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RESUMEN

TITULO:
DISENO Y CONSTRUCCION DEL PROTOTIPO EXPERIMENTAL DE LA ESTRUCTURA
PARA UN VEHICULO AEREO NO TRIPULADO (UAV) TIPO QUADROTOR*

AUTORES:
JOSE ALBERTO HERRERA VASQUEZ
RICARDO ALEXIS RINCON VEGA**

PALABRAS CLAVE:
Vehiculo, Aéreo, Tripulado, Quadrotor, Carbono, Micro-controlador, Sensores, Control

DESCRIPCION:

El objetivo de este proyecto de grado es el de proveer a la Escuela de Ingenieria Mecénica de
la Universidad Industrial de Santander un vehiculo aéreo no tripulado experimental tipo
Quadrotor que sirva como herramienta de desarrollo tecnolégico en el area de nuevos
materiales y sus procesos de manufactura, asi como en la incorporaciéon de sistemas de
control auténomo.

En este documento se plasman las fases de disefio, los procesos de seleccion de materiales y
manufactura requeridos para la fabricacién de los componentes estructurales del vehiculo,
donde se hizo empleo de herramientas computacionales de disefio mecénico y maquinado
como SolidWorks, Ansysy PowerMILL.

Asi mismo, se desarrolla el anélisis dindmico del vehiculo a través del modelado matematico
de sus principales movimientos, realizando la simulacién respectiva a través de herramientas
de analisis dinamico como Simulink de Matlab para determinar su comportamiento
optimizédndolo a través de métodos de control como filtro PID para regular el alto grado de
inestabilidad que estos tipos de vehiculos poseen.

El resultado final es el prototipo experimental de un Quadrotor, completamente funcional,
equipado con sistemas de estabilidad y control basado en micro-controladores, sensores y
radio-control que cumple con los objetivos propuestos en este proyecto, el cual puede ser
empleado en aplicaciones investigativas futuras.

* Trabajo de Grado
** Facultad de Ingenierfas Fisico-Mecénicas. Escuela de Ingenieria Mecénica. Director: Carlos
Borras Pinilla
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SUMMARY

TITLE: DESIGN AND CONSTRUCTION OF AN EXPERIMENTAL PROTOTYPE
STRUCTURE FOR A UNMANEED AERIAL VEHICLE (UAV) QUADROTOR TYPE.
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DESCRIPTION:

The objective of this degree project is to provide the Mechanical Engineering faculty of The
Santander Industrial University with one experimental Quadrotor type unmaneed aerial
vehicle that serves as a tool for technological development in the new materials and
manufacturing processes field, as well as the incorporation of autonomous control systems.

This document embodies the design phase, selection processes and manufacturing materials
required for the manufacture of the vehicle structural components, where computational
tools for mechanical design and machining as SolidWorks, Ansys and PowerMILL were
used.

In the same way, a vehicle dynamic analysis is developed through dynamic analysis tools,
such as Simulink of Matlab, to determine its behavior and optimizing it through control
methods, for example, a PID filter to regulate the high instability grade possessed by this
kind of vehicles.

The final result is the Quadrotor experimental prototype, fully functional, equipped with
stability and control systems based on micro-controllers, sensors and radio-control that meets
the proposed objectives of this project, which can be employed in future researches.

* Work Degree
** Faculty of Physico-mechanical Engineerings. School of Mechanical Engineering. Project
director: Carlos Borras Pinilla.
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INTRODUCCION

En las dltimas dos décadas, el desarrollo tecnolégico en el disefio y
construcciéon de vehiculos aéreos no tripulados (UAV) ha visto cambios
significativos como nunca antes, gracias a la introducciéon de nuevos
materiales, diversidad en el uso de sistemas de propulsién, introduccién de
complejos sistemas de control computarizado y una elevada transferencia de

informacién de los pardmetros de vuelo, telemetria, fotografia y video.

El empleo de materiales compuestos en aviacion ha revolucionado los
conceptos de disefio aerondutico, permitiendo la fabricacién de componentes
estructurales con una excelente relaciéon resistencia/peso, que los hacen
ideales para esta aplicacion. Por esta razén, este proyecto de grado tiene como
uno de sus objetivos efectuar los procesos de manufactura necesarios para
llevar a buen término el disefio y construcciéon de un UAV experimental tipo

Quadrotor.

Para lograr una 6ptima versatilidad en las formas de vuelo que permite una
plataforma aérea de despegue y aterrizaje vertical como la aqui disefiada, se
requiere la incorporaciéon de sistemas de control basados en arquitecturas
dindmicas, de gran capacidad de procesamiento y provistos con lenguajes de

tacil programacion, en entornos amigables al usuario.

La integracion y puesta a punto de dispositivos eléctricos y electrénicos en el
interior de los componentes estructurales del vehiculo, constituye una tarea
de gran importancia que debe ser superada por el equipo disefiador para

culminar con éxito los objetivos aca planteados.
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1. DESCRIPCION DEL PROYECTO

1.1. IDENTIFICACION DEL PROBLEMA

En la actualidad, la obtencién de informacién a través de dispositivos
remotos en forma de aeronaves no tripuladas (Unmanned Aerial Vehicle,
UAYV) es una necesidad apremiante que debe ser satisfecha por todos los
campos de la ingenieria para que pueda ser aprovechada en las mds variadas

aplicaciones cientificas, tecnolégicas, industriales y comerciales.

Desafortunadamente en muchas ocasiones los medios y recursos disponibles
para obtener este tipo de informacién no estan al alcance de la mano de los
operadores; el empleo de satélites de observacién son prohibitivos para
muchos paises debido a los altos costos de puesta en servicio, operacién y
mantenimiento y el despliegue de aeronaves de reconocimiento requiere una
gran infraestructura humana y técnica, ademds de involucrar determinados
niveles de riesgo para la integridad de los operadores segtn el tipo de misiéon

de observacién .

Una alternativa econémica y viable respecto a las anteriormente descritas,
estd constituida por la gama de los vehiculos aéreos no tripulados, aeronaves
disefiadas como plataformas moéviles controladas remotamente, que
incorporan una gran variedad de sensores para la navegacion y equipos
Opticos para la adquisiciéon precisa y directa de imagenes e informacion

digital en tiempo real de manera rapida y segura.
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Esta tecnologia no permite ningtn tipo de exposicién o riesgo para el
operador, constituyéndose asi, en uno de los campos de la ingenieria con mas
amplio desarrollo en algunos paises alrededor del mundo en los tltimos

anos.

Existen alrededor del mundo una gran variedad de UAV's en mdltiples
configuraciones en forma de modelos de ala fija (Aviones) y ala rotatoria
(Helicopteros y Quadrotores). Gracias a su capacidad para superar obstaculos
en el interior de estructuras y edificaciones, el Quadrotor se constituye en el
vehiculo més versatil y maniobrable dentro de la gama de los UAV's, los
cuales son ofrecidos en su gran mayoria por empresas del sector aeronautico

y defensa.
En la Tabla 1 tomada de Ref. [1], se listan los principales modelos comerciales
de Quadrotores disponibles en el mercado internacional, asi como su precio

de compra y algunas especificaciones técnicas.

Tabla 1. Principales modelos comerciales de Quadrotores.

Name Origin | Cost Mass | Payload | Endurance | Rotor O Size: Wind Load Range Notes:
(£) (kg) | (kg) (min) (m) O (m) x Height (m) | (m's) (m)

EMT-Fancopter DE 90k 15 03 25 0.6 0.73x044 4 1000

AscTec- Hornet DE N/A 0.25 0.05 10 0.152 0.28x028x0.15 5 500

AscTec-Hummingbird DE 0.9k 0.56 02 12 0.203 0.54x0.10 10 500

AscTec-Pelican DE N/A 025 |05 11 0.203 0.50x0.5x0.2 10 1000

AscTec-Falcon 8 DE N/A 13 05 17 0.203 085x08x0.15 10 1000

AscTec-Falcon 12 DE N/A 34 15 20 0.305 125x12x020 10 1000

AirRobot-AR100-B DE 20-30k |13 02 25 037 1.0x0.20 8 750

AirRobot-AR150 DE N/A 25 1.0 25 037 15x0.40 8 1000 Q4 2009

AirRobot-AR70 DE N/A 1.0 02 25 037 0.71 x0.40 8 1000 Q4 2009

Microdrones-md4-200 DE 10-30k | 0.9 02 30 0.37 0.91x0.20 4 500-2000

Microdrones-md4-1000 | DE N/A 3.6 1.2 60 0.37 1.5x0.25 5 500-2000 | Q4 2009

Draganflyer-SAVS CA 1.5k 0.54 0.085 12 0313 0.76 x0.15 4 250

Draganflyer-X4 CA 5-20k 0.68 0.25 20 0.38 0.65x0.21 45 500 Q4 2009

Draganflyer-X6 CA 10-30k | 1.0 0.5 20 WNP 04+0.38 | 0.99x0.254 83 500

Draganflyer-X8 CA N/A 15 1.0 N/A 04+0.38 | 0.65x0.254 83 500 Q22010

Middlesex-HALO UK 5-20k 33 1.5 40 0.254 0.7x0.254 10 1600 Q42010

Ref.[1] S.D, Prior, et al. THE FUTURE OF BATTLEFIELD MICRO AIR VEHICLE SYSTEMS,
Middlesex University, School of Engineering and Information Sciences, Department of Product Design
and Engineering, London, United Kingdom, 2009.
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Como se puede observar, los precios de estos sistemas aéreos oscilan entre
£5000 y £30000 ($15°000.000.00 y $90'000.000.00 pesos colombianos),
dependiendo del tamafio y equipo transportado para navegaciéon y
observacion. Su alto valor comercial y servicio postventa hace que estos
dispositivos sean de dificil adquisicion para algunos operadores que

disponen de bajo presupuesto, pero requieren contar con esta tecnologia.

Por este motivo, se hace necesario buscar alternativas de disefio y fabricacion
a precios mas reducidos, cumpliendo con las caracteristicas y especificaciones

técnicas similares a los modelos actualmente disponibles.

Desde hace varios afios, proyectos de investigacion financiados por
universidades e instituciones tecnolégicas han desarrollado un ntmero

considerable de UAV's alrededor del mundo.

Un ejemplo de este tipo de trabajo académico, lo constituye el Departamento
de Ingenieria Aeroespacial de la Universidad Técnica de Virginia (USA), que
ha fomentado la creaciéon de equipos de investigaciéon conformados por
estudiantes que desarrollan todo tipo de prototipos de vehiculos aéreos no
tripulados, destinados a probar nuevos conceptos y dispositivos de control y
navegacion auténoma, con el fin de participar en la Competicion
Internacional de Robética Aérea (International Aerial Robotics Competition,

IARC).

Uno de estos UAV’s tipo Quadrotor, denominado Proto 1, el cual se observa
en la Figura 1, constituye un ejemplo de disefio simple y efectivo de una

plataforma aérea destinada a la investigacion.

33



Figura 1. Prototipo de Quadrotor Proto 1 (Virginia Tech)

Fuente: http:/ /www.dept.aoce.vt.edu/~mason/Mason_f/IARC-FinalReport-v6.0.pdf

En la Universidad de Columbia (USA), el disefio de vehiculos aéreos no
tripulados tipo Quadrotor hace parte de sus proyectos de investigaciéon en

robética aérea y control auténomo.

Los parametros de disefio deben cumplir ciertas condiciones como el bajo
presupuesto asignado para su construcciéon (<U$ 400), facilidad de construir
las piezas estructurales en los talleres del Departamento de Ingenieria

Mecanica de la universidad y tiempo de desarrollo de 15 semanas entre otros.

El objetivo de este proyecto era disefiar un Quadrotor que pudiera
permanecer en vuelo estacionario estable y auténomo, atn con
perturbaciones externas. En la Figura 2 se muestra el disefio del prototipo, el
cual estd conformado por cuatro (4) tubos circulares de fibra de carbono y

una estructura central donde se aloja el equipo electrénico.
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Figura 2. Prototipo de Quadrotor (Columbia University)

Fuente: http:/ /me.columbia.edu/seniordesigns/2007/QUAVe/FinalReport.pdf

De esta manera se identifica la necesidad de disefiar y construir en la Escuela
de Ingenieria Mecédnica de la Universidad Industrial de Santander la
estructura prototipo para un vehiculo aéreo no tripulado en configuracion
Quadrotor, radio controlado manualmente, como primera etapa de desarrollo
para motivar posteriores trabajos de investigacién en robética y control

automatico.

Este proyecto se realizard aplicando los conocimientos y habilidades
adquiridas a lo largo del pre-grado presencial, con el fin de generar desarrollo
e innovacion de tipo investigativo a la regiéon y al pais a unos costos
razonables con respecto a otros prototipos de caracteristicas fisicas y

requerimientos técnicos similares.
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1.2. JUSTIFICACION PARA SOLUCIONAR EL PROBLEMA

La propuesta de disefiar y construir el prototipo experimental de la estructura
para un vehiculo aéreo no tripulado tipo Quadrotor en la Escuela de
Ingenierfa Mecanica de la Universidad Industrial de Santander tiene como
finalidad el desarrollo investigativo en el campo de materiales ligeros,
resistentes y sus técnicas de manufactura, asi como la programaciéon de

algoritmos de control.

La justificaciéon de la soluciéon propuesta radica en la realizacién del disefio,
construccién y ensamblaje de un prototipo experimental que cumpla con las
especificaciones técnicas y de calidad que requieren estos vehiculos,
tfabricado a partir de materiales, insumos, equipos y repuestos comprados en
el mercado comercial, incorporando las funciones basicas de control de vuelo
a través de plataformas de programacion de acceso libre, con el fin de
despertar el interés por parte de los estudiantes de pregrado y maestria en
Ingenieria Mecanica en la investigacion de proyectos en areas de control

dindmico y robética.

Al disefiar por autoria propia el prototipo experimental de la estructura del
Quadrotor, se obtiene conocimiento, independencia y flexibilidad en materia
de modificaciones o mejoras en materiales y procesos de manufactura,
equipos y programaciéon de sistemas de control que se requiera, en
comparacion con modelos ofrecidos en el mercado, demostrando asi que se
dispone del talento humano y recurso técnico para la ejecucion de este tipo de

proyectos.
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1.3. OBJETIVOS DEL TRABAJO DE GRADO

1.3.1. Objetivos Generales

v Fortalecer el desarrollo investigativo en la ESCUELA DE INGENIERIA
MECANICA de la UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE SANTANDER,
mediante el disefio y construcciéon de un prototipo experimental de la
estructura de un vehiculo aéreo tipo Quadrotor que sirva como
plataforma de pruebas para investigaciones en materiales, robética y

control auténomo inteligente.

1.3.2. Objetivos Especificos

v' Disefiar y construir el prototipo experimental de la estructura de un

UAV tipo Quadrotor cuyo desarrollo comprendera:

e El disefio y construccién de los componentes estructurales del
Quadrotor empleando herramientas computacionales de soporte

CAD y CAE, tales como SolidWorks o ANSYS Workbench.

e Seleccionar los materiales e insumos que satisfagan los

requerimientos de disefio y construccién de la estructura propuesta

como:
- Fibra de Carbono: Gramaje 128 - 190 gr/m?
- Fibra de Vidrio: Gramaje 83 - 150 gr/m?
- Resina Epoéxica: Multipropésito (fibra de carbono/vidrio)
- Plastico: Termo-encogible
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Las especificaciones técnicas del vehiculo aéreo experimental
propuesto son:

Dimensiones Aproximadas:

Longitud 800 mm (Entre ejes de rotores)
Altura 150 mm

Pesos:

Peso Estructura 1000 -1500 g

Peso de Carga Util 500 g

Autonomia de Vuelo: 15 minutos

Seleccionar los diferentes elementos del hardware que integran el

Quadrotor, tales como:

Planta Motriz:

Motor Eléctrico Tipo Brushless Outrunner
Empuje 905 g-f (8.87 N)
Voltaje de entrada 7.4 -11.1V
Intensidad Méxima 35 A
rpm/V 1250

Propulsion:

Hélices Plasticas para motor eléctrico
Diametro 10 pulgadas
Paso 7 pulgadas

Fuente de Poder:

Bateria Tecnologia Polimero de Litio
Voltaje 111V
Corriente 5000 mA
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- Control de Velocidad del Motor:
Circuito Electrénico  Voltaje de Entrada 20V
Corriente de Salida 35 A

v'Seleccionar una tarjeta de control embebido basada en controlador
ATMEGA que controle las funciones bésicas de vuelo del Quadrotor y
permita el desarrollo de futuros trabajos de investigacion en control

auténomo e inteligente.

v" Seleccionar un equipo de radio control manual que incluya las funciones
de programaciéon basica y permita el vuelo del Quadrotor de una forma

facil y segura

v" Disenar y programar un algoritmo de control en lenguaje C para evaluar

la estabilidad dindmica del Quadrotor, basado en técnicas de control y

filtro PID.

v' Realizar pruebas basicas de vuelo cautivas, donde se compruebe la

validez del disefio mecanico y aerodindmico de la estructura propuesta.
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1.4. JUSTIFICACION DE LA SOLUCION

Este proyecto de grado tiene como objetivo fortalecer y dinamizar el
desarrollo investigativo en la Escuela de Ingenieria Mecanica de la
Universidad Industrial de Santander en materia de disefio y construcciéon de
la estructura de vehiculos aéreos tipo Quadrotor fabricada en materiales
ligeros y resistentes, que servird para la realizacion de trabajos de
investigacién relacionados con su vuelo de manera auténoma e inteligente
mediante la incorporacién de dispositivos electrénicos y la programacién de

algoritmos de control.

Mediante el disefio y construccién de este vehiculo se pretende lograr una
independencia tecnoldgica con respecto a equipos de similares caracteristicas
disponibles en el mercado internacional, adquiriendo conocimiento y
experiencia en los procesos de seleccion de materiales, andlisis aerodinamico

y de esfuerzos, asi como en la manufactura del producto terminado.

La puesta a punto de este vehiculo aéreo tipo Quadrotor permitird la
realizaciéon de précticas de vuelo en espacios abiertos y cerrados de forma
manual con la posibilidad de implementarle en el futuro con sistemas de
control y navegacion auténoma, concediéndole capacidades adicionales como
vuelo auténomo y semi-auténomo, evasion obstaculos, maniobras agresivas y

tareas de posicionamiento geogréfico de gran precision.



1.5. ESTUDIO DE REQUERIMIENTOS GENERALES

De acuerdo al analisis realizado a través del Despliegue de la Funcion
Calidad (QFD, Quality Function Deployment), la seleccién de los materiales
utilizados para la fabricacion del prototipo experimental de la estructura, los
procesos de manufactura empleados durante la misma, asi como los equipos
y dispositivos electrénicos de potencia y control necesarios para el vuelo
seguro y confiable del Quadrotor debe cumplir con el siguiente grupo de

requerimientos:

1.5.1. Requerimientos de disefio y construccion

Los requerimientos basicos para la realizacién del disefio y construccién de la

estructura del Quadrotor estan definidos por:

1. Bajo peso: Con el objetivo de aumentar la eficiencia del grupo propulsor
(motor-hélice), la estructura del Quadrotor debe poseer como
caracteristica fisica su bajo peso, lo cual puede lograr el disefiador

mediante el empleo de materiales ligeros de baja densidad.

El disefio liviano de la estructura, concede al Quadrotor unas
caracteristicas de vuelo Optimas, ya que el grupo propulsor requiere
generar menos empuje para proporcionar capacidad de levante. En el
balance final de fuerzas aerodindmicas que permiten el vuelo vertical del
Quadrotor, el valor de la fuerza ascendente resultante debe ser mayor que
el peso de despegue (TOW, Take-Off Weight) del vehiculo, tal como se

muestra en la Figura 3.
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Figura 3. Balance de fuerzas en vuelo vertical

Fuerza
Ascendente

2. Alta resistencia mecanica: Una condicion importante en la construccion
de la estructura del Quadrotor deber ser su gran capacidad para tolerar
altos esfuerzos estructurales, los cuales son impuestos principalmente
cuando se presentan impactos contra el terreno, golpes con objetos o
maniobras de vuelo bruscas donde se experimentan fuerzas de aceleracion
y desaceleracién (Fuerzas G) de valor considerable. Esta situacion puede
conducir a la deformacién, fractura o desprendimiento de un componente
estructural, ocasionandole un dafio temporal o permanente segin su

grado de severidad.

En la Figura 4 se pueden observar los graves dafios sufridos en la
estructura de un vehiculo Quadrotor que experimenté una fuerte caida
vertical a tierra ocasionada por fallas en el sistema de control durante un

vuelo de prueba.
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Figura 4. Dafios en la estructura de un Quadrotor

Fuente: http:/ /coe.uncc.edu/orgs/robotics/quadrotor/

Dependiendo de la seleccion y calidad de los materiales empleados en la
fabricacion de la estructura se logra una mayor o menor capacidad de

absorcion de la energia de deformacién.

