconds (MINESC) ;
Mot3.writeMicroseconds (MINESC) ;
Motd.writeMicroseconds (MINESC)
delay (50);

}

’

’

void control (float zr, intl6 t ax, intl6 t ay, intlé t az, intlée t al,
float vz, intlé t gx, intlé6 t gy, intlé6 t gz, float *olP, float *o2P,
float *o3P, float *o04P)
{

//Angulos para el controlador en radianes

angx = ax/10.0*pi/180;

angy = -ay/10.0*pi/180;

angz = -az*pi/180;

z = al/100.0; //Altura en m
//velz = vz/100.0; //Velocidad en z medida (vz estd en cm/s)

//Velocidad angular en rad/s

gyrox = gx/4.096*pi/180;

gyroy = —-gy/4.096*pi/180;

gyroz = -gz/4.096*pi/180;

velz = vz; //Velocidad en z observada (vz estd en m/s)

//ECUACIONES DEL CONTROLADOR (Cadlculo de las omegas del sistema
trasladado al punto de equilibrio)

omegal = 91.14*angx - 91.27*angy + 1l4.3%angz + 46.14*gyrox —
46.25*gyroy + 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z + 15.64*zr;

omega2 = 15.64*zr - 91.27*angy - 1l4.3*angz - 46.l4*gyrox - 46.25*gyroy
- 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z - 91.1l4*angx;

omega3 = 91.27*angy - 91.14*angx + 14.3*angz - 46.l4*gyrox +
46.25*gyroy + 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z + 15.64*zr;

omega4 = 91.1l4*angx + 91.27*angy - 1l4.3*angz + 46.l4*gyrox +
46.25*gyroy - 46.78*gyroz - 66.22*velz - 15.64*z + 15.64*zr;

//Se actualizan el dato almacenado en las direcciones de memoria o,
mejor dicho, se asignan las omegas de equilibrio (omegaleq,
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omegaleq, omegaldeq y omegadeq)

*olP = omegal;
*02P = omegaZl;
*0lP = omegal;

*02P = omegaé;

//Célculo de las omegas del sistema
omegal += OMEGAEQ;
omega?2 += OMEGAEQ;
omega3 += OMEGAEQ;
omega4 += OMEGAEQ;

//Célculo de los tiempos en alto para cada motor
pwmMl = constrain((int) ((0.0002730) *omegal*omegal + 1004), MINPWM,

MAXPWM) ;

pwnM2 = constrain((int) ((0.0002730) *omega2*omega2 + 1004), MINPWM,
MAXPWM) ;

pwnM3 = constrain((int) ((0.0002730) *omega3*omega3 + 1004), MINPWM,
MAXPWM) ;

pwmM4 = constrain((int) ((0.0002730) *omegad*omegad + 1004), MINPWM,
MAXPWM) ;

//Serial.println ("Motorl: " + (String)pwmMl + "\tMotor2: " +
(String)pwmM2 + "\tMotor3: " + (String)pwmM3 + "\tMotor4d: " +
(String)pwmM4 + "\tzref: " + (String)zr + "\tz: " + (String)z +
"\tz: " + (String)velz);

//Se envian las sefiales a cada ESC, y consecuentemente a cada motor
Motl.writeMicroseconds (pwmMl) ;

Mot2.writeMicroseconds (pwmM2) ;

Mot3.writeMicroseconds (pwmM3) ;

Mot4.writeMicroseconds (pwmM4)

’

Cabecera del Observador

//Variables de las velocidades angulares
float oml=0;
float om2=0;
float om3=0;
float om4=0;

//Variables para los valores del estado auxiliar anterior y actual
float zauxB=0;

float zauxN=0;

float vzNow=0; //Velocidad actual

float observador(float zr, intlé6 t ax, intlé t ay, intlé6 t az, intl6 t
al, intl6 t gx, intl6 t gy, intlé t gz, float *ol, float *o2,
float *03, float *o04, float *zauxBeforeP)

{
//Estados de equilibrio (x-X)

//Angulos para el observador en radianes
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angx = ax/10.0*pi/180;
angy = -ay/10.0*pi/180;
angz = -az*pi/180;

z = al/100.0-zr;

//Velocidades angulares en rad/s
gyrox = gx/4.096*pi/180;
gyroy = -gy/4.096*pi/180;
gyroz -gz/4.096*p1/180;

//Omegas en el punto de equilibrio

oml=*o0l;

om2=*02;

om3=*03;

omd=*04;

zauxB=*zauxBeforeP; //Variable z auxiliar anterior

zauxN = 0.00007314*oml + 0.00007314*om2 + 0.00007314*om3 +
0.00007314*om4 - 1.813*z + 0.8187*zauxB; //Se calcula
espacio de estados Azd*z+Bzd*[y;ul

zauxN con el

vzNow =10*z + zauxB; ///Se calcula la velocidad en z de equilibrio

observada con el espacio de estados Czd*z+Dzd*[y;u]

//Actualizacidédn de la variable zauxBefore
*zauxBeforeP = zauxN;

return vzNow;
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