Disefio aerodinamico: La forma geométrica dada en la fase de disefio a
los componentes estructurales del Quadrotor contribuye a aumentar o
disminuir su resistencia aerodindmica, la cual es producida cuando las

diferentes superficies del cuerpo se ven expuestas al flujo de aire.

En la Figura 5 se observa una estructura de Quadrotor tipo abierta, en
donde todos los equipos y dispositivos electrénicos se ubican en la zona
exterior del cuerpo central y los brazos, sin ningtn tipo de recubrimiento

aerodindmico sobre el cual pueda fluir el aire de una forma limpia.
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Figura 5. Estructura de Quadrotor tipo abierta

Fuente: http:/ /www .funnyrobotics.com/2010/10/ do-it-yourself-quadrotor-in-pre-order.html

Una estructura de Quadrotor de tipo cerrado, similar a la mostrada en la
Figura 6, donde los equipos y dispositivos electrénicos se ubican en el
interior de cuerpos carenados, permite un mejor desempefio del flujo de
aire que fluye sobre todas las superficies, confiriéndole unas

caracteristicas de vuelo 6ptimas.

Figura 6. Estructura de Quadrotor tipo cerrada

Fuente: http:/ /www.rcgroups.com/forums/showthread.php?t=716870&page=464
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4. Disefo estético: El atributo estético proporcionado en la fase de disefo a
los componentes estructurales del Quadrotor se contempla como un
requerimiento importante, ya que permite la realizaciéon de un producto
atractivo, practico y funcional, provisto de una excelente terminacién y

acabado.

5. Disefio modular: Los componentes principales de la estructura del
Quadrotor cumplen el requerimiento de modularidad cuando son
disefiados por secciones, las cuales al ensamblarse conforman un conjunto
final. Esto permite que la fabricacion de cada seccién sea realizada
empleando varias matrices o contra-moldes, dando la posibilidad de

establecer una linea de produccion en serie.

6. Facil ensamblaje: La capacidad de instalar y poner a punto cada uno de
los componentes de la estructura del Quadrotor puede ser mejorada
mediante un disefio que permita la realizaciéon de esta labor de una

manera rapida y confiable.

La forma y el método con el cual se ensamblan y desensamblan cada uno
de los elementos estructurales requieren de un detallado anélisis mecanico
en la fase inicial de disefio con el fin de obtener una estructura robusta y

resistente.

1.5.2. Requerimientos de operacion

El empleo normal del Quadrotor debe estar basado en los siguientes

requerimientos operativos:
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Elevada capacidad de levante: La ventaja que otorga el transporte de una
adecuada carga ttil, permite la adecuacién de diferentes tipos de sensores
y dispositivos electrénicos (GPS, altimetro, cAmaras de fotografia y video,

etc.) en el interior del Quadrotor, destinados a aplicaciones especificas.

Facil control: La adopcién de un dispositivo micro-controlador que se
encargue de las secuencias de operacion de los motores en diferentes
regimenes, permite al sistema propulsor alcanzar un nivel de estabilidad
tal que brinda las condiciones 6ptimas para mantener al Quadrotor en

vuelo con un alto margen de seguridad.

Bajo nivel de ruido: La seleccion de motores eléctricos permite el
funcionamiento del Quadrotor con una emisién de ruido aceptable para el
operador, gracias a que sus componentes rotativos (rotor o estator) giran
por inducciéon de campos magnéticos, emitiendo bajos niveles de ruido a

causa del poco rozamiento entre las piezas.

Bajo nivel de vibracién: Los equipos de tipo rotativo instalados en el
Quadrotor son la principal fuente de vibraciones mecanicas, las cuales se
transmiten a lo largo de la estructura. Dependiendo de la magnitud y
frecuencia de la vibracién mecénica, el conjunto estructural puede verse
afectado por el fenémeno de resonancia y destruirse completa o

parcialmente.

Vuelo estable y seguro: La estabilidad en el vuelo del Quadrotor se logra

mediante una 6ptima sintonizaciéon de las ganancias en el control PID
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(Proporcional Integral Derivativo), funcién incorporada en Ila

programacion del micro-controlador.

1.5.3. Requerimientos de mantenimiento

Con el fin de optimizar las tareas de mantenimiento de la estructura del

Quadrotor se requiere que:

1.

Facil acceso a componentes: Para cumplir este requisito se hace necesario
que en la fase de disefio se tenga en cuenta la facilidad del operador de
acceder a todos los componentes internos en la estructura de Quadrotor,

tales como: motores, bateria, sensores, tarjetas electrénicas, etc.

Inter-cambiabilidad de componentes: Los componentes principales de la
estructura del Quadrotor cumplen con este requerimiento cuando pueden
ser intercambiados de posicién unos con otros sin versen afectadas sus

caracteristicas o funciones bésicas.

Facil reparaciéon de dafios: Un requisito importante en las tareas de
mantenimiento radica en la facilidad de reparaciéon de dafios en los
componentes estructurales como producto de caidas o golpes. La seleccion
de los materiales, el proceso de manufactura empleado en la fabricaciéon
de las piezas, asi como el tipo de ensamblaje disefiado, contribuyen a que
los dafios ocurridos puedan solucionarse de forma rdpida sin afectar
significativamente la operatividad del Quadrotor.

Espacio reducido de almacenamiento: La facilidad para almacenar y

trasladar comodamente los componentes estructurales del Quadrotor
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requiere que el espacio para realizar estas tareas sea lo mas reducido
posible, lo cual se logra con un disefio compacto de su maleta de

transporte.

1.5.4. Requerimientos econ6micos

En los aspectos econdmicos necesarios para la compra de materias primas y

equipos deben contemplarse en los siguientes requerimientos:

1.

Facil adquisicién de insumos y repuestos en el mercado: La alta
disponibilidad de insumos y materias primas en empresas y almacenes
tanto a nivel local como nacional, empleados en el proceso de fabricacion
de las piezas para la estructura, facilita el proceso de adquisicién de los
mismos. Algunos equipos o dispositivos electrénicos seleccionados tales
como motores, controles de velocidad, bateria, etc., son ofrecidos por
proveedores extranjeros, los cuales disponen del servicio de compra en

linea a través de diferentes paginas de internet.

Bajos precios en la compra de insumos y equipos: Los bajos precios
comerciales de insumos, materias primas y equipos electrénicos
seleccionados hacen que el presupuesto total se ajuste a los
requerimientos econdémicos del operador, lo cual hace asequible su

compra.

Reduccion de costos en los procesos de manufactura: La seleccion de
insumos y materias primas econémicas, sumado a un proceso de

manufactura realizado integramente a nivel local, contribuye a una
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reduccién significativa en el costo total de la fabricacién del Quadrotor, en

comparacion con modelos realizados en el exterior.

Reduccion de costos en operacién y mantenimiento: Los costos directos e
indirectos en las tareas de operacién y mantenimiento pueden ser
reducidos gracias al empleo de personal nacional con conocimiento y
experiencia en el manejo de los equipos y dispositivos electrénicos del

Quadrotor.

1.5.5. Requerimientos técnicos

Los siguientes requerimientos técnicos se tuvieron en cuenta durante las fases

de disefio y construcciéon del Quadrotor:

1.

Confiabilidad en los procesos de disefio y manufactura: Durante la
realizacion del proceso de disefio han sido empleados programas
computacionales de dibujo mecanico (SolidWorks) que permiten un alto
grado de exactitud en el dimensionamiento, asi como en la visualizaciéon

de los componentes internos y externos del modelo.
El comportamiento mecénico de la estructura del Quadrotor puede ser
validada computacionalmente empleando la aplicacién respectiva para la

ejecucion del andlisis de esfuerzos y deformaciones.

Trazabilidad de componentes: La totalidad de las materias primas e

insumos empleados en la fabricaciéon de la estructura, asi como los
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equipos y dispositivos electrénicos son productos certificados y

garantizados, adquiridos a proveedores nacionales e internacionales.

Facil lenguaje de programaciéon: La seleccion de un lenguaje
computacional sencillo de comprender y con variadas alternativas de
programacioén de todos los parametros involucrados en el funcionamiento
del Quadrotor contribuye a facilitar las tareas del programador. Los
software de cédigo libre (Open Source) disponibles en péaginas de internet
constituyen una interesante alternativa al momento de escoger esta

herramienta gracias a la diversidad de librerias utilizables.

1.5.6. Requerimientos de soporte técnico

Los servicios de soporte técnico que dispone el operador deben contar con los

siguientes requerimientos:

1.

Disponibilidad de asesoria técnica: La posibilidad de contar con personal
que posea experiencia en el funcionamiento y manipulacién de los
equipos y dispositivos electrénicos es fundamental para el operador, ya

que puede solicitar su colaboracion en el momento que sea necesario.

Capacitacion en disefio y construccion: El operador puede ser capacitado
en todos aspectos inherentes al disefio del Quadrotor, con el fin de
conocer a fondo el funcionamiento y comportamiento de sus componentes
mecanicos, eléctricos y electrénicos.

Capacitacién en operacion y mantenimiento: Un importante servicio de

soporte técnico son las clases de capacitacion y entrenamiento que puede
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recibir el operador para la futura ejecuciéon de vuelos. En la Figura 7 se
observa un modelo de Quadrotor denominado QRO (Quad Rotor
Observer) version 5, desarrollado y construido por JL Naudin Ref. [2],
agregado en el software de simulacién para aeromodelismo AeroFly

Professional Deluxe version 1.8.0.9.

Figura 7. Software y equipo de entrenamiento para vuelo de Quadrotor

Softwarede
Simulacién

Computador

Controlador USB

Para efectuar un entrenamiento de simulacion mas realista de las
condiciones de vuelo se requiere la instalaciéon del dispositivo de control

manual conectado al computador mediante puerto USB.

Ref.[2] www jInlabs.org
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2. MARCO TEORICO

2.1. HISTORIA DE LOS VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS

El concepto de los vehiculos aéreos no tripulados no es nuevo, ya que su
desarrollo se inicia desde los tiempos de la Primera Guerra Mundial cuando
un grupo de disefiadores Norteamericanos y Britdnicos de armamento aéreo
buscaban la forma de guiar y dirigir remotamente bombas y torpedos con el

fin de impactar con mayor eficacia en los blancos enemigos designados.

El “torpedo aéreo” Kettering Bug (Figura 8), desarrollado por el inventor
Charles Kattering y puesto en servicio en diciembre de 1917, puede
considerarse como el antecesor de los modernos misiles de crucero, asi como
de algunos UAV's de ultima tecnologia que se emplean actualmente para
simular blancos aéreos. Esta arma de configuraciéon alar biplana estaba
propulsada por un motor que proveia una potencia de 40 hp. La
incorporacién de los primitivos sistemas de navegacion inercial asi como de

radio control fueron esenciales para lograr su vuelo no tripulado.

En los afios 50, se desarrollaron mejores métodos de radio-control y
perfeccionamiento en los lentes de camaras Opticas llevaron a la realizaciéon
practica y funcional de los primeros vehiculos de reconocimiento no
tripulados. Durante la Guerra de Vietnam (1965-1975), la Fuerza Aérea
Norteamericana (US Air Force, USAF) hizo uso extensivo de un Drone (UAV)
desarrollado por la empresa Ryan Aeronautical; este era el modelo 147
Firebee (AQM-134) que se transportaba bajo el soporte sub-alar de un avién

C-130 Hércules.
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Figura 8. Torpedo aéreo Kettering Bug

Fuente: Unmanned Aerial Vehicles: Robotic Air Warfare 1917-2007, Steven ] Zaloga, Osprey Publishing
Ltd, pag.7, United Kingdom, 2008.

Figura 9. Drone AQM-134 Firebee

Fuente: Air Force UAV's The Secret History, Thomas P. Ehrhard, Mitchell Institute Study, péag.5,
United States of America, July 2010.
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Posteriores desarrollos en este campo produjeron aeronaves mds lentas y
econdmicas, asi como funcionales y faciles de operar en el terreno que fueron
denominadas RPV (Remote Piloted Vehicles) o vehiculos pilotados

remotamente que demostraron la aplicabilidad y eficacia del concepto.

Después de Estados Unidos, Israel se posicioné como pais pionero en el
desarrollo y empleo de RPV en misiones reales de combate desde 1982,
cuando fueron desplegados sobre los cielos del valle de Bekaa (Libano) para
realizar tareas de sefiuelo y reconocimiento fotografico. En la Figura 10 se
aprecia el modelo de RPV IAI Scout equipado con cdmara de TV en el interior

del domo de cristal inferior, asi como con otros equipos de reconocimiento.

Figura 10. RPV Israeli IAI Scout

Fuente: Enciclopedia Aviones de Guerra “El combate aéreo hoy”, Editorial Planeta-De Agostini S.A.,

Volumen II, Fasciculo No.17, pag.323, Barcelona, Espafia, Diciembre 1986.

Desde entonces, han sido producidos un notable nimero de vehiculos aéreos
no tripulados (UAV, Unmanned Aerial Vehicle) como posteriormente

empezaron de denominarse en la industria aerondutica.
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2.1.1. Produccion de UAV’s en el mundo

Como resultado de los notables éxitos en su empleo operativo, desde la
década de los 80 la produccion de UAV’s ha experimentado un vertiginoso
ascenso. El pais que lidera la Investigacion y Desarrollo (I+D) lo encabeza
Estados Unidos con 341 sistemas no tripulados (35,08%), seguido por la
Unién Europea con 239 (25,10), Israel 83 (7,41%), Federaciéon Rusa 52 (5,35%),
y Paquistan con 29 UAV's (2,98%), entre otros, tal como lo muestran los

porcentajes de produccién mundial en la Figura 11.

Figura 11. Distribucion de la producciéon mundial de UAV’s

FELLL 35,08% UE 25,10%

Dtros 14,30%

|'\lll.l'=€!t onal 2,8800

Lsracl 7,41%% : Australia 2,370
Rusia 5,35% i !
China, R 2,B8% lapdn 1,650

pekistin 2,98%

Fuente: Sistemas Aéreos no Tripulados “Visién Estratégica Espafiola”, Plataforma Aeroespacial

Espafiola, Doc. N°: PAE/Doc-UA /1006, pag.7, Madrid, Espana, 2010.

Estadisticas recientes tomadas de Ref. [1] muestran que en los afios 2009-10
los sistemas aéreos no tripulados se desarrollaron en 51 fuentes alrededor del
mundo, experimentando un incremento del 22% con respecto a afios

anteriores.
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Los UAV's con pesos maximos de despegue (Maximun Take-Off Weight,
MTOW) menores a 5 kg ocuparon un 11% del total de desarrollos. La
clasificacion de 1190 sistemas implementados en esos afios establece que 683
UAV's (57%) fueron empleados en cometidos militares, 150 (13%) para uso
civil y comercial y 260 (22%) para propésitos mixtos. La mayor proporcion de
UAV's lo constituyen estructuras de ala fija (72%), seguido por vehiculos de

ala rotatoria (17%), ducted fan (3%) y sistemas aerostéticos (3%).

2.1.2. Produccion de UAV’s en Latinoamérica

En América Latina, la ausencia de transferencia tecnolégica con los paises
desarrollados, la poca integracion en materia aerondutica y la falta de
recursos econdmicos ha rezagado a los paises de la regiéon en el campo de
UAV's a unos pocos disefios que buscan abrirse espacio en el mercado local y

regional.

Argentina con 13 modelos, México con 4, Brasil con 4 y Chile con 2 son las
principales naciones que lideran proyectos (I+D) surgidos de las necesidades
propias de cada operador en materia de vigilancia y observacion. Algunos
paises, incluido Colombia han optado por adquirir UAV's extranjeros,
provenientes de proveedores en Estados Unidos e Israel con el objetivo de
cubrir sus crecientes necesidades de observacién y vigilancia mas alla del
alcance visual. No obstante, en la actualidad se estan desarrollando proyectos
interesantes por parte de la industria nacional en alianza con empresa
privada y algunas instituciones académicas que prometen dar resultados en
el corto y mediano plazo, como el UAV Iris disefiado y construido por la

Corporacion de la Industria Aeronautica de Colombia (CIAC).

56



2.2. CLASIFICACION DE LOS VEHICULOS AEREOS NO
TRIPULADOS

Teniendo en cuenta los requerimientos operacionales que imponga el tipo de
misién, su configuraciéon estructural, rendimiento de sus sistemas de
propulsion o comportamiento aerodindmico, los UAV's pueden ser
clasificados segtn factores como su altitud, autonomia o caracteristicas de
vuelo. En la Figura 12 se muestra como ejemplo el UAV RQ-4A Global Hawk

disefiado especificamente para vuelos a gran altitud y largo alcance.

Figura 12. UAV RQ-4A Global Hawk en vuelo a gran altitud

Fuente: Unmanned Aerial Vehicles: Robotic Air Warfare 1917-2007, Steven ] Zaloga, Osprey Publishing
Ltd, pag.29, United Kingdom, 2008.

Es preciso mencionar que no prevalece una consideracion o criterio Gnico y
universal para la clasificacion de estos sistemas aéreos, ya que cada

organizacion determina sus propios parametros para realizar esta tipificacion.
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2.21. Segtn su altitud de vuelo

Dependiendo de la altitud de vuelo, el Departamento de Defensa de Estados
Unidos (Department of Defense, DoD) iguala las capacidades de los UAV’s
respecto con las aeronaves convencionales que sobrevuelan el espacio aéreo
norteamericano, segun los criterios de la Administracién Federal de Aviaciéon

(Federal Aviation Administration, FAA) que se detallan en la Tabla 2.

Tabla 2. Clasificaciéon de los UAV's segtin el DoD

Certified Aircraft / Nonstandard Aircraft /| | RC Model Aircraft / UAS

UAS (Catlll ) UAS (Cat Il) {Catl)
FAA Regulation 14 CFR 91 14 CFR 91, 101, and 103 | None (AC 91-57)
Airspace Usage All Class E, G, & Class G
non-joint-use Class D (<1200 ft AGL)
Airspeed Limit, KIAS None NTE 250 (proposed) 100 (proposed)
Example Types | Manned Airliners Light-Sport None
Unmanned |Predator, Global Hawk | Shadow Dragon Eye, Raven

Fuente: Unmanned Systems Integrated Roadmap 2009-2034, Department of Defense USA, Washington
D.C,, pag. 95, March 12, 2009.

Los UAV's pertenecientes las categorias II y III Ref. [3], requieren certificaciéon
de aeronavegabilidad por parte de las organizaciones de regulacion
aerondutica y su vuelo deber ser monitoreado constantemente por los
servicios de control de transito aéreo (Air Traffic Control, ATC), pues operan
a altitudes de vuelo similares de las aeronaves tripuladas. Por su parte, los
UAV’s situados en la categoria I son considerados aeromodelos de vuelo libre

que operan en espacios aéreos no controlados Ref. [4].

Ref.[3] Code of Federal Regulations, Title 14, Aeronautics and Space Part 91,101,103, Right of Way
Rules, FAA, Washington D.C., 2010.

Ref.[4] Advisory Circular AC 91-57 “Model Aircraft Operating Standards”, FAA, Washington D.C.,
June 9, 1981.
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2.2.2. Seglin su peso maximo en decolaje, altitud y autonomia de vuelo

La Asociaciéon Europea de Sistemas de Vehiculos no Tripulados (European
Association of Unmanned Vehicles System, EUROUVS)
pardmetros fisicos como el peso médximo en despegue (Maximun Take Off

Weight, MTOW) y caracteristicas de vuelo como la altitud y autonomia

maxima de vuelo para clasificar los UAV's, como se ve en la Tabla 3.

Tabla 3. Clasificaciéon de los UAV's segin EUROUVS

Category

(acrongm)

Maximum Take
Off Weight (kg)

Maximum Flight
Altitude (m)

Endurance
(hours)

Data Link
Range (Km)

Micro/Mini UAVs Micro (MAV) 0.10 250 1 <10 Scouting, NBC sampling, Black Widow, MicroStar, Microbat,
surveillance inside buildings | FanCopter, QuattroCopter, Mos-
quito, Hornet, Mite
Mini <30 150-300 <2 <10 Film and broadcast industries, | Mikado, Aladin, Tracker, DragonEye,
agricuiture, pollution Raven, Pointer |1, Carolo C40/P50,
measurements, surveillance | Skorpio, R-Max and R-50, Robo-
inside buildings, communica- | Copter, YH-3005L
tions relay and EW
Tactical UAVs Close Range (CR) 150 3.000 2-4 10-30 RSTA, mine detection, search | Observer |, Phantom, Copter 4,
& rescue, EW Mikado, RoboCopter 300, Pointer,
Camcopter, Aerial and Agricultural
RMax
Short Range (SR) 200 3.000 3-6 30-70 BDA, RSTA, EW, mine detec- | Scorpi 6/30, Luna, SilverFox,
tion EyeView, Firebird, R-Max Agri/
Photo, Hornet, Raven, phantom,
GoldenEye 100, Flyrt, Neptune
Medium Range 150-500 3.000-5.000 6-10 70-200 BDA, RSTA, EW, mine detec- Hunter B, Miicke, Aerostar, Sniper,
(MR) tion, NBC sampling Falco, Armor X7, Smart UAV, UCAR,
Eagle Eyes, Alice, Extender, Shadow
200/400
Long Range (LR) - 5.000 6-13 200-500 | RSTA, BDA, communications Hunter, Vigilante 502
relay
Endurance (EN) 500-1.500 5.000-8.000 12-24 > 500 BDA, RSTA, EW, communica- | Aerosonde, Vulture Il Exp,
tions relay, NBC sampling Shadow 600, Searcher Il, Hermes
4505/450T/700
Medium Altitude, | 1.000-1.500 5.000-8.000 24-48 > 500 BDA, RSTA, EW weapons Skyforce, Hermes 1500, Heron TP,
Long Endurance delivery, communications MQ-1 Predator, Predator-1T, Eagle-
(MALE) relay, NBC sampling 1/2, Darkstar, E-Hunter, Dominator
Strategic UAVs High Altitude, 2.500-12.500 | 15.000-20.000 24-48 >2.000 | BDA, RSTA, EW, communica- | Global Hawk, Raptor, Condor,
Long Endurance tions relay, boost phase Theseus, Helios, Predator B/C,
(HALE) intercept launch vehicle, Libellule, EuroHawk, Mercator,
airport security SensorCraft, Global Observer,
Pathfinder Plus,
Special Task UAVs | Lethal (LET) 250 3.000-4.000 3-4 300 Anti-radar, anti-ship, anti- MALI, Harpy, Lark, Marula
aircraft, anti-infrastructure
Decoys (DEC) 250 50-5.000 <4 0-500 Aerial and naval deception Flyrt, MALD, Nulka, ITALD, Chukar
Stratospheric T8D 20.000-30.000 >48 >2.000 - Pegasus
(Strato)
Exo-strato- 18D >30.000 T8D T8D - MarsFlyer, MAC-1
spheric (EX0)

Fuente: “Unmanned Aerial Vehicles: An Overview”, Maria de Fatima Bento, insideGNSS, pags. 54-61,

January-February, 2008.
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2.2.3. Segtin sus caracteristicas de vuelo

La forma y configuracion estructural de los UAV's define en gran medida su
comportamiento aerodindmico en despegue, vuelo y aterrizaje, siendo los

principales géneros segtn la Ref. [5]:

1. Horizontal Take-off and Landing (HTOL): En este apartado se ubican las
aeronaves cuyo decolaje y aterrizaje se efectia de forma horizontal con
respecto a la superficie del terreno y es considerado de tipo convencional.
Para lograr esto emplean superficies aerodindmicas en forma de alas que
proporcionan la fuerza de sustentacién. En la Figura 13 se observan las

disposiciones basicas de esta clasificacion.

Figura 13. Configuracion HTOL de UAV’s

Tail-aft on Booms Canard

/

Centre of Mass

Tail-aft on Shown - o
Fuselage
Flying-Wing D

Fuente: Ref.[5]

Ref.[5] Unmanned Aircraft Systems: UAV’s Design, Development and Deployment, Reg Austin, Wiley
Publication, pags. 34-42, United Kingdom, 2010.
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- Tail-aft on Fuselage:

- Tail-aft on Booms:
- Flying-Wing:
- Canard:

- Delta:

Estabilizadores ubicados en la cola del fuselaje.
Fuselaje de cola dividido en dos secciones.

Ala y fuselaje integrados.

Estabilizador horizontal ubicado delante del ala.

Ala en configuracion triangular.

2. Vertical Take-off and Landing (VTOL): El decolaje y aterrizaje vertical es

proporcionado por la sustentacion que genera determinado ntmero de

rotores montados en la estructura del fuselaje. Las representaciones mas

importantes de esta clasificacion se detallan en la Figura 14.

Figura 14. Configuraciéon VITOL de UAV’s

Fuente: Ref.[5]
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- Single Rotor: Un rotor principal y un rotor de cola anti-torque.

- Co-axial Rotor: Dos rotores principales giran en sentido contrario.
- Téandem Rotor: Dos rotores principales ubicados lado a lado.
- Quad Rotor: Cuatro rotores montados sobre la estructura.

3. Hibridos: En esta clasificacion se ubican las aeronaves que presentan
caracteristicas de vuelo HTOL y VTOL de manera simultdnea, es decir
pueden decolar y/o aterrizar horizontal y/o verticalmente gracias al

movimiento simultdneo de sus rotores, alas o superficies de control.

La Figura 15 muestra los diferentes esquemas que pueden adoptar estas

aeronaves de tipo hibridas.

Figura 15. Configuracién Hibrida de UAV’s

Tilt-Rotor Tilt-Wing
- g Hover Flight 'J Hover Flight
Cruise Flight # -‘ Cruise Flight
Tilt-Wing-Body Ducted Fan
Hover Flight Hover Flight
Cruise Flight Cruise Flight
Vanes

Fuente: Ref.[5]
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- Tilt-Rotor: Rotores montados en las alas giran en vuelo.

- Tilt-Wing;: Alas con rotores giran en vuelo.
- Tilt-Wing-Body: Fuselaje con rotor ubicado verticalmente.
- Ducted Fan: El rotor encapsulado en el interior del fuselaje.

2.3. Configuracién Multi-rotor

Un vehiculo aéreo no tripulado que presenta la configuracién de multi-rotor
se puede definir fundamentalmente como un “helicéptero” que posee varios
ejes de rotacion sobre los cuales se montan rotores independientes, los cuales
giran en sentidos opuestos con el fin de contrarrestar el efecto de torsion
producido; evitando asi que la aeronave gire descontroladamente sobre su eje

vertical de rotacion.

El concepto de crear un vehiculo aéreo multi-rotor se remonta a los inicios de
la aviacion en el siglo XX, cuando el 11 de noviembre de 1922 el ingeniero
francés Etienne Oehmichen (1884-1955) vol6 con éxito su modelo de
helicoptero “Oehmichen No.2”, primera aeronave de su tipo con la suficiente
potencia para transportar a un hombre. Tenia cuatro grandes rotores de dos
palas cada uno, montados horizontalmente sobre una estructura tubular en

forma de X'y accionados por un motor de 120 caballos de potencia.

Ante la imposibilidad de controlar la actitud y orientacion del helicéptero, le
fueron afiadidas ocho pequefias hélices, instaladas de forma vertical en las
puntas del marco estructural. Este particular disefio de ala rotatoria se

observa en la Figura 16.
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Figura 16. Helicoptero Oehmichen No.2

Fuente: http:/ /ingaeronautica.files.wordpress.com/2010/11/helicoptero-2.jpg?w=590&h=272

En un trabajo paralelo, el ingeniero ruso George de Bothezat disefio y
construy6 entre 1921 y 1922 un helicéptero multi-rotor para el Ejército de los
Estados Unidos, dotado de un motor Le Rhone de 180 hp. La estructura del
helicoptero estaba constituida por cuatro marcos de 20 metros de largo, sobre
los que se montaban cuatro rotores de 7,8 metros de didmetro con seis aspas

aerodindmicas recubiertas de tela cada uno.

Hacia los afios 50’s, fue desarrollado un modelo de helicéptero de cuatro
rotores, denominado “Convertawing” (Figura 17). Su sistema de control en
vuelo se basaba en la variacion de potencia de los motores, los cuales ejercian
cambios en la velocidad de los rotores, lo que aumentaba o reducia la fuerza
de sustentacion en cada uno de ellos. La realizacién exitosa de muchos vuelos
de prueba, demostr¢ la viabilidad de este concepto y abri6 el camino para el
desarrollo de nuevos disefios, los cuales se han materializado en modernas
aeronaves multi-rotoras que actualmente vuelan en la forma de vehiculos

aéreos no tripulados.
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Figura 17. Multi-rotor Convertawing

Fuente: http:/ /illumin.usc.edu/assets/media/152/4589757501_315a2bc282_o.jpg

Los recientes avances en la electrénica, miniaturizaciéon de componentes, asi
como en lenguajes de programacién mas sencillos y flexibles han posibilitado
la realizaciéon de un gran ndmero de Micro Vehiculos Aéreos (Micro Air

Vehicles, MAV) fundamentados en el concepto muti-rotor.

Los tamafios y configuraciones de los MAV multi-rotores varian
dependiendo de la aplicacién y equipos, pero todos coinciden en la energia
eléctrica como tipo de fuente de poder, ya que permite por medio de micro-
controladores ejercer control direccional del vehiculo. En la Figura 18 se
muestran diferentes clases de sensores y dispositivos electrénicos instalados

en la estructura de un MAV tipo Quadrotor.
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Figura 18. Componentes electrénicos en un Quadrotor

9) Tumigy 2213/22 motors 1) FPV Camera
mounted with Brashley grommets ~ KPC-V.

BN190NH Y i
/ o 2) Eagle Tree V3, OSD & GPS

5) Two Loc8tor Tags

11) MK ME Flight

10) EPP1045 Prop

7) BL Controller 1.2

(Limit Modified)
6) FASST 2.4 Ghz Rx with
OMM Rev2 Converter 4) OMM Vertical 900 Mhz Antenna
with TXF-900 Low Pass Filter
o
2 8) OMM Foam Camera Mount
13) Rusty Frame with with FX-35 HD Camera

three CF legs on Alum Supports

or

OMM MK FPV/HD Quad #1

Fuente: http:/ /static.rcgroups.net/forums/attachments/9/8/4/9/7/a2928058-15-OMMmkQuad.jpg

Una gran mayoria de los modelos de Quadrotores provienen de origen
europeo y son empleados en alta proporcion por organizaciones relacionadas
con el sector defensa y seguridad, aunque algunos operadores los utilizan en
aplicaciones que incluyen el video y fotografia comercial, publicitaria, asi

como la transmision de eventos deportivos.
La empresa AirRobot quien disefi6 inicialmente Quadrotores para el Ejército

Aleman, ofrece su principal modelo de Quadrotor comercial, el AR-100B, que

se puede observar en vuelo estacionario en la Figura 19.
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Figura 19. Quadrotor AirRobot AR-100-B

Fuente: http:/ /www.minimumsecurity.net/blog/surveils.jpg

En materia de multi-rotores tipo Quadrotor, en Colombia se han realizado en
los dltimos afios varios proyectos de grado en importantes universidades
como la Nacional (Ref. [6]), Industrial de Santander (Ref. [7]), Libre (Ref. [8]),
Pedagégica y Auténoma de Bucaramanga, dedicados en su mayoria a
investigar aspectos relacionados con el modelamiento de sistemas control de

estos dispositivos aéreos.

2.3.1. Clasificacion de los Multi-rotores

La clasificacion para este tipo de MAV se basa fundamentalmente en el

namero de rotores y la forma estructural, tal como se define en la Tabla 4:

Ref.[6] Cotte Corredor Jorge Mario, et al. Disefio de control robusto de velocidad de motores brushless
para robética aérea, Universidad Nacional de Colombia, 2010.

Ref.[7] Jauregui Uribe Alejandra Lucia, et al. Disefio de un sistema de control de cabeceo y alabeo de un
vehiculo aéreo no tripulado (UAV), Universidad Industrial de Santander, 2010.

Ref.[8] Pefia Giraldo Mauricio Vladimir, et al. Modelamiento Dindmico y control LQR de un Quadrotor,
Universidad Libre, 2010.
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Tabla 4. Clasificacion de los Multi-rotores

NOMBRE

CARACTERISTICAS

EJEMPLO

Tricopter

Numero de Motores: 3
Numero de Rotores: 3
Angulo de separacién: 120°

Configuracién: Triangular

Scorpion Tricopter

Quadcopter

>

Numero de Motores: 4

Numero de Rotores: 4

D)
d

Angulo de separacién: 90°

Configuracion: Cruz, Equis

%
\'——
>

Draganflyer X4

Hexacopter

Nuimero de Motores: 6
Numero de Rotores: 6
Angulo de separacién: 60°

Configuracion: Hexagonal

Mikrokopter XL6

Yé6copter

VISTA
SUPERIOR

Numero de Motores: 6

Numero de Rotores: 6

VISTA

Angulo de separacién: 120° Teli

Configuracién: Triangular

R G
(e o)(
SRS

Draganflyer X6

Octocopter

Nuimero de Motores: 8
Numero de Rotores: 8
Angulo de separacién: 45°

Configuracion: Octogonal

Mikrokopter Okto XL2
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3. METODOLOGIA DE DISENO

Este capitulo describe la metodologia implementada en la fase de disefio del
Quadrotor, la cual va desde el disefio conceptual hasta el modelamiento
basico y detallado de cada uno de los componentes estructurales, teniendo en

cuenta los requerimientos establecidos con anterioridad en el capitulo 1.

3.1. DISENO BASICO DE QUADROTORES

Como se mencioné en el capitulo anterior un MAV tipo Quadrotor se define
como una aeronave de ala rotatoria que monta en su estructura cuatro (4)
rotores coplanarios e independientes acoplados cada uno en los ejes verticales
de los motores, situados generalmente en los extremos de los brazos. En el
cuerpo central o fuselaje se alojan los componentes electrénicos de control,
baterfas y dispositivos adicionales como sensores y camaras; disposicion

elemental que se muestra en la Figura 20.

Figura 20. Anatomia bésica de un Quadrotor

Motor/Rotor
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3.1.1. Configuraciones basicas

La estructura de los Quadrotores generalmente estd conformada a partir de
dos ejes ortogonales que se cruzan entre si, dando como resultado dos

configuraciones bésicas:

1. Configuracion en Cruz: La forma mads sencilla y simple de montaje
estructural de un Quadrotor lo constituye la configuracién en cruz (+),
disefio en el cual la direccién de vuelo del vehiculo hacia adelante o hacia
atrds coincide con el eje central de dos (2) de los brazos, tal como se

explica en la Figura 21.

Figura 21. Configuracién en Cruz
CONFIGURACION EJEMPLO

I Direcciénde
Vuelo

Los parametros de programacion para el control direccional mediante el
cambio de velocidad rotacional en los motores son mas faciles de
introducir en esta configuracion, ya que los ejes (longitudinal y lateral) de

movimiento coinciden con los brazos de la estructura.
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2. Configuracion en Equis: Otra forma de estructura, esta definida por la
forma en equis (X), en la cual la direccién de vuelo no coincide con los ejes
de los brazos del Quadrotor, encontrandose rotada un angulo de 45° con

respecto al centro del fuselaje (Figura 22).

Figura 22. Configuraciéon en Equis
CONFIGURACION EJEMPLO

t Direcciénde
Vuelo

La introduccién de los parametros de control en esta configuracion es mas
extensa y dispendiosa ya los movimientos en los ejes (longitudinal y
lateral) requieren el control simultdneo en los cuatro (4) motores y no en

solo dos (2) motores como el caso anterior.

3.1.2. Cancelacion del Torque

Para cancelar el efecto de torsion que experimenta la estructura del
Quadrotor, producido por el giro de cada rotor, se hace necesario configurar
correctamente mediante técnicas de programacion en la tarjeta electrénica de
control el sentido de rotaciéon en los cuatro (4) rotores; como se muestra en la
Figura 23.
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Figura 23. Sentidos de rotacion de los rotores

Rotacion Horaria Rotacion Anti-Horaria

Los motores 1 y 3 giran en sentido anti-horario, mientras que los motores 2 y

4 1o hacen en sentido horario, rotando a la misma velocidad rotacional (£2).
Q,=0,=0Q,=Q, (1)

Como los cuatro motores producen el mismo empuje, las fuerzas
aerodindmicas producidas por los rotores generan momentos o torques en
direcciones contrarias los cuales se contrarrestan (XM(xy)=0), llevando al
sistema a una posicion de equilibrio estatico en el plano horizontal. Esta
condicion se cumple si la distancia desde el centro del fuselaje al eje de

rotacion de cada rotor es la misma entre brazos opuestos de la estructura:

> M, =0 > M, =0
-RN+FKM=0 @ FKF-FRM=0 @)
F=F F, =F,
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3.1.3. Direcciones de Vuelo

A continuacién se explican las direcciones que puede tomar el vehiculo

(Configuracién en cruz) en vuelo mientras es controlado por el operador:

1. Cabeceo (Pitch): La actitud de vuelo cabeceo permite la rotacién del
Quadrotor a lo largo del eje y concediéndole capacidad de avanzar hacia
adelante o hacia atras. Para hacer avanzar hacia adelante, el operador a
través del radio-control empuja hacia arriba la palanca derecha, (Figura
24A). El rotor 1 aumenta su velocidad rotacional (1) y fuerza de
sustentacion (F1), mientras que el rotor 3 disminuye su velocidad
rotacional (€23) y fuerza de sustentacion (F3). Las velocidades rotacionales
y fuerzas de sustentacion se mantienen iguales en los rotores 2 y 4, como

se expresa en la Tabla 5.

Tabla 5. Variaciones de velocidad y sustentacion en cabeceo hacia adelante

MOTOR 1 2 3 4
Q Aumenta Constante Disminuye Constante
F Aumenta Constante Disminuye Constante

El desequilibrio de fuerzas hara que el Quadrotor gire en sentido horario
(visto desde el lado derecho) alrededor del eje y (plano xz), un angulo 6,

como explica la Figura 24B. Este momento de cabeceo se expresa como:

7, =r-R+FK) @)
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Figura 24. Movimiento de Cabeceo hacia adelante

(% Sentido de
Giro

Direcciénde

Vuelo \

En el vuelo hacia atras, al empujarse la palanca hacia abajo (Figura 25A),
el rotor 3 aumenta su velocidad rotacional (€23) y fuerza de sustentacion
(F3), mientras el rotor 1 reduce su velocidad rotacional (£21) y fuerza de
sustentacion (F1). Los rotores 2 y 4 mantienen constantes las velocidades y

fuerzas de sustentacion, segtun la Tabla 6.

Tabla 6. Variaciones de velocidad y sustentacion en cabeceo hacia atras

ROTOR 1 2 3 4
Q Disminuye Constante Aumenta Constante
F Disminuye Constante Aumenta Constante

El Quadrotor gira en sentido anti-horario (visto desde el lado derecho)
alrededor del eje y (plano xz), un dngulo 6, como se muestra en la Figura

25B. Este momento de cabeceo hacia atras se expresa como:

7, =r(F,-F)
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Figura 25. Movimiento de cabeceo hacia atras

Direccionde F,‘ F.z B
Vuelo =S

- Sentido de e
Giro

= \/5/ ;

Los movimientos de cabeceo se observan en la Figura 26, mediante
simulacion realizada en el software Flying Model Simulator FMS Alpha 8.5

empleando el modelo de Quadrotor Microdrones md4-200.

Figura 26. Simulacion de los movimientos de cabeceo

Cabeceo hacia adelante Cabeceo hacia atras
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2. Alabeo (Roll): La actitud de vuelo en alabeo o roll concede al Quadrotor
la capacidad de efectuar desplazamientos laterales hacia la derecha o

izquierda de su eje central x.

Para lograr la rotacion del Quadrotor hacia el lado derecho, el operador
empuja la palanca derecha del radio-control hacia esa direccién, como lo
muestra la flecha amarilla en la Figura 27A. Esta accién hace que el rotor
2 adquiera una mayor velocidad rotacional (£22) asi como fuerza de
sustentacion (F2), a su vez que el rotor 4 gira a una menor velocidad
rotacional (€4) lo que genera también una menor fuerza de sustentaciéon
(F4). Los rotores 1 y 3 mantienen constantes su velocidad rotacional y

fuerza de sustentacion, como se detalla en la Tabla 7.

Tabla 7. Variaciones de la velocidad y sustentaciéon en alabeo a la derecha

ROTOR 1 2 3 4
Q Constante Aumenta Constante Disminuye
F Constante Aumenta Constante Disminuye

Estas acciones producen en el Quadrotor un giro en sentido horario (visto
desde la parte posterior) alrededor del eje x (Plano yz), un dngulo ®, como
se explica en la Figura 27B. El momento que produce este alabeo se puede

expresar segtn la siguiente ecuacion:

Ty = r(F, —F,) (6)
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Figura 27. Movimiento de alabeo hacia la derecha

, Direcciénde
Vuelo

Sentido de

Giro )

La rotacioén hacia la izquierda se consigue moviendo la palanca derecha en
el radio-control hacia esa direccion, (Figura 28A). El rotor 4 aumenta su
velocidad rotacional (€24) y sustentacion (F4), asi como en el rotor 2

disminuye la velocidad rotacional (£22) y sustentaciéon (F2). Los rotores 1y

3 mantienen constante su velocidad y fuerza de sustentacion, (Tabla 8).

Tabla 8. Variaciones de velocidad y sustentacion en alabeo a la izquierda

ROTOR 1 2 3 4
Q Constante Disminuye Constante Aumenta
F Constante Disminuye Constante Aumenta

El efecto es un giro en sentido anti-horario (visto desde la parte posterior)
alrededor del eje x (plano yz), un dngulo @, lo cual se puede observar en la

Figura 28B. El momento para producir este alabeo se expresa segun la

siguiente ecuacion:

t,=r(-F, +F,)
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Figura 28. Movimiento de alabeo hacia la izquierda

F1 F2 Direccion de

B e S — Vuelo
Z R = ! e

(2 - X A =~ Sentidode
©

En la Figura 29 se puede observar graficamente mediante simulacion los

ejemplos de alabeo hacia la derecha y hacia la izquierda en el Quadrotor.

Figura 29. Simulacién de los movimientos de alabeo

Alabeo hacia la derecha Alabeo hacia la izquierda

3. Guifiada (Yaw): El control direccional o movimiento de guifiada en el

Quadrotor se obtiene al girar este sobre su eje vertical z.
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Para guifar el Quadrotor hacia la derecha, el operador debe empujar
hacia ese lado la palanca derecha del radio-control, segtin lo indica la
fecha amarilla en la Figura 30A. Los rotores 1 y 3 aumentan
simultdneamente sus velocidades rotacionales (1, Q3) y fuerzas de
sustentacion (F1, F3), mientras que los rotores 2 y 4 mantienen constantes
estas variables. En la Tabla 9 se explican estas variaciones en la velocidad

y fuerza en los cuatro (4) rotores:

Tabla 9. Variaciones de velocidad y sustentacion en guifiada a la derecha

ROTOR 1 2 3 4
Q Aumenta Constante Aumenta Constante
F Aumenta Constante Aumenta Constante

Efectuado lo anterior, el Quadrotor gira en sentido horario (visto desde
arriba) alrededor del eje z (plano xy), un dngulo y, como lo muestra la
Figura 30B. Este movimiento se presenta por desbalance de las
velocidades rotaciones y desequilibrio de las fuerzas en los rotores que
giran en sentido horario con los que lo hacen en sentido anti-horario y se

puede expresar segtin la siguiente ecuacion:

4

Ty = Zfi @)

i=1
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Figura 30. Movimiento de guifiada hacia la derecha

Sentido de

Giro

Para obtener el movimiento de guifiada hacia el lado izquierdo, el
operador empuja la palanca izquierda del radio-control hacia esa
direccién (Figura 31A). Esto hace que los rotores 2 y 4 incrementen su
velocidad rotacional (Q2, €4) y fuerza de sustentacion (F2, F4),

manteniendo constante las velocidades rotacionales y fuerzas de

sustentacion en los rotores 1 y 3, como se explica en la Tabla 10.

Tabla 10. Variaciones de velocidad y sustentacion en guifiada a la izquierda

ROTOR 1 2 3 4
Q Constante Disminuye Constante Aumenta
F Constante Disminuye Constante Aumenta

El Quadrotor logra un giro en sentido anti-horario (visto desde arriba)

alrededor del eje z (plano xy), un dngulo y, mostrado en la Figura 31B.
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Figura 31. Movimiento de guifiada hacia la izquierda

Al igual que el caso anterior, el movimiento de guifiada hacia la izquierda
se presenta por el desbalance de las velocidades rotaciones y el
desequilibrio de las fuerzas de sustentacion de los rotores que giran

contra-rotativamente.

3.1.4. Modos de Vuelo

Un Quadrotor puede efectuar tres (3) modos de vuelo bésicos a saber,

decolaje, aterrizaje y estacionario los cuales se explicardn a continuacion:

1. Decolaje (Take-off): Para permitir el decolaje del Quadrotor, el operador
empuja hacia arriba la palanca izquierda del radio-control (acelerador)
como lo muestra la Figura 32A. Esta accion envia una sefial electrénica al
controlador que gobierna los motores, produciendo un aumento
simultdneo en la velocidad de rotacion de los cuatro (4) rotores y en
consecuencia una mayor fuerza de sustentacion, tal como se explica en la

Figura 32B .
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Figura 32. Movimiento de ascenso del Quadrotor

Direccionde

Vuelo

La sumatoria de las fuerzas de sustentaciéon (XFi) debe ser mayor al peso
de despegue del vehiculo (Take-off Weight, TOW) para lograr que el

Quadrotor se levante de la superficie en direccién de vuelo positiva.

2. Aterrizaje (Landing): Una vez en vuelo, el operador puede llevar el
Quadrotor a tierra mediante el procedimiento de aterrizaje, en el cual se

empuja gradualmente hacia abajo la palanca del acelerador (Figura 33A).

Esto produce un descenso progresivo en la velocidad rotacional y fuerza
de sustentacién en los cuatro (4) rotores, situacion que se muestra en la

Figura 33B.

En este caso, la sumatoria de las fuerzas de sustentacion (XFi) debe ser
menor que el peso de decolaje del vehiculo para permitir el descenso del
Quadrotor a la superficie. Ejemplos realizados mediante el simulador de
aeromodelismo de los modos de vuelo del Quadrotor en decolaje y

aterrizaje se muestran en la Figura 34.
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Figura 33. Movimiento de descenso del Quadrotor

-

Direccién de
Vuelo

o<

Figura 34. Simulacion de decolaje y aterrizaje

Decolaje Aterrizaje

3. Estacionario (Hover): En vuelo estacionario, el Quadrotor se mantiene a
una altura constante. Al empujar lentamente la palanca del acelerador
(Figura 35A), se obtiene la misma velocidad de rotacion y fuerza de
sustentacion en los cuatro rotores, cuya sumatoria (2Fi) debe ser igual al

TOW del vehiculo para obtener el exacto balance de fuerzas, (Figura 35B).
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Figura 35. Modo de vuelo en estacionario

La simulacién de este modo de vuelo puede observarse en la Figura 36.

Figura 36. Simulacion de vuelo en estacionario

~

Vuelo en Estacionario
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3.2. DISENO CONCEPTUAL DEL QUADROTOR

Para dar inicio al proceso de disefio conceptual del Vehiculo Aéreo No
Tripulado tipo Quadrotor se siguieron las recomendaciones metodoldgicas
propuestas en los libros “Aircraft Design Projects for Engineering Students” y
“Unmanned Aircraft Systems: UAV’s Design, Development and Deployment” en lo
referente a las fases o etapas de trabajo que deben ser superadas por los

disefiadores hasta obtener un producto final totalmente operativo.

En la Figura 37 se detallan los principales procesos de disefio que se tienen en
cuenta para el disefio de aeronaves desde su inicio, hasta su etapa de pruebas
funcionales, con relacion al incremento de los costos a medida que avanza el

proyecto durante el trascurso del tiempo.

Figura 37. Procesos de disefio

Preliminary design

Costs and effort
Build-up

Project design

Detail design/
/ Manufacturing —— —»

Testng — »

v

Timescale

Fuente: Aircraft Design Projects for Engineering Students, Lloyd R. Jenkinson, Chapter 1 Design

Methodology, Fig. 1.1, pag. 2, Butterworth Heinemann.
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A continuacion, se explican cada una de estas fases aplicadas en el disefio del

Quadrotor propuesto:

3.2.1. Disefo preliminar

En esta fase inicial del proyecto, el equipo de disefio se concentr6 en
establecer la viabilidad del concepto “multi-rotor” tipo Quadrotor como

plataforma para el disefio y construccion del UAV.

Una vez analizadas las opciones existentes en las configuraciones bésicas de
los Quadrotores, en lo referente a su facilidad de diseno, construccién,
programaciéon de control y orientaciéon del vehiculo durante el vuelo, se
tabularon estas condiciones en la Tabla 11, y se valoraron por puntos segtin

su nivel de complejidad.

Tabla 11. Condiciones iniciales de disefio

Configuracién Cruz (+) Equis ()
Diseiio L] eoe
Construccion cee oo
Programacién de control oee coee
Orientacion en vuelo oo coe

*Muy Fécil ¢eFacil ¢ee*Complejo ¢ eee*Medianamente complejo * e+ Muy complejo

Teniendo en cuenta la ponderacién de estas condiciones, fue escogida por el
equipo de disefio la configuraciéon en cruz como plataforma para disefar y

construir la estructura del Quadrotor propuesto.
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Las caracteristicas basicas que se tuvieron en cuenta para la realizacién de los

primeros dibujos de disefio se detallan en la Tabla 12.

Tabla 12. Caracteristicas basicas de disefio

Clasificacion Quadrotor experimental
Configuracién Cruz

Tipo de la estructura Cerrada

Aplicacion Académica

Basado en estas premisas, el equipo de disefio efectu6 los bocetos que se

muestran en la Figura 38.

Figura 38. Bocetos del disefio preliminar
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3.2.2. Disefo del proyecto

Una vez superada y aprobada la etapa preliminar de disefio, se procedi6 a
dibujar los componentes estructurales del Quadrotor empleando el software
CAD/CAE SolidWorks 2010. Para ejecutar esta tarea se tuvo en cuenta los

parametros de disefio establecidos en la Tabla 13.

Tabla 13. Pardmetros iniciales de disefio

Longitud < 800 mm (Entre ejes de rotores)
Altura <150 mm

Peso de la estructura 1000 g - 1500 g

Peso de la carga atil ~500 g

Autonomia de vuelo ~ 15 minutos

Planta motriz Motor Eléctrico tipo Brushless
Fuente de poder Bateria Litio-Polimero

Con el fin de disefiar y construir los componentes estructurales del Quadrotor
siguiendo los requerimientos técnicos de mantenimiento, modularidad, facil
ensamblaje e inter-cambiabilidad, este sistema fue dividido en dos (2)

conjuntos principales, los cuales se describen a continuacién:

1. Cuerpo Central: El cuerpo central o fuselaje es el conjunto estructural del
Quadrotor en el cual se alojan los principales componentes y dispositivos
eléctricos y electronicos como: tarjeta micro-controladora, unidad de
mediciéon inercial (IMU), sensores (acelerémetros, barémetro y
magnetémetro), controles de velocidad de los motores (ESC), receptor del

equipo de radio-control, bateria, alarma de voltaje y cableado.
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Al disefiarse el Quadrotor con estructura tipo cerrada, todos estos equipos
deben instalarse en el interior del cuerpo central, protegidos de agentes
externos, asi como de golpes y caidas. Con el fin de facilitar los procesos
de manufactura en relacién a la fabricacién de moldes, contra-moldes,
piezas estructurales y su ensamblado, el cuerpo central fue disefiado en

dos (2) secciones: una superior (Figura 39A) y otra inferior (Figura 39B).

Figura 39. Disefio 3D de las secciones superior e inferior del cuerpo central

A

La seccién superior del cuerpo central es un volumen que presenta una
forma cruciforme la cual asciende 45 mm hasta terminar en un plano
circular de 130 mm de diametro donde se puede ubicar una capula que
sirve como cubierta para cdmaras de fotografia o video destinas a fines de
observacion y vigilancia. De igual manera, la seccién inferior de cuerpo
central posee forma la misma cruciforme pero se eleva sélo 35 mm hasta el

plano circular de la capula que posee un didmetro de 160 mm.

Para comprobar el dimensionamiento, volumetria y forma externa del
disefio, se realizé el ensamblaje de las secciones superior e inferior del
cuerpo central del Quadrotor, las cuales se muestran en vista en

isométrica (Figura 40A) y vista lateral (Figura 40B).
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Figura 40. Ensamblaje 3D de las secciones del cuerpo central

2. Brazo: Unas de las piezas mds caracteristicas en el disefio del Quadrotor
corresponden a los cuatro (4) brazos que sobresalen de la estructura
central y en los cuales se montan el grupo moto-propulsor, generalmente

en la punta final.

El disefio propuesto para el brazo del Quadrotor se realiz6 en forma de
estructura cerrada, para lo cual por facilidades de manufactura y
ensamble fue fraccionado en dos (2) secciones: una secciéon superior

(Figura 41A) y una seccién inferior (Figura 41B).

Figura 41. Disefo 3D de las secciones superior e inferior del brazo

A B
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La seccion superior del brazo es un volumen rectangular que presenta
mayor grosor en el plano anterior donde se acopla con el cuerpo central
del Quadrotor, hacia la parte posterior el contorno se adelgaza y termina
en una forma cilindrica que sirve de carenado al motor eléctrico. La
secciéon inferior del brazo presenta las mismas caracteristicas, pero la

forma cilindrica externa es de menor altura.

El ensamblaje de las secciones superior e inferior que conforman el brazo
fue realizado para comprobar el correcto ensamble de las partes,
dimensionamiento y contorno exterior. En la Figura 42A se observa la

vista en perspectiva y en la Figura 42B la vista lateral de este componente.

Figura 42. Ensamble 3D de las secciones superior e inferior del brazo

A B

Una vez realizados los disefios basicos de la estructura, se procedi6 a ejecutar
la unién de los componentes superiores del fuselaje y brazos tal como se ve
en la Figura 43A, con el propodsito de corroborar su correcto ensamble y
visualizar la forma que adopta esta parte del Quadrotor. El mismo ejercicio
fue verificado con los componentes inferiores del fuselaje y brazos y se

muestra en la Figura 43B.
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Figura 43. Ensamble 3D de los componentes superiores e inferiores

A B

Comprobada la correcta realizacion de los sub-ensambles de los componentes
superiores e inferiores de la estructura del Quadrotor, se efectué como paso
final en esta fase de disefio el ensamblaje del conjunto general, que se observa

en la Figura 44.

Figura 44. Ensamble 3D de los conjuntos superior e inferior
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Obtenido este conjunto tridimensional, el equipo disefiador pudo cerciorar la
forma bésica que adopta la estructura del vehiculo, prestando atencién a su
dimensionamiento, geometria y volumetria general desde diferentes angulos
y planos de referencia con el fin de validar los trabajos de disefio efectuados

hasta este punto.

En la vista lateral del Quadrotor que se observa en la Figura 45, se puede
apreciar el contorno que posee de la seccidon transversal de la estructura
cerrada del Quadrotor, en la cual se observa un mayor volumen en la seccién
del cuerpo central que alojard internamente todo el equipamiento electrénico,
de igual forma los pequefios volimenes cilindricos en los extremos del

conjunto donde se instalaran los motores eléctricos.

Figura 45. Vista lateral del ensamble 3D del Quadrotor

3.2.3. Diseno detallado

La tercera fase de disefio corresponde al modelado detallado de los diferentes
componentes que hacen parte de la estructura del Quadrotor, lo cual sirvi6
para realizar los planos finales de cada elemento, asi como varias plantillas

que se empleardn posteriormente en la fase manufactura del prototipo.
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A cada una de las piezas tridimensionales dibujadas en la fase anterior de
disefio se les realiz6 operaciones sucesivas de vaciado con el fin de obtener
las formas y espesores deseados en cada uno de los contornos internos y

externos, como se muestra a continuacion:

1. Cuerpo Central: Su seccién superior fue tratada hasta convertirla en una
estructura aligerada, de paredes con espesor maximo de 2 mm. Una
abertura circular en el plano central tiene como propésito generar el area
adecuada para la fcil instalacion de los equipos electrénicos internos; una
pestafia a su alrededor sirve como soporte de la cipula y punto de apoyo

de las placas de soporte internas, como se muestra en la Figura 46A.

Figura 46. Disefio detallado de las secciones superior e inferior del fuselaje

A B

La seccion inferior del fuselaje recibi6 el mismo tratamiento que la seccion
superior, pero en el plano circular fue hecha una abertura rectangular que
tiene como objetivo la facilidad de instalacién y desinstalaciéon de la
bateria Litio-Polimero para propésitos de recarga, configuracion que se

observa en la Figura 46B.
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Con el fin de comprobar el correcto montaje de estas secciones, se realiz6
la respectiva operaciéon de ensamblaje que se muestra en la Figura 47 en

sus correspondientes vistas isométrica y lateral.

Figura 47. Diseno detallado del ensamblaje del cuerpo central

A B

En la Figura 47A se puede apreciar el amplio volumen interno que
dispone este componente estructural, formando una estructura cerrada o
caparazon destinada al alojamiento de los diferentes equipos electrénicos,
proporcionando proteccién y seguridad contra golpes, caidas o agentes
externos como lluvia. La Figura 47B detalla la seccion transversal en la

zona de unién del cuerpo central con el brazo.

2. Brazo: De igual forma, la estructura de las secciones superior e inferior del
brazo fueron aligeradas por medio de operaciones de vaciado hasta
obtener un espesor maximo de 2mm. En la Figura 48A se muestra la
forma final de la secciéon superior en donde se observa el cuerpo
cilindrico externo que se convierte en una forma carenada en cuyo interior
se aloja el motor eléctrico. A la secciéon inferior del brazo, visible en la
Figura 48B le fue afiadido un elemento cénico que sirve como estructura

de soporte en tierra o tren de aterrizaje.
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Figura 48. Disefio detallado de las secciones superior e inferior del brazo

A

La figura 49A muestra una vista isométrica del ensamblaje realizado de
estas dos secciones, obteniendo una estructura cerrada y hueca en cuyo

interior discurre el cableado que lleva energia al motor.

En la Figura 49B se detalla una vista lateral del tren de aterrizaje,
localizado en el extremo del brazo bajo el carenado del motor. Este
elemento estructural es el encargado de soportar las cargas verticales
producidas por impactos contra el terreno o cualquier superficie de

aterrizaje.

Figura 49. Disefo detallado del ensamblaje del brazo

A

Tren de Aterrizaje
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Verificada la correcta realizacion de los sub-ensamblajes del cuerpo central y
brazo, se ejecuté el ensamble parcial de los componentes superiores e

inferiores de la estructura del Quadrotor, el cual se muestra en la Figura 50.

Figura 50. Ensamblaje detallado de componentes superiores e inferiores

A B

El siguiente ejercicio de disefio detallado, el cual se ve en la Figura 51
correspondi6é a la realizaciéon del ensamblaje general de la estructura del
Quadrotor con el fin de corroborar su correcto acople y eliminar posibles
interferencias presentadas por errores de dibujo que posteriormente puedan

causar problemas durante la fase de manufactura.

Figura 51. Ensamble 3D de la estructura del Quadrotor

97



En la vista lateral que se observa en la Figura 52, se pueden detallar el
contorno asi como las alturas de los diferentes componentes estructurales del

Quadrotor.

Figura 52. Vista lateral de la estructura del Quadrotor

3. Quadrotor: Una vez se realizados y comprobados los sub-ensamblajes y
ensamblajes de los componentes estructurales, se procedi6é a instalar
virtualmente los equipos eléctricos y electrénicos internos, spinner's y
hélices para conformar el conjunto final del Quadrotor, ejercicio que se

observa en la Figura 53.
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Figura 53. Ensamblaje final del Quadrotor

Hélice —> = =

<— Tren de Aterrizaje

Obtenido este ensamblaje, se hicieron las rotaciones necesarias para
observarlo en todos los dngulos posibles y analizar la simetria y forma final
del conjunto, comprobando el disefio estético de cada uno de los
componentes estructurales. En la Figura 54A se muestra la vista superior del
Quadrotor, mientras que en la Figura 54B se aprecia una vista inferior del

mismo.
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Figura 54. Vista superior e inferior del Quadrotor

En la Figura 55 se detalla como los contornos laterales del fuselaje y brazos
presentan una linea limpia y contintia, sin obstrucciones que interrumpan el
flujo de aire de los motores. Asi mismo se aprecia la amplia distancia que hay
entre los cuatro (4) apoyos verticales del tren de aterrizaje, lo cual le ofrece
una excelente estabilidad en tierra durante las fases de decolaje y aterrizaje,

reduciendo las posibilidades de volcamiento.

Figura 55. Vista lateral del Quadrotor
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En el disefio de la disposicién interna de los equipos eléctricos y electrénicos
se tuvo en cuenta su agrupaciéon de forma compacta y de facil instalacion en
dos conjuntos principales ubicados en el cuerpo central y los extremos de los
brazos como lo muestra el corte transversal de la estructura del Quadrotor en

la Figura 56.

Figura 56. Corte transversal de la estructura

El cuerpo central se disefi6 como una estructura cerrada y hueca que posee
un volumen interno suficientemente grande para la adecuacion de equipos
que sirven para su funcionamiento. La Figura 57 detalla los compartimientos

del cuerpo central, los cuales fueron divididos de la siguiente manera:

e Compartimiento Inferior: Aloja la fuente de poder o bateria LiPo, que se

introduce desde abajo a través de una abertura.

e Compartimiento Central: Contiene los controles de velocidad y receptor

del radio-control.

e Compartimiento Superior: Ubica el micro-controlador y sensores.
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Figura 57. Compartimientos del cuerpo central

Compartimiento Superior

Compartimiento Central

Compartimiento Inferior

En el extremo de los brazos se ubica en la parte superior la estructura
carenada que contiene en su interior al grupo moto-propulsor, conformado

por los elementos que se explican en la Figura 58.

Figura 58. Corte transversal del grupo Moto-propulsor

Spinner

Hélice
Porta-hélice

Motor Eléctrico

Soporte en Madera
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4. MODELADO MATEMATICO DEL QUADROTOR

Con el fin de realizar la simulacion del sitema dinamico del vehiculo, se hace
necesario la formulacion matematica para el analisis de la implementacion de

los movimientos de control.

4.1. CONSIDERACIONES PARA EL MODELADO DEL QUADROTOR

El modelado matematico del Quadrotor se realiza considerandolo como un
solido rigido, hipétesis asumida por la mayoria de trabajos de disefio e
investigacion relacionados con el tema, haciendo que la implementacién de
las ecuaciones cinematicas y dindmicas incorporadas en su desarrollo sean
mas sencillas de comprender. De esta forma, el control y simulacién se
convierten en el eje central de estos estudios, asumiendo que el Quadrotor
queda definido por su masa, matriz de inercia y la posicién del centro de
gravedad. Un paso inicial en la tarea de modelado, consiste en la definicion
de los componentes estructurales y mecanicos que componen el vehiculo, asi
como la configuracién y posiciéon espacial de los mismos; los cuales se listan

a continuacion:

* Estructura: Cuerpo central y brazos.
* Componentes electrénicos: Micro-controladores, sensores, ESC.
* Motores, bateria y hélices.

* Carga util.

Las referencias [9], [10], y [11] describen estas condiciones de disefio, de las

cuales se ha tomado nota para realizar el correcto modelado matematico.
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4.2. MODELAMIENTO DEL QUADROTOR

En esta seccion se desarrollarda el modelamiento matematico del Quadrotor
basado en leyes fisicas que describan su posicion y orientacion. Se utilizan los
angulos de Euler y la segunda ley de Newton para establecer el modelo
dindmico. La referencia [14], emplea esta opcion. Las ecuaciones de Newton -
Euler fueron seleccionadas para la realizacion del modelo dindmico del

Quadrotor descrito en este proyecto.

Para obtener el modelo dindmico se supone al vehiculo como un cuerpo
rigido en el espacio, sujeto a una fuerza principal (empuje) y tres momentos.
En la figura 59 se muestran las fuerzas y dngulos de inclinacién que proveen

los cuatro (4) grupos moto-propulsores al vehiculo.

Figura 59. Fuerzas de empuje de los rotores en un Quadrotor
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El momento que genera el movimiento de alabeo o de roll (dngulo ¢) se
realiza mediante un desequilibrio entre las fuerzas F2 y F4 (Figura 59). Para el
movimiento de cabeceo o de pitch (dngulo 0), el desequilibrio se realizara
entre las fuerzas F1 y F3. El movimiento en el dngulo de guifiada o de yaw
(dngulo ) se realizara por el desequilibrio ente los conjuntos de fuerzas (F1,
F3) y (F2, F4). Este movimiento sera posible ya que los rotores 1 y 3 giran en
sentido contrario a los rotores 2 y 4. Finalmente, el empuje total, que hara que
el helicoptero se desplace perpendicularmente al plano de los rotores, se
obtendra como suma de las cuatro fuerzas que ejercen los rotores.

Estos tipos de vehiculos presentan una estructura ligera, por lo que el modelo
dindmico debe incluir los efectos giroscopicos resultantes tanto del cuerpo
rigido rotando en el espacio, como de la rotaciéon simultdnea de las cuatro (4)

hélices (Ref. [15]).

Ref.[9] DESIGN AND CONTROL OF QUADROTORS WITH APPLICATION TO AUTONOMOUS
FLYING. S. Bouabdallah. Ed. EPFL 2007.

http:/ /biblion.epfl.ch/EPFL/theses/2007 /3727 /EPFL_TH3727 pdf

Ref.[10] MODELLING, IDENTIFICATION AND CONTROL OF A QUADROTOR HELICOPTER. T.
Bresciani. Department of Automatic Control 2008.

http:/ /roboticsclub.org/redmine/attachments /467 /Quadrotor_Bible.pdf

Ref.[11] MODELLING AND CONTROL OF MINI-FLYING MACHINES. P. Castillo, R. Lozano, A. E.
Dzul. Ed. Springer 2005.

http:/ / pixhawk.ethz.ch/_media/dev/literature/modelling_and_control_of_mini-flying_machines.pdf
Ref. [13] PID VS LQ CONTROL TECHNIQUES APPLIED TO AN INDOOR MICRO QUADROTOR. S.
Bouabdallah, A. Noth, R. Siegwart. International Conference on Intelligent Robots and Systems, 2004.
Ref. [14] QUADROTOR HELICOPTER TRAJECTORY TRACKING CONTROL. G. M. Hoffmann, S.L.
Waslander, C. J. Tomlin. AIAA Guidance, Navigation and Control Conference and Exhibit, Agosto
2008.

Ref. [15] DESIGN AND CONTROL OF AN INDOOR MICRO QUADROTOR. S. Bouabdallah, P.
Murrieri, R. Siegwart. International Conference on Robotics and Automation, Mayo 2004.

http:/ / citeseerx.ist.psu.edu/viewdoc/download?doi=10.1.1.89.842&rep=repl &type=pdf
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En la Tabla 14 se describen tales efectos, donde C representa términos
constantes, Q es la velocidad del rotor, Jr es el momento de inercia rotacional
del rotor alrededor de su eje, [ es la distancia del centro de masa a los rotores,

] es el momento de inercia del cuerpo rigido y ¢,6,3 son los dngulos de Euler.

Tabla 14. Principales efectos fisicos actuantes sobre un Quadrotor

Efectos Fuentes Formulacion

- Rotacién de los rotores
Efectos aerodinamicos ca?
- Giro de las hélices

- Cambio en la velocidad rotacional .
Pares inerciales opuestos JrQ
de los rotores

Efectos de la gravedad - Posicién del centro de masa l

- Cambio en la orientacién del

cuerpo rigido Joy
Efectos Giroscopicos - Cambio de orientacién en el plano
de los rotores JrO6, ¢

- Todos los movimientos del ) o
Friccion Co, 6, Y
Quadrotor

Debido a las diversas complejidades presentadas, se realizardn algunas
consideraciones para desarrollar este modelado. Asi, se despreciardn los
efectos de los momentos causados por el cuerpo rigido sobre las dindmicas

traslacionéles, asi como el efecto suelo.

El centro de masa se asume coincidente con el origen del sistema de
coordenadas fijo (x, y, z) y se supone que la estructura del Quadrotor es

simétrica, lo que resulta en la matriz de inercia diagonal.
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4.3. ORIENTACION DEL QUADROTOR

Antes de obtener el modelo dindmico del Quadrotor, se presenta cémo
estimar la posicion y orientaciéon del vehiculo con respecto a un sistema de
coordenadas de referencia inercial. Estd caracterizado por un sistema de

coordenadas ligado a él y con origen en su centro de masa (ver Figura 59).

Este sistema se define considerando f = { )? , ﬂ) ZT} como el sistema de
coordenadas fijo al Quadrotor, donde el eje X; es la direccién normal de
ataque del Quadrotor, Y, es perpendicular a X, y es positivo hacia la derecha
en el plano horizontal, mientras que Z, esta orientado en sentido ascendente
y perpendicular al plano X, Y,. Considerando el sistema de coordenadas

inercial I = {)? , 17, 7 } tijo con respecto a la tierra.

En este trabajo se designara el vector { = {X,Y,Z} como la posicion del
centro de masa del Quadrotor con respecto al sistema inercial /. Asi mismo, la
orientaciéon del vehiculo se supondrd dada por una matriz de rotaciéon
R;: B — I, donde R; es una matriz de rotacion orto-normal, es decir, formado
por 1 vector normal en cada uno de sus ejes. La rotaciéon de un Quadrotor o
en lineas mas generales, la de un cuerpo rigido; puede ser obtenida utilizando
diversos métodos como, por ejemplo los angulos de Euler y matrices de
rotacion; de esta manera se logra definir totalmente el sistema vehicular en el

espacio tridimensional. A continuacién de presentan estos conceptos.
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4.3.1. Angulos de Euler y Matrices de rotacion

Los angulos de Euler son tres coordenadas angulares que permiten relacionar
la orientacién de un sistema de ejes respecto a otro asi. La Figura 60 muestra
al sistema de referencia determinado mediante estos tres angulos que

permiten los movimientos del vehiculo de la siguiente manera:.

e Si el sistema de coordenadas gira un angulo ¢ en torno al eje z, el

movimiento es denominado guifiada.
e Cuando gira un angulo 6 sobre el eje x, el movimiento es de cabeceo.

e Por ultimo, cuando gira un angulo ¢ en torno al eje y, el movimiento es

llamado roll o alabeo.

Figura 60. Angulos de Euler

Las matrices de rotaciéon son necesarias para convertir de un sistema a otro

mediante rotaciones alrededor de los ejes de coordenadas. Un ejemplo de esto
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es cuando en un momento dado representamos la posicion de un satélite
artificial en el sistema XYZ. Un tiempo t después, la posicion del satélite
habrd variado debido al movimiento en su 6rbita, pero también la Tierra
habré rotado, de modo que tendremos un nuevo sistema, que no es igual al

sistema inicial XYZ", (Ref.[16])

Figura 61. Rotacion del sistema XYZ

Meridiano de
Greenwich ™.

“~Ecuador

XI

Fuente: http:/ /nacc.upc.es/nacc-libro/img/ejemplo-ecef-satelite.png

En la Figura 61, el sistema de coordenadas ABC gira en torno al eje Z del
sistema de referencia XYZ un angulo ¢ . Cada giro sobre cada uno de los ejes
del sistema de coordenadas de referencia tendra asociada una

correspondiente matriz de rotacion.

Ref. [16] http:/ /nacc.upc.es/nacc-libro/node46.html
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En los sistemas de coordenadas mostrados en la Figura 62, sus ejes Z 'y C
coinciden, siendo ix, jy, ia, jp los vectores unitarios de su sistema de

coordenadas, se puede representar el vector P ast:

P=Pxix+Pyjy+Pziéz (9)

P: PAiA+PBjB+PCEC (10)

Al igualar las ecuaciones 9 y 10 y efectuando el producto punto con los

vectores unitarios iy, jy, k;, da como resultado:

lxlA iij ,l}
] - ]ylA jij k [ (11)
ks kzkc

Figura 62. Rotacion en dos dimensiones alrededor del eje z
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En general, la rotacion de un sistema de coordenadas a otro sistema se

puede expresar como:

Qz%& (12)
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Donde P, es el vector definido en el sistema q (6 XYZ), B, es el vector
definido en el sistema p (6 ABC) ,y Rg es la matriz de rotacién que convierte
de p a q. Las matrices de rotacién asi definidas son ortogonales o cuadradas

y tienen por tanto unas importantes propiedades:

e Si Rz convierte de p en g, entonces RzTconVierte de g en p (es decir,
T
R} =RY).
e Eldeterminantees1 ( det(Rg )=1).
e Ry TRg = RyR} "<I, donde I es la matriz identidad.

g1 _ pqT
° Rp —Rp

Como ejemplo, se observa en la Figura 62, que para la transformacién de
coordenadas del sistema de referencia de ABC a XYZ se debe rotar un angulo

Y(guinada o yaw), alrededor del eje Z, se tiene:

cosy —siny O
Rg W) = [sin Y cosy 0] (13)
0 0 1

Comprendiendo la anterior notacién se procede de manera similar, cuando el
sistema de coordenadas ABC gira sobre el eje X un angulo ¢ (alabeo o roll)

como lo muestra la Figura 63.
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Figura 63. Rotacion alrededor del eje x.

> <

1 0
RI(¢p) = [0 cos ¢
0 sing

Por daltimo, cuando el sistema

angulo 6 (cabeceo o pitch) se obtiene:

cosd 0
Rp@®=| o0 1
sind 0
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A partir de las rotaciones presentadas anteriormente, se definen las matrices
de rotacion que representan la orientacion del cuerpo rigido rotando

alrededor de cada eje como sigue:

1 0 0
Ri(¢) = [0 cos¢ —sin qb] )
0 sin¢g cos¢

cosf 0 —sinf cosyp —siny O
RI@®)=| 0 1 0 JRy(Y) = |siny cosy 0| (16)
sind 0 cosf 0 0 1

La matriz de rotacion completa de [ respecto a I, llamada Matriz Coseno

Directriz, viene dada por (Ref. [17]):

R = Ry(¥) - Rj(8) - Ry ()

siny cosy O|-] 0 1 0 [|0 cos¢p —sing
0 0 11 Lsin@ 0 cosé 0 sing cos¢

cosy —siny 0] [cos@ 0 —sin9] [1 0 0 ]
RI=

cosypcosf cosyPsinfsing —sinycosgd cosypsinfcos @ + siny sin¢p
R; = [sinv,b cos@ sinysin@sing + cosypcosg siny sinbcos p — cosy sin ¢>](17)
—sin@ cos B sin ¢ cos 6 cos ¢

La matriz de rotaciéon expresada en el sistema de coordenadas f es la

traspuesta de R;, debido a su propiedad de orto-normalidad, y viene dada

por:

cos cos 8 siny cos 6 —sinf
Rp = |cosysinBsing —sinypcos¢ sinysin@sing + cosypcos¢p cos b sin g [(18)
cosysinfcos¢ +sinpsing sinypsinfcosp —cosyPsing cos b cosp
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A partir de la matriz de rotaciéon (17) generada por las tres rotaciones
sucesivas y su propiedad de orto-normalidad, relacionando la derivada de la
matriz orto-normal con una cierta matriz anti-simétrica (ref. [18]), se puede
obtener las ecuaciones cinematicas de rotacion del vehiculo que establecen las

relaciones entre las velocidades angulares.

Sea una matriz orto-normal R, donde:

R™R = I, (19)

y su derivada con respecto al tiempo es:

RTR+R™TR =0, (20)

Definiendo:

S =RTR (21)
Ecuacion obtenida a partir de la ecuacién (20).
Por lo tanto, las ecuaciones cinematicas para determinar la postura del

Quadrotor, suponiendo la matriz de rotacioén (17), vienen dadas por:

R, =R, -S(w) (22)

Ref. [17] S. Bouabdallah, A.” Noth, y R. Siegwart. Dynamic Modelling of UAVs. Technical Report
Version 2.0, Autonomous Systems Laboratory - EPFL, May 2006. http://www.sky-
sailor.ethz.ch/docs/Dynamic_Modeling_of_Fixed-Wing_UAVs_(12.05.2006).pdf

Ref. [18] J. J. Craig. Introduction to Robotics - Mechanics y Control. Addison-Wesley Publishing
Company, Inc., USA, 2nd edn edition, 1989. http://es.scribd.com/doc/52377374 /Introduction-to-

robotics-mechanics-and-control-2nd-ed-1986-John-J-Craig
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Donde w=[P q 7]" son las velocidades angulares en el sistema de
coordenadas fijado al cuerpo rigido y S(w) es la siguiente matriz anti-

simétrica (ref. [14]):

0 -r ¢
S(w) = [ r 0 —p] (23)
-9 p O

Asi, manipulando matematicamente la ecuacion (22) se obtiene la siguiente

relacion:

gl =10 cos ¢ —sin¢
P 0 sin¢secd cosg¢sechd

) 1 singtanf cos¢tanf]p
[ ] [ql (24)

r
La variacion de los angulos de Euler (¢, 6, ) es una funcion discontinua.
Estas derivadas son distintas de las velocidades angulares en el sistema de
coordenadas del cuerpo rigido (p,q,r) las cuales son fisicamente medibles
con ayuda de giréscopos, por ejemplo. La relaciéon entre las velocidades
angulares en el sistema fijado al cuerpo y la variacién en el tiempo de los
angulos de Euler se obtiene a través de la inversion del Jacobiano de (24), y

viene dada por:

p 1 0 —sin@ ¢
[ql = [O cos¢p singcosO||p (25)
0 —sing cos¢cosbl|y

El movimiento rotacional del Quadrotor viene dado por las componentes de
las velocidades angulares en los tres ejes: velocidad angular de alabeo (p),
velocidad angular de cabeceo (g), y velocidad angular de guifiada (r), sobre

los ejes X, Y,Z, respectivamente. Estas velocidades rotacionales son debidas

a los pares ejercidos sobre el sistema ligado al cuerpo del Quadrotor
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producidas por las fuerzas externas, las cuales definen los diferentes

momentos en los tres ejes: momento de alabeo (L), momento de cabeceo (M),

y momento de guifiada (N) sobre los ejes X, Y, Z, respectivamente (ref. [19]).

El movimiento de traslaciéon viene dado por las componentes de la velocidad
v = [u, v, w,]" en los tres ejes inerciales con relacion a la velocidad absoluta
del Quadrotor expresada en B, V = [u; v, w;]". Las velocidades v y V estan
relacionadas por la expresion:

4.4. FORMULACION DE NEWTON-EULER

Las ecuaciones dindmicas de un cuerpo rigido sujeto a fuerzas externas
aplicadas al centro de masa y expresadas en el sistema de coordenadas
ligado al cuerpo, se pueden obtener a través de la formulaciéon de Newton-

Euler como sigue:

[ B o R B

Donde J € B33 es la matriz de inercia, I3*3 € R3*3 es la matriz identidad, V es
el vector velocidad traslacional (en f3), w es el vector velocidad angular (en f)

y m es la masa total del Quadrotor.

Ref. [19] S. Esteban. Control Nolineal en Tres Escalas de Tiempo de un Helicéptero de Radio/ Control
sobre una Plataforma. Technical report, Universidad de Sevilla, Sevilla, ES, 2005.
http:/ /bibing.us.es/proyectos/abreproy/70017/fichero / Tesis_Master_GuilhermeRaffo.pdf
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De acuerdo con las suposiciones realizadas al inicio del capitulo, la matriz de

inercia de puede suponer diagonal:

I, 0 0
J=[0 Ly 0] (28)
0o 0 I,

Considerando el vector de estado [ Vv 7 w] donde ¢ y v € R3 representan
respectivamente la posicion y velocidad lineal expresadas en I,n = (¢, 6, )
y w € R3 la velocidad angular expresada en [, se pueden escribir las

ecuaciones de movimiento de un cuerpo rigido como sigue:

([ =y
4 mv = R,F, (29)
IL RI = R;S(w)

Jo = —w X Jw + Tp
Donde é=v=R,VyS(w)= R/R,

Por otra parte, F, € By 1, € B son las fuerzas y pares externos aplicados al
cuerpo del Quadrotor y consisten en su propio peso, en el vector de fuerzas
aerodindmicas, en el empuje y en los pares desarrollados por los cuatro
rotores. Estas fuerzas y pares pueden ser expresados de la siguiente forma:
{R,Fb = —mg - Es + R;p (Xic; b02Y) + Ar (30)
Ty = —YicaJr(w X E3) - 0 + 74 + Ag

Con las ecuaciones de fuerzas y pares (30), el modelo dinamico (29) se puede

reescribir como sigue:
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§=v
I . b 4 2 AT
4 V——g.E3 +R1E3;(Zi=1ﬂi)+z (31)
| R, = R;S(w)

(
k]a') =—wXJw—YJg(w X E3) 0; + 1, + Ag

e Los vectores Ar = [Ax Ay A]" y Ap =[4p Aq Ar]" representan las
fuerzas y pares aerodindmicos que acttan sobre el Quadrotor, y son
calculados a partir de los coeficientes aerodinamicos C; como A; =

%paireCiWZ, donde (pgir. es la densidad del aire),

e weslavelocidad del Quadrotor con respecto al aire) (Ref. [20]).

e g esla constante gravitacional (g = 9,81 Sﬂz)

* b es el coeficiente de empuje aplicado por los rotores.

e (); eslavelocidad angular de i- enésimo rotor.

La sumatoria de fuerzas traslaciondles que actian sobre el Quadrotor, como
se presenta en la ecuacion (30), estd compuesto por el empuje total generado
por la suma de los rotores, por la fuerza gravitacional y aerodinamica. La
fuerza principal U;, o entrada principal de control, aplicada al Quadrotor

viene dada por (Ref. [11]):

U = izt fi) = Bz b2P) (32)

Donde, f; es la fuerza de empuje generada por cada rotor. El par 7, en la
ecuacion (30) es el vector de pares de control aplicados al Quadrotor obtenido
a través del esfuerzo de torsion t), generado por cada motor eléctrico
considerando la dindmica de cada disco del motor como un sistema

desacoplado en la variable generalizada (2;, que denota la velocidad angular
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de un motor alrededor de su eje. El esfuerzo de tensiéon del motor es opuesto
a la friccion aerodindmica del motor Tg4rqy = k.27, donde k, > 0 es una
constante.

Asi, a través de la segunda Ley de Newton se obtiene (Ref. [11]):

]R"Ql = —Tarag T Tm; (33)

Cuando £, = 0 se tiene que:

Tm; = Tdrag = kT-Qiz (34)

El momento aplicado en el cuerpo rigido a lo largo de un eje es la diferencia
entre el momento generado por cada motor en el otro eje. Como se ha
comentado anteriormente, el movimiento de cabeceo (pitch) se obtiene
debido a la diferencia de empuje entre el rotor frontal y el rotor trasero,
mientras el movimiento de alabeo (roll) se obtiene mediante la diferencia de
empuje entre el rotor de la izquierda y el rotor de la derecha. El movimiento
de guifiada (yaw) se obtiene por la diferencia de pares entre los dos rotores
que giran en sentido horario y los dos rotores que giran en sentido anti-

horario.

Ref. [20] V. Mistler, A. Benallegue, y N. K. M’Sirdi. Exact linearization and noninteracting control of a 4
rotors helicopter via dynamic feedback. In Proc. IEEE Int. Workshop on Robot and Human Inter.

Communic., 2001.
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Movimientos que son logrados con la fuerza principal constante (Ref. [11]).

Asi, el par de control aplicado en los tres ejes viene dado por:

(f2 — fa)l b(Q5 — 0F) l-U,
1, = [(fz— )l = Ib(Q% — 0?) [-Us| (35)
1Ty, k(02402 — 0% —02)|L Uy

Donde [ es la distancia entre los motores y el centro de gravedad. Cada motor
se puede considerar como un cilindro rigido rotando alrededor de su eje Z
con una velocidad ;.

El eje de rotacion del motor se mueve con la velocidad angular del eje de

referencia, lo cual produce los siguientes movimientos giroscopicos:
T, = — Y1 Jr(w X E3) - 12 (36)

Donde, Ji es el momento de inercia del motor alrededor de su eje.

Asi, usando las ecuaciones (23), (27), (32) y (35), y definiendo el nuevo vector

de estados como (Ref. [20]):

{=[X Y Z U v wo ¢ 6 y p q 1T (37)

La ecuacion del movimiento (31) se puede reescribir en la siguiente forma:
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( X=u0

szo
Z=W0
X =1, :%(cos¢sin9cos¢)+sinlpsinq’>)-Ul+%

Y =1, =i(sim/:sin@comﬁ+cosz/)sin<jb)-U1 +A—"’l’
. Z=W0=—g+i(c059cos¢)-U1+A—"f
<= ¢=p+gqgsingptanf +rcos¢ptanf (38)

0 =qcos¢p —rsing
Y = gsin¢sech +rcos ¢psech

. Lyy—1 n l A
Lex Inx Inx Ix
. I,,—1 n l A
:(zz xX)pT—]R—p+—U3+—q
Iyy Lyy Iyy Iyy
. (Ixx_lyy) l Ay
r=——— +—U, +—
\ Iz q Izz 4 Izz

Este modelo matematico puede asumirse como suficientemente preciso en la
representaciéon de todos los movimientos funcionales de un vehiculo aéreo
autéonomo (Ref. [16]). Sin embargo, no es adecuado para el disefio del
controlador porque éste depende de fuerzas y momentos aerodinamicos, los
cuales son desconocidos. En consecuencia, se tienen en cuenta las siguientes
consideraciones para justificar la eliminaciéon de estos términos y sean

considerados como perturbaciones externas:

e Teniendo en cuenta la forma y disposicién de los elementos del Quadrotor
(configuracién en cruz, equis y muchos mas); su complejidad aumenta ya
que se tienen en cuenta muchas variables como las velocidades angulares
debido ala presencia de vientos y turbulencias imprevisibles, y de efectos
giroscopicos que se consideran desconocidos.

e Dado que el movimiento del Quadrotor puede suponerse como si

estuviese flotando (altura constante) o con movimiento en estado

121



estacionario, los cambios angulares que se producen son muy pequefios
(sobre todo para el alabeo y el cabeceo). De ello se deduce que estos

términos se pueden simplificar.

e Las aceleraciones angulares se refieren a la medida de los angulos del
Quadrotor. Dada la condicién que estd flotando los cambios en los

angulos se consideran muy pequerios y por esta razén se desprecian.

q (39)

r

;
g

<.
Il
/-
e
N——

e La estabilidad del Quadrotor esta ligada a mantener en un punto fijo los
angulos de Euler y estabilizar su altura. Se ha decidido suprimir las
ecuaciones que describen la posicion X e Y para facilitar la
implementacion de un filtro de control optimo que cumpla con estas

expectativas.

Luego de derivar la ecuacion (39) y reemplazar los resultados teniendo en

cuenta las consideraciones anteriores, se obtienen las siguientes ecuaciones:

(Z =W, = —g+%(cos€cosq’))-U1

) ¢=éU2

¢ =1 9=$U3 (40)
\ i/}=iU4
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Deduciendo que Ui, Uy, Us, y Uy son las fuerzas de empuje en la aceleracion,

alabeo, cabeceo y guifiada respectivamente, tenemos:

Ui=(fitfatfhtf) U=(a—f), Us=(fs—fi), Us=(itfs—f2—fa)

Se reemplazan las anteriores ecuaciones en la ecuacién (40); obteniendo el

sistema de ecuaciones que se tiene en cuenta para el disefio del controlador:

(Z=rg=—g +=(cosOcos ) (f, +f,+ 5 +1,)
$=(f,-1)
b=-(f=1)

\ b= +f—f— fy)

(41)

Para facilitar y simplificar el analisis del disefio del sistema de control, se
redefine la ecuacion del empuje de los motores descrita en la capitulo 5 de la
caracterizaciéon del motor; donde se asume que la velocidad angular de los
rotores es proporcional al comando recibido del receptor, una sefial de ancho
de pulso (PWM) que es enviada al controlador electrénico de velocidad (ESC)
y éste conmuta la potencia acumulada de la bateria en funcién a dicha sefial.

El empuje de cada motor queda definido por:

fi=k-PPM (42)

Donde PPM es el comando recibido del receptor y enviado a cada ESC, y k es
un valor constante que se determina experimentalmente segin la

caracterizaciéon del conjunto motor - hélice (Grupo moto-propulsor).
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4.5. GEOMETRIAS Y CALCULOS DE LOS MOMENTOS DE INERCIA

En esta seccion se utiliza los datos que se obtienen al recolectar las medidas
basicas de los componentes principales, teniendo en cuenta la teoria de los

fundamentos del momento de inercia descritos en el Anexo A.

Aqui I, denota el momento de inercia alrededor del eje X cuando los objetos
giran alrededor del eje x, I, denota el momento de inercia alrededor del eje y

cuando los objetos giran alrededor del eje x, y asi sucesivamente.

Es por esto que el Quadrotor debe ser modelado como varios componentes
con geometrias més sencillas, (ver Figura 64) con la excepcién de la estructura
principal que esta compuesta por fuselaje y brazos (objetivo principal en este
proyecto); el cual se model6 con la herramienta de disefio mecanico
SolidWorks 2010, aprovechandose la versatilidad de este software para
calcular los momentos de inercia para esta los estructurales que presentan
una forma geométrica compleja. Para esto, se ejecuté6 una buena

aproximacion definiendo:

e Una estructura en forma de cruz, con disefio aerodindmico modelada en

SolidWorks 2010.

e Un compartimiento donde se alojan los componentes electrénicos,
modelado como un cilindro sélido.
e Una bateria, modelada como un paralelepipedo rectangular sélido.

e Cuatro motores, modelados como cilindros sélidos.
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e Cuatro 4 hélices, modeladas como cilindros planos con densidad variable
(aumentando a medida que se acerca al centro de la misma).
e Cuatro acoples o ntcleos de madera utilizados para la unién del brazo con

el fuselaje central, modelados como un paralelepipedo rectangular sélido.

Figura 64. Posicion general de los componentes del Quadrotor

ot

Nucleo 1

4.5.1. Momento de inercia de la estructura principal enteriza

En esta estructura fabricada con materiales compuestos (Fibra de carbono), se
ubican y se determinan los principales momentos de inercia con respecto al
centro de gravedad, gracias a las herramientas disponibles en SolidWorks,
asumiendo que estan acoplados todos sus brazos al fuselaje central, para una

mayor simplicidad.
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La estructura tiene un espesor de pared de 2mm, distancia entre el centro y
cada brazo de 300 mm y una altura de 84 mm; densidad de la fibra de
carbono de 1000 Kg/m3. Luego de ensamblar sus componentes estructurales
se determinan los momentos de inercia a través de la herramienta de

propiedades fisicas de SolidWorks; arrojando los siguientes resultados:

Tabla 15. Posicion general de los componentes del Quadrotor

PROPIEDAD FISICA VALOR
Masa (Kg) 0.6493
Volumen (m?) 0.000647
Area superficial (m?) 0.5416

x=0 y =0.06143 z=0

Centro de masa (m) (Medido desde la base inferior)

ICx=0.0127

Momentos principales de inercia (Kg.m?) ICy=0.013
ICx=0.0254

Figura 65. Momento de inercia de la estructura con la herramienta de

SolidWorks.
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4.5.2. Momento de inercia de los cuatro motores

Teniendo en cuenta las ecuaciones del anexo A, se determinan los momentos

de inercia de la siguiente manera:

Los cilindros sélidos de los motores tienen las siguientes especificaciones:

e UnradioRy = 17.5mm =~ 0.0175m

e Una altura de Hy; = 30mm = 0.03m

e Una distancia desde el centro de masa con respecto al eje x de Dyy =
300mm = 0.3m

e Una distancia desde el centro de masa con respecto al eje z de Dy, =
15mm =~ 0.015m

e Unamasamy =71g = 0.071Kg

Figura 66. Modelado del motor como cilindro solido
Rwm

D
Z; MX

Hy

......
e ~,

\/w

Los momentos de inercia del motor i alrededor del eje X, Iy;x, alrededor del

eje Y, Iy, alrededor del eje Z, I);;z, son definidos como:
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2 2
haix = my (2= + 25 4 Dy,,?) = 0.0000267 Kg.m?  (43)
2 2
Iury = g (B2 + 25+ Dyy® + Dyyz”) = 0.00641 Kg.m?(44)
2
hirz = my (2= + Dyx®) = 0.0064 Kg.m? (45)

Los momentos de inercia para los motores quedan de la siguiente manera:

1M1X = IMZY = IM3X = IM4-Y = 00000267 Kgmz (46)
IMlY = IMZX = IM3Y = IM4X = 000641 Kgmz (47)
IMlZ = IMZZ = IM3Z = IM4-Z = 00064 Kg.m2 (48)

4.5.3. Momento de inercia de las 4 hélices

Las cuatro hélices, como los anteriores componentes, muestran una completa
simetria, por tanto, el calculo se realiza s6lo en la parte frontal la hélice y
luego incorporado en los otros. Se han modelado como cilindros planos, con
densidad variable.

Esta forma ha sido elegida ya que una placa plana se asemeja a la forma de la
hélice, ademas, la densidad depende del radio y disminuye a medida que se
aleja del centro. El cilindro plano del modelo de la hélice (Figura 67) presenta

las siguientes caracteristicas:
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e Radio Ry = 110mm = 0.11m
e Altura Hy = 15mm = 0.015m
¢ Distancia del centro de masa en torno al eje x de Dyx = 300mm =~ 0.3m,

e Una distancia desde el centro de masa en torno al eje z de Dy; = 40mm =
0.04m
e Unamasamy = 189g = 0.019Kg.

Figura 67. Modelo de la hélice como placa plana de densidad variable

Ry
B
D 7
zZ, ™
Hy
- z g
4
L
- - ;\f‘/
4
X
Dy
Y
\ v

Los momentos de inercia alrededor del eje X, Iy x, alrededor del eje Y, Iy,

alrededor del eje Z, I, 7, son definidos en las ecuaciones (49), (50) y (51):

Ry?

2
liix = my (S5 + 72 4+ Dy;?) = 0.000069 Kg.m?  (49)

2 2
Tuay = my (2 + 55 4 Dy + Dyz?) = 0.00178 Kg. m?(50)

2

Iz = My (- + Dyy®) = 0.00174 Kg. m? (51)
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Asociando con la geometria, las siguientes ecuaciones muestran la derivacion

de los tres momentos de inercia de las hélices:

IHlX = IHZY = IH3X = IH4—Y = 0000069 Kg m2 (52)
IHlY == IHZX - IH3Y = IH4X = 000178 Kgm2 (53)
IHIZ == IHZZ = Ing == IH4Z = 000174 Kgmz (54)

4.5.4. Momento de inercia de la bateria

e Altura Hg = 30mm = 0.03m,

e Longitud Ly = 135mm = 0.135m,

e Ancho Wy = 42mm = 0.042m,

e Distancia desde el centro de masa en torno al eje z de Dg; = 30mm =
0.03m

e Lamasademgz = 380g = 0.38Kg.
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Figura 68. Modelado de la bateria como una caja rectangular maciza

Z

Los momentos de inercia alrededor del eje X, Ipy, alrededor del eje Y, Iy,

alrededor del eje Z, Iz, son definidos en las ecuaciones (55), (56) y (57):

2 2

Ipx = mg (%2 + %2 + Dp,?) = 0.000426 Kg. m? (55)
2 2

Iy = mp (2 + 72 + Dy,?) = 0.000947 Kg.m? (56)
2 2

Iz = mp (2 + “2-) = 0.000632 Kg. m? (57)

4.5.5. Momento de inercia de los acoples o uniones brazo-fuselaje

Esta parte es un sistema de acople que une el brazo con el fuselaje, fabricado
en madera con una forma irregular, se modela en forma de caja rectangular
maciza de:

e Altura Hy; = 60mm =~ 0.06m
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e Longitud Ly, = 53mm = 0.053m

e Ancho Wy = 65mm = 0.065m

e Distancia desde el centro de masa en torno alos ejes xy y de Dyx = Dyy =
120mm = 0.12m

e masademy =559 = 0.055Kg

El modelo se asume alineado con respecto al centro de masa de todo el

sistema y cuya geometria se observa en Figura 69.

Figura 69. Modelado del sistema de unién brazo-fuselaje

Y <€ T
4
4

HUf ,”,/

Los momentos de inercia alrededor del eje X, Ipy, alrededor del eje Y, Ipy,

alrededor del eje Z, I, son definidos en las ecuaciones (58), (59) y (60).

Iyix = mU( > T, ) = 0.0000358 Kg. m? (58)

2 2
lyy = my (%% + 2L + Dyx?) = 0.000821 Kg.m?  (59)
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2 2
lyiz = my (%% + %5 + Dyx?) = 0.000824 Kg. m?>  (60)

Los momentos de inercia para las uniones quedan de la siguiente manera:

IUlX = IUZY = IU3X = IU4-Y = 00000358 Kg 1’1’12 (61)
IUlY = IUZX = Iu3y = IU4-X = 0000821 Kg m2 (62)
IUlZ = IUZZ = IU3Z = IU4—Z == 0000824‘ Kgm2 (63)

4.5.6. Momento de inercia de los componentes electronicos

El cilindro solido que modela los componentes electrénicos tiene:

e Unradio Ry = 50mm = 0.05m
e Una altura de Hy = 50mm =~ 0.05m

e Una distancia desde el centro de masa con respecto al eje Z de Dg; =
25mm = 0.025m
e Unamasamg = 200g = 0.2Kg
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Figura 70. Geometria del modelado del cilindro de los componentes

electronicos.

Los momentos de inercia de los componentes electronicos alrededor del eje X,
Igx, alrededor del eje Y, Igy, alrededor del eje Z, Izz, son definidos en las
ecuaciones (64), (65) y (66). Teniendo en cuenta la posicién de los motores

como se puede observar en la Figura 64.

2 2

Ipy = myg (’% + 22 4 DEZZ) =0.0002916 Kg.m?>  (64)
2 2

Iy = mg (%= + 2+ ;%) = 0.0002916 Kg.m?> (65

Rg?

Iz = mg (%) = 0.00025 Kg.m? (66)
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Por tltimo es posible calcular el momento de inercia del cuerpo tres Iy, I, y

I, mediante la adiciéon de todos los componentes alrededor de un eje

definido.

Ly = Iex + Iyix + Ivzax + Insx + Inax + Inax + Inzx + Insx + Igax + Ipx +
IUlX + IUZX + IU3X + IU4-X + IEX = 00317 Kgm2
(67)

lyy = Icy + Iy1y + Inzy + Iyzy + Iyay + Igay + Iuay + Igsy + sy + Ipy + lyay +
IUZY + Iugy + IU4—Y + IEY = 00325 Kgmz
(68)

Iz = Icz + In1z + Imzz + Iuzz + Imaz + In1z + luzz + lnzz + Iyaz + Ipz + Iyaz +
IUZZ + IU3Z + IU4—Z + IEZ = 00621 Kgmz
(69)
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5. SELECCION Y CARACTERIZACION DE HARDWARE

5.1. CARACTERIZACION Y SELECCION DEL MOTOR

Generalmente, los multi-rotores estan configurados para ser potenciados por
motores eléctricos ya que estos permiten la realizacién de un 6ptimo control
de velocidad, reduciendo vibraciones que son perjudiciales para la
estabilidad del vehiculo, confiriéndoles un menor peso y menos componentes

mecanicos.

Los motores eléctricos mas empleados en este campo son los tipo Brushless
(Figura 71), que funcionan en AC debido a que se alimentan con una sefial
trifasica (Por este motivo requieren controladores de velocidad), sin embargo
se clasifica como un motor de DC porque al igual que los motores comunes
tienen imanes permanentes. Estos motores poseen la principal caracteristica
de que no emplean escobillas en la conmutaciéon para la transferencia de
energia, ya que estas producen rozamiento, disminuyen el rendimiento,
generan calor, son ruidosos y demandan una sustitucién peridédica y por

tanto, un mayor mantenimiento.

A diferencia de los motores convencionales que giran por la accién conjunta
de dos campos magnéticos, el de estator y el inducido, los de alterna
mantienen aislados los médulos y la corriente solo circula por las bobinas,

por lo que un solo campo magnético variable provoca el giro (Ref. [21])

Ref. [21] Cristobal Angel. Técnica: Motores eléctricos brushless, Revista AEROTEC, Numero 108, pag.
22, RDM Editorial, Madrid, Espaifia, 2003.
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Figura 71. Componentes internos de un motor eléctrico brushless TM 350-28

Fuente: Revista ELECTRIC FLIGHT UK, pag. 9, Edicién 72, Reino Unido, 2003.

Algunas de las ventajas y desventajas de los motores Brushless con respecto a

los motores DC convencionales se listan en la Tabla 16:

Tabla 16. Componentes internos de un motor eléctrico Brushless

VENTAJAS

DESVENTAJAS

Mejor relacion velocidad - par motor

Mejor par-motor/tamafio

Mayor respuesta dinamica

Mayor eficiencia

Mayor vida util

Menor ruido

Mayor rango de velocidad

Mejor disipacién de calor

Rango de velocidad elevado al no tener
limitacién mecénica.

Menor ruido electrénico (menos interferencias

en otros circuitos)

Mayor costo de construccién

El control es mediante un circuito caro y complejo
Empleo de un control electrénico de

velocidad (ESC’s)

Mayor consumo de voltaje

Costo de operacién mas elevado
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5.1.1. Parametro Kv en un motor Brushless

Esta constante significa la cantidad de vueltas (rpm) que da el motor por cada
voltio aplicado al ESC (A maxima potencia). Por ejemplo, si a un motor que
posee un Kv de 1100 se le aplica una tensiéon de 11,1v operard a un valor

méaximo de revoluciones de:
rpm= KvxV =1100x111=12210 (70)

Esta es su velocidad nominal y nunca subird, a no ser que se aumente el

voltaje.

5.1.2. Determinacion del sistema de potencia

Existen diferentes formas de seleccionar el sistema de potencia
desencadenando la seleccion del resto de los componentes, ya que la seleccion
de un elemento involucra la eficiencia del otro. Por ejemplo, la eficiencia de
un motor adecuado de acuerdo a su fuerza de empuje con respecto a su Kv
puede verse influenciado por el didmetro y paso de la hélice ya que
proporcionard mayor o menor carga, ademdas el aumento de la carga
aumentarfa la corriente de funcionamiento y con este incremento se

determina un variador de velocidad que satisfaga esta necesidad.
De esta manera se asume la seleccion de la capacidad del sistema de

suministro de energia que en este caso corresponde a la bateria para

mantener una autonomia de vuelo aceptable.
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Una forma facil para determinar el motor adecuado es utilizando
herramientas de software o programas en linea que algunos fabricantes
proporcionan en bases de datos con referencias y especificaciones que
permiten el calculo de la eficiencia y el empuje aproximado dependiendo de
la variaciéon de los elementos que componen el sistema tales como hélices,
ESC’s y baterfas. Una muestra de ello se observa en el software gratuito
llamado Drivecalc version 3.4, herramienta para el analisis de motores DC y
el calculo completo de la potencia de sistemas para aeromodelismo con motor
eléctrico. Contiene una base de datos con tablas para baterias, ESC, cajas
reductoras, motores, hélices y estatores. En la Figura 72 se observa la interfaz
del programa y los posibles datos que se incluyeron para el analisis de

equipos.

Los pardmetros mas importantes para la selecciéon del motor corresponden a
la carga que se va a levantar, que para este caso especifico es el peso de la
estructura, sus componentes y la carga atil. De las estimaciones en la fase
preliminar de disefio (Tabla 13) se tienen pesos estructurales entre 1000 g -
1500 g, con una carga util de 500 g, ademés del equipamiento interno por lo

que se podria llegar el vehiculo a un peso total alrededor de 2500 gramos.

En este proyecto se realiz6 una selecciéon del motor de acuerdo a pardmetros
pre-establecidos como la estimacién del peso total de decolaje del Quadrotor
para calcular la potencia necesaria suministrada por los cuatro motores que
lleva incorporados. Adicionalmente, se buscé la asesoria de aeromodelistas
experimentados, los cuales fueron consultados para obtener una opinién
sobre la adquisicién de una marca de motor que cumpliera con la calidad y

eficiencia requerida para la 6ptima operacién del vehiculo.
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Figura 72. Célculos en el software Drive Calculator 3.4

n [rpm] RimFire .10 35-30-1250 P [W] Eta[%]
15000 300 100
12500 250 90
10000 200 80

7500 150 70
5000 100 60
2500 50 50
0 0 40
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45
® Operating point with the select ") 1[A] ® Computed current fimit
[Venom 5000mah 25¢ vl 3lcells 11,10V ElectriFly SS-35 v]
) Weight 406,11 g Weight36 g
& V] Products [] Custom Bookmarked (V] Measured only [ | Match prop
© [RimFire .10 35-30-1250 v]* 5 Elweightiimit (905 g Current limit A
Ned Weight71 g Kt 0,726 Ncm/A Rd 115,2 mOhm
BT max 35,0 A ns 1284 rpm/V max Eta 74,2%
[ Direct drive ~| 1 Hold Total weight 513,31
e WOT flying time 0:10:25
[¥] Fixed [7]Folding [T1Bookmarked [“|Match motor  \ltitude 10/m Temperature = 15/°C
[9)6 APCE v} [T Hold > Prop speed 10063 rpm Current 264 A
Static thrust 12129 Power in 2928 W
Vpitch 92 km/h Power out 1927 W
Match Prop Thrust efficiency 4,19/W Drive efficiency 65,8%
Measured data Computed values Motor calculation reliability
1221V - 191 A = o
118V 11160rpm  2518A 24,40 A (-3,129 -
11,8V 11500rpm  2245A Frop data relabiity,
1131V 10290 rpm 2785A C
1133V 10200 rpm 2792 A low
1151V 10530 rpm 26,77 A

Fuente: http:/ /www.drivecalc.de/

Entre las diferentes opciones disponibles en el mercado, se eligi¢ la marca de
motores eléctricos Rimfire, ya que ademds de la calidad y resistencia de sus
componentes, proporciona una valiosa herramienta online que permite la
seleccion del motor de acuerdo a especificaciones del vehiculo. La Figura 73
muestra la ayuda informética empelada para la seleccién del motor en este

proyecto, donde se observa cada una de las etapas en el proceso de seleccion.
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En primer lugar se debe elegir el tipo de motor a utilizar, que para este caso
corresponde al motor Brushlees tipo outrunner, preferido por sus grandes
ventajas respecto a los motores inrunner que proporcionan un par muy bajo

por lo cual se descartaron.

Figura 73. Herramienta online para la seleccién motor Brushless.

ElectriFly's Brushless Power System is the most comprehensive selection of high-quality electric flight products ever
developed — carefully engineered and rigorously tested to work together perfectly.

With a little information about your model, the links below make it easy to assemble the right components for the very best
performance...no guesswork required!

BRUSHLESS ELECTRIC
MOTOR CONFIGURATION

GLOW TO BRUSHLESS

CONVERSIONS

Enter a few facts about your plane — get our recommendations in See recommendations for a successful conversion based on glow
60 seconds. engine size.
—
e 4‘4'?: BRUSHED TO BRUSHLESS CONVERT YOUR
b —2 CONVERSIONS SPECIFIC PLANE
| —
See recommendations for a successful conversion based on Proven brushless power set-ups for many popular glow and electric
brushed motor size. planes!
® 2005-2012 Hobbice, Inc. All rights reserved. Privacy Ststement | Terms of Use

Fuente: http:/ /www.electrifly.com/powersystem/ powersystem-index.html

También se debe ingresar el didmetro maximo de la hélice, el cual es pre-
establecido de acuerdo a los datasheets que plasman el empuje, potencia
consumida, torque respecto a varias velocidades establecidas. Gracias a esta
herramienta se pudo variar el tamafio de la helice de acuerdo a la necesidad
especifica de este proyecto. Después de realizar varios intentos, cambiando y
probando con las diferentes variables que exige la herramienta informatica
como el voltaje de bateria, el tipo de vuelo, etc., el software arroja la
recomendacion del sistema de potencia mas indicado para la aplicacion

establecidad, tal como como se puede observar en la Tabla 17.
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Figura 74. Etapa de ingreso del tamafio de hélice

Electric Motor Configuration

Please do not use your browser's "Back" button to navigate within this motor configuration applet, use the "Previous Step"

—J
button below. This will ensure that no data is lost when moving back and forth. You are researching
RIMFIRE motors
Previous Step

Step 3: Enter Maximum Prop Diameter

Typically the larger the propeller used, the mare thrust and the less speed the prapeller will generate Larger propellers are befter suited to
slower aircraft while smaller propellers are better suited to faster aircraft.

Typically, larger propellers will need lower Kv motors or higher gear ratios while smaller propellers will require higher Kv motors or lower gear
ratios. Qur motor configuration applet will use all of these parameters in the calculations and give you the optimum power system combination.

Entering a very large size prop will make your results show a system that uses the largest prop available for the power levels you need.

If your search is not yielding the results you expect, then fry a larger diameter propeller in the box above for more results.

12 @ in.  © mm
(Allow at least 1-1/2" [38mm)] ground clearance)

Fuente: http:/ /www.electrifly.com/config/index.php

Tabla 17. Motor recomendado segtin necesidades de peso

Motor Recommendations

| H Best Combination H ‘

| Performance || Aerobatic || |
Motar || 35-30-950 / GPMG4590
Gear Ratio | N/A

Gear Drive || Mot Required

Propeller || 10x4.5 in., Electric

Battery || 3200 mAh, 11.1v Decrease

ESC||S5-35/ GPMM1830
ESC Motor Adapter || Not Required
Motor Mount || Medium / GPMP1255

Current Draw || 18.1 amps

Approximate Speed || 29 mph

Approximate Thrust || 28.6 oz

Weight of Power System || 12.76 oz

Approximate Flight Time at Full Throttle | 10.2 minutes
Watts per Pound || 101.59

Fuente: http:/ /www.electrifly.com/config/index.php
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El motor seleccionado para equipar el Quadrotor es un motor brushless
outrunner, marca RIMFIRE (30-35-1250) modelo .10 que presenta las

siguientes dimensiones (Figura 75) y especificaciones técnicas.

Figura 75. Dimensiones del motor eléctrico Rimfire 0.10.

30mm, 36mm c« 48mm

}ﬁ_ il

17mm

/‘_A B
] "' - oo 1
WS NS 2L
: J:":t//

3mm Mount Screw

Fuente: http:/ /www.electrifly.com/motors/gpmg4595 jpg

Tabla 18. Especificaciones técnicas del motor Brushless 30-35-1250.

ESPECIFICACIONES TECNICAS
Kv 1250 rpm/ volt
Potencia Maxima 390 W
Potencia Constante 325 W
Peso 2.5 0z (71g)
Voltaje De Entrada 7.4-11.1 V (2-3S LiPo)
Empuje 3d 21b (905g)
Empuje Horizontal 3 1b (1360g)
ESC Recomendado 35 AMP
Bateria Recomendada LIPO DE 3 CELDAS
Hélice Recomendada 10X4.5 - 10X7 ELECTRICO

Fuente: http:/ / www.electrifly.com/motors/gpmg4505.html
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Para determinar el comportamiento del grupo moto-propulsor se realizaron
mediciones para la obtencién de la relacion fuerza (empuje) contra la sefial
del receptor (PPM). Debido a que la fuerza ejercida por cada motor esta
ligada a la sefial del receptor, que en este caso particular es la sefial de
control, se hizo necesaria la construccion de un banco de pruebas que

facilitara esta toma de medidas, el cual se muestra en la Figura 76.

Figura 76. Banco de pruebas para la caracterizacion del conjunto motor-

hélice.

Este banco de pruebas permite hacer mediciones bajo parametros controlados
del empuje logrado por el grupo propulsor. Su estructura consta de un
balancin en forma de L, disefiada basada en el principio de la palanca y
fabricado en perfil de aluminio cuadrado con bases de madera adaptadas
para ajustar el los brazos y el motor brushless con su hélice (7).
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El controlador electrénico de velocidad (ESC) (5), el receptor (6), la bateria
LiPo (4), se sitaan en la base. Se observa al instante la sefial de referencia
(Seiial PPM que viene del transmisor (8)) a través de un enlace entre el
receptor y la tarjeta de procesamiento Arduino UNO y se retnen estas

lecturas por cada movimiento de la palanca de aceleracién en el transmisor.

El instrumento empleado para la medicion de la fuerza ejercida por el grupo
moto-propulsor es una balanza digital (1) marca Ranger EK5055 con
capacidad de 5Kg, sensor de magnitud de la tension de alta precision,
graduacion en Kilogramos, gramos y onzas. Para medir la potencia eléctrica
que consume el motor, se mide la corriente por una fase con una pinza
amperimétrica (2) (marca KYORITSU, modelo 2805, rango de medida: 6A-
20A y 200A a 600A con una precisiéon de £3% F.E). Las medidas de corriente
apareceran en el capitulo correspondiente a las pruebas y ensayos
funcionales. La velocidad de la hélice fue medida con la ayuda de un
tacometro Optico (3), que dispone de un rango de operacion entre 0 y 32.000
rpm, empleado en hélices de 2 y 3 palas, asi como con didmetros mayores a 12
pulgadas. Las mediciones de empuje realizadas consistieron en pruebas con

el motor previamente seleccionado por sus caracteristicas de empuje maximo.

1. Procedimiento

Se realizaron mediciones de empuje del motor correspondientes a la fuerza
del motor ejercida sobre la balanza, a diferentes porcentajes en la posicién de

la palanca del radio-control, empleando una hélice APC 9x6.
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En cada una de las posiciones de incremento en la palanca de aceleracion, se
produce una sefial PWM que ingresa al control de velocidad electrénica
(ESC). Estas sefales, tanto los valores correspondientes a la fuerza de empuje

producida por el grupo moto-propulsor fueron listados en la Tabla 19.

Por medio del software Curve Expert 1.4, se desarroll6 la ecuacién que
caracteriza el comportamiento de las variables de empuje con respecto a la
sefial de control PPM que se mide en la interfaz grafica de acuerdo a la
posicién de la palanca del acelerador. Al ingresar los datos de las mediciones
en el programa se observa un comportamiento casi lineal en la curva, por lo
que una regresion lineal simplifica la ecuacion del comportamiento de las
variables con el fin de incluirla en las ecuaciones del modelado matematico y

facilitar el disefio del controlador.

Figura 77. Ingreso de datos en el programa Curve Expert 1.4.

File Edit Data Interpolate Apphy Fit  Tool G
[ == T R Y [ e |
Plesarses peess the sight mouss uion for e
apheng foabmes menu. Prea: P for help

* ¥ |
1 o o
2 1010 o

3 | 1037 o
- 1074 0.006
5 1M1 005
& 1142 0142
7 i1e2 0.24
8 1z18 0.32
a 1255 0454
10 1290 0.523 13870 1463
11 1326 0.577 A
12 1362 0585
13 1400 0.645
14 1440 0711
15 1475 n.7ary
16 1514 0814
17 1550 0.857
18 1589 0.898
i3 1628 0915
20 1667 0,96
1 1703 0,93
22 1740 1.024
23 1772 1.062 =
4] _|_J The parameters for the abowe model
grven 1 the faght i the costhcient kst
[CurveExpert 1.4 -- UNREGISTERED COPY ]
Clase
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Tabla 19. Resultados de las pruebas en el banco de caracterizacion del motor.

POSICION DEL
S—" VELOCIDAD | EMPUJE
% PPM (rpm) (Kg)
0 0 0 0
33 1010 0 0
7.6 1037 0 0
11.4 1074 4350 0.006
15.2 1111 4300 0.05
19 1142 5300 0.142
23 1182 5610 0.240
26.6 1218 5970 0320
30.4 1255 6090 0.454
34.2 1290 6240 0523
33 1326 6430 0.577
418 1362 6870 0.585
456 1400 6900 0.645
50 1440 6930 0.711
53.2 1475 7110 0.747
57 1514 7230 0.814
60.8 1550 7270 0.857
64.6 1589 7380 0.898
68.4 1628 7410 0.915
72.2 1667 7630 0.960
76 1703 7410 0.990
79.8 1740 7470 1.024
83.6 1772 7530 1.062
87.4 1804 7590 1.070
91.2 1837 7600 1.074
95 1874 7860 1.113
100 1905 7920 1.120
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Por medio de un ajuste polinomial de tercer orden se obtiene la siguiente

relacion:

Ajuste polinomial de grado 3: y = a + bx + cx? + dx3... (71)

Datos de coeficientes:

a = —8.0041746853 x 1074
b = —3.05724969758 x 1073
c = 4.18884698097 x 10~°
d =—1.19921753448 x 10~°

Para simplificar la ecuacion, se aproxima a una recta el comportamiento entre

el ciclo de trabajo y el empuje generado (Figura 78).

Figura 78. Grafica y regresion lineal del comportamiento empuje vs sefial

PPM.

ilnfo Please press the right mouse button for the S = 0.21826637
graphing features menu. Press F1 for help. 1 =0.85241303

223

A8

%

Y Axis (units)
S

&‘N 4

a= -4.07542261417E-001
b= 7.46819240725€-004

00 403 6985 10478 13970
X Axis (units)

y=a+bx

The parametes for the above model equation are
given to the right in the coefficient list.

(o | _om | e |
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Arrojando la siguiente ecuacion lineal:
Ajuste lineal: y=a+bx
Datos de coeficientes:

a = —4.07542261417 x 1071
b = 7.46819240725 x 10~*

Se interpreta de la siguiente manera:

fi = —4.075x 1071 + 7.468 x 10~* (PPM;) [Kg] (72)

Donde, f; = el empuje del motor i [Kg]; y PPM;= la sefial PPM o sefial de
control del motor i; quedando de esta manera, la ecuacion implementada en

el modelado matemético.

Obtener una funcién de transferencia real para el conjunto motor-hélice
representa un trabajo que sobrepasa los objetivos de este proyecto, por lo que
en adelante se supondré que la transferencia entre la sefial PPM y el empuje

es una constante.

Esta caracterizacion correspondi6 a la mejor combinacién lograda a través de
las mediciones realizadas con el motor RIMFIRE .10 y la hélice APC de 9x6
pulgadas.
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5.2. CARACTERIZACION Y SELECCION DE LAS HELICES

La hélice es un dispositivo constituido por un namero variable de aspas o
palas (2, 3, 4..) que al girar alrededor de un eje producen una fuerza
propulsora. Cada pala estd formada por un conjunto de perfiles
aerodindmicos que van cambiando progresivamente su angulo de incidencia
desde la raiz hasta el extremo (mayor en la raiz, menor en el extremo). Esta
acoplada directamente o a través de engranajes o poleas (reductores) al eje de

salida de un motor, el cual proporciona el movimiento de rotacion (Ref. [22]).

5.2.1. Funcionamiento de la hélice

Los perfiles que componen una hélice estdn sujetos a las mismas leyes y
principios que cualquier otro perfil aerodinamico, por ejemplo un ala. Cada
uno de los cuales tiene un dngulo de ataque, respecto al viento relativo de la
pala que en este caso es cercano al plano de revolucion de la hélice, y un paso
igual al dngulo de incidencia (Figura 79). El giro de la hélice, acelera el flujo
de aire hacia el borde de salida de cada perfil, a la vez que deflecta este hacia

atras (lo mismo que sucede en un ala).

Este proceso da lugar a la aceleracion hacia atrds de una gran masa de aire,
movimiento que provoca una fuerza de reaccién que es la que propulsa la

aeronave hacia adelante (Ref.[22]).

Ref. [22] http:/ /www.manualvuelo.com/SIF/SIF32. html]

150



Figura 79. Angulos de la hélice

a=paso de la hélice
b=dngulo de ataque

Fuente: http:/ /www.manualvuelo.com/GIFS/Fig_322.gif

En el proceso de seleccion de las hélices para el Quadrotor en este proyecto,
se eligieron preliminarmente hélices 10x4.5 o 10x7, las cuales el fabricante del
motor recomiendan, ya que proveen la generaciéon de una fuerza de empuje
entre 900g y 1300g cuando el motor gire a su méxima revolucion de
aproximadamente 13875 rpm. Por razones comerciales y de importacién no se
adquirieron estas referencias ya que no habia disponibilidad del producto;

razon por la cual se adquirieron las hélices de referencia 9x6, (Figura 80).

Figura 80. Hélice APC 9x6.

Fuente: www.apc.com
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5.3. CARACTERIZACION Y SELECCION DE LOS CONTROLADORES
DE VELOCIDAD

El propésito de un controlador electréonico de velocidad (Electronic Speed
Control, ESC) es tomar una sefial que proviene del control y de la sefial del
transmisor que representa la velocidad requerida, controlandola de manera

estable sin importar la carga o las perturbaciones que tenga.

El principio de funcionamiento de estos dispositivos es la variaciéon del
voltaje en tiempos cortos asi como se regula la intensidad de una bombilla al
cerrar y abrir el interruptor durante fracciones de segundo en el tiempo,
entonces el filamento no tendra tiempo para enfriar y calentar, obteniendo un

brillo promedio del 50% segtn el tiempo de conmutacion.

El mismo principio es aplicado a los controladores de velocidad en los
motores; cuando el interruptor esta cerrado, el motor ve 12 voltios y cuando
esta abierto es 0 Voltios. Si el interruptor estd abierto para la misma cantidad
de tiempo, ya que estd cerrado, el motor ve una media de 6 voltios, y en
consecuencia girard mas lentamente. Esta conmutacién de encendido y

apagado se realiza por los MOSFET de potencia.

Un MOSFET (Metal-Oxido-Semiconductor o transistor de efecto campo) es un
dispositivo que puede convertir corrientes muy grandes, bajo el control de

una sefial de bajo nivel de voltaje.
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La mayoria de los variadores incorporan un dispositivo denominado BEC
(Battery Elimination Circuit), se trata de un regulador lineal de tensiéon que
suministra al receptor y los servos; en este caso particular alimenta la tarjeta
Arduino con 5V, de este modo se elimina la necesidad de otra bateria para el
sistema de control o una etapa de regulacién para la misma, representando

un ahorro en el peso del vehiculo.

Para su seleccion, es necesario que este controlador proporcione la corriente
maxima de alimentacion que el motor requiera; este criterio depende
intrinsecamente de la seleccion del motor que es el que demandara la carga y
es el que exige la cantidad de corriente para generar el empuje. Segtn la
recomendacion del fabricante del motor seleccionado (Rimfire), se requiere de
un controlador de velocidad con capacidad de 35 amperios, eligiendo de esta

manera un ESC de la marca ElectriFly, modelo SS5-35 (Figura 81).

Figura 81. Controlador de velocidad electrénico ESC ElectriFly SS35.

ElectriFly B

55-35

< BRUSHLESS ESC
3 5V/2A BEC '
+ 7-12 NICA/MH  3-4 Lo

51LVER SERIES -

Fuente: http:/ /www.electrifly.com/escs/gpmm1830.jpg
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En la Tabla 20 se detallan las especificaciones técnicas del controlador

seleccionado:

Tabla 20. Especificaciones técnicas del ESC SS-35 ElectriFly

CONTROLADOR DE VELOCIDAD ELECTRONICO BRUSHLESS-
ELECTRIFLY SS- 35 (SILVER SERIES)
Baterfa NiCd/NiMH (Celdas, Voltios) 7-12,8.4-14.4V
Baterfa LiPo (Celdas, Voltios) 3-4,11.1-14.8V
Potencia méaxima de salida 35 A (40 sobrevoltaje) 0 350 W
BEC (circuito eliminador de bateria) 5V/2A
Frecuencia de operacién 8,5 kHz fija
On-resistencia 0,01 ohmios
Tension de corte Voltaje de la bateria x 0,67
Corte por temperatura 230°F /110°C
Dimensiones 2,0x 0,31 x 1,02 pulgadas
(52 x 8 x 26 mm)
Peso 1,13 0z (32 g)

Fuente: http:/ /manuals.hobbico.com/gpm/gpmm1800-1841-manual-v1_2.pdf
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5.4. CARACTERIZACION Y SELECCION DE LA BATERIA

Uno de los problemas que han tenido los modelos eléctricos ha sido la corta
duracion de tiempo de trabajo y por tanto la baja autonomia de los aviones
asi como la poca potencia que entregaban a los motores y su elevado peso. En
la actualidad existen baterias que son capaces de mover aviones de varios
kilos y con autonomias similares a los motores de combustién, siendo su peso

mucho menor.

Bésicamente se tienen en el mercado cuatro tipos de baterias que se utilizan
en aeromodelismo: Ni-Cd o niquel cadmio; Ni-Mh o niquel metal hidruro;
LiPo o de polimero de litio y Li-ion o de iones de litio. Las baterias LiPo
tienen tres aspectos principales que hacen de ella la eleccion perfecta para los
aviones y mds atun para los helicopteros de RC mas convencionales; tales

aspectos son los siguientes:

e Son de peso ligero y se pueden hacer en casi cualquier forma y tamafo.

e DPoseen gran capacidad, es decir, que poseen gran cantidad de energia en
un paquete pequefo.

e Tienen altas tasas de descarga para alimentar los motores eléctricos mas

exigentes.

A pesar de estos grandes beneficios existen puntos negativos para este tipo de
bateria, ya que son costosas en comparaciéon con las de NiCad y NiMH.
Ademas de problemas de seguridad debido a que el electrolito es muy volatil,

produciendo incendios o explosiones.
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Las diferencias entre las baterias de iones de litio (Li-Ion) y las de polimero de
litio (LiPo) estan en cémo las células se empaquetan y el tipo de electrolito
que se utiliza. En la Figura 82 se puede observar la composiciéon y disposicién
de las celdas en forma apilada, conectores y plug para el balanceo de cada

celda de una bateria de LiPo.

Figura 82. Componentes de una bateria LiPo.
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Fuente: http:/ /traxxas.com/sites/default/files/images/2872-lipo-exploded-view_m.jpg

5.4.1. Baterias Li-Ion

Utiliza un disolvente liquido organico como electrolito. Este es responsable
del intercambio de iones entre los electrodos (anodo y catodo) al igual que
cualquier tipo de bateria. Este electrolito es altamente inflamable y es la razén
por la que son mas volétiles y pueden incendiarse o explotar si se emplean de
manera inadecuada. Estas baterias son normalmente encerradas en una lata
de metal duro ya que afiaden peso y no permiten muchas opciones diferentes

en cuanto a forma y tamano.
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5.4.2. Baterias LiPo

Una bateria LiPo no utiliza un electrolito liquido, sino un electrélito de
polimero seco que se asemeja a una delgada pelicula de plastico. Esta pelicula
estd intercalada (en laminas) entre el dnodo y el catodo de la bateria para
permitir el intercambio ionico. Este método permite una gama muy delgada y

amplia de formas y tamafios de celdas.

1. Numero de celdas: Las celdas se pueden conectar en serie o en paralelo.
Por lo general, las baterias estdn conectadas en serie de 8 celdas para las

de NiMH o 3 celdas para las LiPo (Ref. [23]).

* Cada celda de una bateria NiMH tiene 1,2 V, por lo que una bateria de 8
celdas tiene 1.2x8 = 9.6V
* Cada celda de una bateria LiPo tiene 3,7 V, por lo que una bateria LiPo

de 3 celdas tiene 3.7x3 =11.1V

Si se necesita un voltaje superior, se deben conectar las baterias en serie. Si las
baterias se conectan en paralelo; esta disposicion le dara mas duracién (mas
capacidad). Todas las baterias LiPo tienen una descarga nominal que no debe
ser excedido ya que la bateria puede dafarse. La rata de descarga significa la
velocidad de descarga (consumo de corriente del motor) y no debe ser mas de
15 0 20 (15C o 20C) veces la capacidad de la bateria. Su capacidad se expresa

en miliamperios.

Ref. [23] http:/ /manuals.hobbico.com/gpm/gpmg4590-4655-manual.pdf
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La seleccion de la bateria se realiz6 basandose en dos aspectos, el tiempo de
vuelo y la corriente méxima necesaria, variables relacionadas con el motor.
Segun las especificaciones del motor Rimfire .10, la corriente de consumo es
de 18.1 [A], lo cual produce un total de 72.4 A, sumatoria por los 4 motores
que la bateria necesita ser capaz de suministrar. La corriente maxima que una

bateria puede entregar esta determinada por:

Ipax = AXC (73)
Doénde:
A = La corriente nominal o capacidad de la bateria;

C = La capacidad de descarga.

La potencia necesaria para el modo de vuelo estacionario es 120 W por motor
aplicando un 50% de la posicién de la palanca del acelerador. Asumiendo un
40% menos al valor maximo de potencia que arroja el software; ya que este
valor es a maxima carga, se obtiene 480 W, lo cual produce una corriente total

requerida (usando el valor de voltaje del motor, 11.1 V) de:

Pot 480W
Pot=V XxI;1 = % = 111V = 43.24 A = Igstacionario (74)

Este valor se ha obtenido considerando un peso aproximado de 2500 g. En
estos calculos no se tienen en cuenta el factor de pérdida de alimentacion para
todos los otros componentes, tales como los ESC’s, y las pérdidas por el
efecto Joule en el cableado ya que deberian ser considerados para el factor de

seguridad de pérdida de potencia.
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Para estimar la capacidad minima nominal es necesario el uso de la corriente
para estado estacionario (43.24 A) y el valor del tiempo de vuelo minimo

requerida:

Capacidad minima [mAh] = I X Tiempo de vuelo min = 43240 mA X % =7206.6 mAh (75)

Este analisis indicaria que se necesita una bateria mayor a 5000 mA, pero
teniendo en cuenta que al aumentar la capacidad de la bateria aumenta el
peso de la misma, para satisfacer la durabilidad estimada se harfa necesario

disponer de 2 baterias en paralelo; 1 de 5000mA y otra de 2200 mA.

La evaluacion previa de un estudio del peso frente a las capacidades de las

baterias se elige una bateria de 5000mA a 50C, donde:

ILmax = 5000mA x 50 = 250000mA ~ 2504; (76)

Que seria tres veces mayor la corriente que demandan los motores en estado

estacionario.

La durabilidad se calcula por medio de la siguiente ecuacion:

iy Capacidad S5Ah
Durabilidad = =2 =

= 0.11h = 6.9min (77)

IEstacionario 43.24A

Para la seleccién de la bateria se tuvo en cuenta los anteriores criterios, pero el
criterio méds predominante es el precio y la calidad; ya que se escogié una

bateria LiPo marca Venom que posee las siguientes especificaciones técnicas:
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Tabla 21. Especificaciones técnicas de la bateria LiPo Venom

BATERIA VENOM LI-POWER SERIES

Configuracion 3slp

Peso 13.57 oz (380 g)
Dimensiones 138x42x33 mm
Rata de carga 1C(5A)
Descarga continua 35C (175 A)
Voltaje minimo de descarga por pack 9V

Rata méxima de explosién 50 C (250 A)
Voltaje maximo por celda 42V

Voltaje maximo por pack 126V

Vatios hora 55.5

2. Alarma sonora de baja tensién

Las baterias de Polimero (Lipo) de Litio y Ion-Li sufren dafio permanente si

se descargan por debajo de una determinada tensién/voltaje, normalmente

3V por celda.

Es por este motivo que se debe implementar en el proyecto un dispositivo de
alarma que sénse el valor nominal de voltaje e indique el voltaje minimo de la
bateria dejando un margen de seguridad que dé tiempo al piloto para

aterrizar/parar sin que sufran dafio, ni las baterias ni el propio modelo.

Este dispositivo visible en la Figura 83 dispone de 4 leds de alta eficiencia,

visibles en exterior, asi como dos zumbadores sonoros que el operador puede

escuchar a una distancia considerable.
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Figura 83. Alarma sonora de baja tensién para baterias LiPo de 3-4S.

Fuente:http:/ /imgl.mlstatic.com/alarma-sonora-de-bajo-voltaje-para-bateria-lipo-2s-4s_ MCO-O-
19722213_1346jpg

La alarma estd ajustada para que se activen los leds y el zumbador a los
niveles minimos de la bateria que recomiendan los fabricantes: (25-6,3V) (3S-

9,45V) y 3,15V por cada celda de mas de 3S.

5.5. CARACTERIZACION Y SELECCION DEL RADIOCONTROL

Para realizar la operacion manual de Quadrotor se necesita de un equipo de
radio constituido por una emisora y un receptor (Figura 84). La emisora se
encarga de transmitir al receptor (situado en el interior del vehiculo) las
ordenes dadas por el piloto que mueve las palancas de mando y el receptor
envia dichas 6rdenes a la tarjeta de control, que luego sera enviada una sefial
de control hacia los ESC’s que las transforma en corriente a los motores

eléctricos.
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Figura 84. Sistema de radio-control Futaba

Transmisor Receptor

Fuente: http:/ /www.megastorerc.com/1092-1550-thickbox/receptor-futaba-r-617fs--7ch--24ghz.jpg

Una de las caracteristicas principales de un equipo de radio es la forma en la
que emite, es decir, como codifica la informacién a enviar en la sefal que

emite, de la cual se distinguen los siguientes tipos:

5.5.1. Amplitud modulada (AM)

Es un tipo de modulacién lineal donde se hace variar la amplitud de la onda
portadora. Los cambios en la onda portadora se ajustan con las variaciones de
nivel de la sefial moduladora que es la que contiene la informacién a
transmitir. La ventaja de AM es que su demodulacién es muy simple y hace
que los receptores sean muy sencillos y baratos. Este método de transmitir es

poco fiable y su uso queda relegado al automodelismo y al modelismo naval.
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5.5.2. Frecuencia modulada (FM)

Es una modulacion angular que transmite informacién a través de una onda
portadora variando su frecuencia. La emision se realiza en banda estrecha con
lo que los equipos de FM son menos sensibles a las interferencias.

En la transmisiéon FM se diferencian dos tipos de modulacion:

1. Modulacién por Posicion de Pulsos (PPM): Este tipo de modulacion es el
mas extendido y se caracteriza porque la sefial emitida es analdgica, tiene
la ventaja de que podemos emplear receptores y emisoras de distintas
marcas ya que la compatibilidad es 100% (siempre que sean ambos PPM
y trabajen en la misma banda y frecuencia). Los sistemas PPM consisten
en un marco de datos que contiene un pulso sincronizador seguido por
un ntimero de pulsos pequefios que son iguales al nimero de canales que
tenga el radiocontrol. Esta estructura se muestra en la Figura 85 donde

vemos que cada canal es codificado a través de la duracién del pulso.

Figura 85. Estructura de un pulso PPM

channels channelz
1 2 54 5 1 2 3 4 35
- .‘-I: :I: .‘-I: .‘-I: :I: SYHC.FIU'SE + .‘-I: :I: .‘-I: :I: :I:
T T T T

Id— Frame duration approx. 20 mS —H

Fuente: http:/ /static.rcgroups.net/forums/attachments/2/4/1/5/3/a4901379-164-frame_ppm.gif

El circuito codificador del radiocontrol lee cada potenciémetro e interruptor

del radiocontrol para después convertirlo en un ancho de pulso y después
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construye el marco PPM. Este es enviado al receptor y cada ancho de pulso

corresponde respectivamente a un canal.

2. Modulacién por Impulsos Codificados (PCM): La Modulaciéon por
Impulsos Codificados (MIC o PCM por sus siglas inglesas de Pulse Code
Modulation), es un procedimiento de modulacién utilizado para

transformar una sefial analégica en una secuencia de bits.

Con esta modulacién la comunicacion entre emisora y receptor estd més
libre de interferencias por ser digital. Tanto la emisora como el receptor
estan provistos de microprocesadores, son pues equipos de radio-control
de media-alta gama. En las transmisiones se envia siempre un cédigo de
comprobacioén para descartar posibles interferencias. Es por esto que no
hay compatibilidad entre distintas marcas ya que cada una emplea su

propio cédigo.

Tabla 22. Especificaciones técnicas del sistema radio-control Futaba.

TRANSMISOR 7C RECEPTOR FASST R617FS
1,6 x1,1x0,35"
Frecuencia 2.4GHz 7C Tamaiio
(40 x 27 x 9 mm)
Consumo de
Requisito
corriente 170mA 4,8 -6V
de energia
Consumo
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de corriente 80 mA (sin sefal)
0.34 0z (9,8 g) con estuche,
Peso
0.25 oz (7 g) sin caja
5.6. CARACTERIZACION Y SELECCION DEL

MICROCONTROLADOR

La utilizacién de una tarjeta de desarrollo basada en micro-controlador
ATmega fue definida dentro de los objetivos de este trabajo; ya que cuenta
con hardware y software open-source (Cédigo abierto), que brinda la
facilidad de compartir muchos de los principios y metodologias para
entender su funcionamiento, modificaciones, asi como compartir dichos

cambios con otros usuarios.

Se selecciono la tarjeta de desarrollo Arduino UNO (Figura 86) que integra un
micro-controlador ATmega 328 de la familia ATMEL; ya que se obtienen
mayores prestaciones en su aplicacién para el proyecto, la programacion de
algoritmos incluye gran cantidad de librerias que permiten una programacién

muy sencilla y de alto nivel basado en el lenguaje C++.
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Figura 86. Tarjeta de desarrollo Arduino Uno.

Fuente: http:/ /arduino.cc/en/uploads/Main/ ArduinoUno_R3_Front_450px.jpg

Las especificaciones técnicas y de operacion del micro-controlador Arduino
UNO se pueden ver resumidas en la Tabla 23. El datasheet* del micro-
controlador utilizado, donde se puede observar la asignacién de los pines,

caracteristicas térmicas, eléctricas, ademas de los planos del micro-

controlador ATMEGA 328.

Tabla 23. Especificaciones de la tarjeta Arduino UNO.

MICROCONTROLADOR ATMEGA328

Voltaje de operacién 5V
Voltaje de entrada (recomendado) 7-12V
Voltaje de entrada (limites) 6-20V

Pines Digitales I/O 14 (de los cuales proveen 6 salidas PWM)
Pines de entradas andlogas 6

Pin de corriente DC1/O 40 mA

Pin de corriente DC para 3.3V 50 mA

Memoria Flash

32 KB (ATmega328) de los cuales 0.5 KB usados

para el gestor de arranque

SRAM 2 KB (ATmega328)
EEPROM 1 KB (ATmega328)
Velocidad de reloj 16 MHz
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5.6.1. Caracteristicas de Arduino Uno
La tarjeta dispone de 14 pines con entradas/salidas digitales (6 de las cuales
pueden ser usadas como salidas PWM), 6 entradas analégicas, conexién USB,

entrada de alimentacién, una cabecera ISCP, y un botén de reset.

Contiene todo lo necesario para utilizar el micro-controlador; simplemente
conectandolo a un ordenador a través del cable USB o aliméntalo a través de
una bateria. El Arduino, tiene un regulador de voltaje, que ademas de poder
ser alimentado con un minimo de 6 voltios y un méaximo de 20 voltios tiene 2
salidas de voltaje para alimentar sensores, una de 5 V y otra de 3.3 V. La que

se usa para la IMU es la segunda opcion.

1. Pines de entrada/salida: Cada pin puede proveer o recibir un maximo de
40 mA vy tiene una resistencia interna pull-up de 20-50 kOhms que se
encuentran desconectadas por defecto. Algunos de estos pines ofrecen

funciones especiales:

Serial: 0 (RX) and 1 (TX). Son usados para recibir (Rx) y transmitir (Tx)
datos de sefial TTL.

Interruptores externos: 2 y 3. Estos pines pueden ser configurados para
provocar un valor alto o bajo, un flanco ascendente o descendente, o un
cambio de valor.

PWM: 3, 5, 6, 9, 10, and 11. Proveen salidas PWM de 8-bit con la funcién
analog Write.

SPI: 10 (SS), 11 (MOSI), 12 (MISO), 13 (SCK). Estos pines soportan la

comunicacidén SPI usando la libreria SPI.

* http:/ /www.atmel.com/Images/8271s.pdf
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6 entradas analogas, etiquetadas desde la A0 hasta la A5, cada una provee
una resolucién d 10 bits (valores diferentes 1024 )
TWI: pin A4 o SDA y pin A5 o SCL. Soporta comunicacién TWI usando la

libreria Wire.

2. Comunicacion: La tarjeta micro-controladora presenta una serie de
facilidades para comunicarse con un ordenador, otro Arduino y otros
micro-controladores. El ATmega328 ofrece UART TTL (5V) de
comunicacién en serie, que estd disponible en los pines digitales 0 (Rx) y 1
(Tx). Un ATmegal6U2 en los canales de comunicacién esta en serie a
través de USB y aparece como un puerto COM virtual con el software en
el ordenador. El software de Arduino incluye un monitor serial que
permite el envio de datos de texto desde y hacia la tarjeta. Los Leds Rx y
Tx en la placa parpadean cuando se estan transmitiendo datos a través de

la conexion de USB en serie y la computadora.

3. Entorno de desarrollo de Arduino: El entorno de desarrollo de Arduino
en donde se programa el micro-controlador de la placa, es una aplicacion
hecha en JAVA, que se basa en el software Processing, Wiring y AVR-
GCC, y otros programas de cédigo abierto. Contiene un editor de texto
para escribir c6digo, un drea de mensajes, una consola de texto, una barra
de herramientas con botones para las funciones méds comunes, y una serie
de ments. Se conecta al hardware de Arduino para cargar programas y

comunicarse con ellos.

El entorno muestra la salida de texto incluyendo mensajes de error

completos y demds informacion. Botones en la barra de herramientas
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permiten comprobar y cargar programas, crear, abrir y guardar dibujos, y
abrir un monitor serial que sirve de interfaz para observar el
comportamiento de las variables de cualquier proceso programado;
también existen programas anexos a la visualizacién y entornos mas
gréaficos que proveen la interaccion entre el c6digo y el usuario.

El entorno maés utilizado es el software Processing, que corresponde a la
plataforma utilizada en este proyecto para la interaccién entre el
comportamiento de los sensores, calibraciéon y ajuste de las principales

variables del control.

Processing: Es un lenguaje de programacién de c6digo abierto que provee
el medio para que las personas ambienten imagenes, animaciones e
interacciones. Inicialmente se desarrollé para servir como un cuaderno de
bocetos de software y para ensefiar los fundamentos de la programacion
de computadoras dentro de un contexto visual, el tratamiento también se
ha convertido en una herramienta para generar trabajo terminado

profesional.

Hoy en dia, hay decenas de miles de estudiantes, artistas, disefiadores,
investigadores y aficionados que utilizan processing para el aprendizaje,

creacion de prototipos y la produccion.

De acuerdo a sus caracteristicas de programacion se eligio esta plataforma
interactiva en el desarrollo de visualizacién del comportamiento de los
sensores, asi como para el ajuste de control y visualizaciéon del

comportamiento de los movimientos del vehiculo, entre otras. En la
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Figura 87 se aprecia la interfaz creada para el usuario y programada en

processing.

Figura 87. Interfaz gréfica del sistema Quadrotor en processing.
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5.6.2. Funciones del Arduino UNO en el control del Quadrotor

a) Proveer un voltaje regulado y estable a la IMU Fusion, mediante el uso de

su regulador de voltaje.
b) Leer las 6 sefiales de salida que entrega la IMU Fusién. con el convertidor
analé6gico/digital (ADC) que tiene integrado.

c) Calcular los dngulos de alabeo, cabeceo y guifiada mediante el uso de un

filtro digital llamado filtro complementario.

d) Calcular la presiéon barométrica y controlar la altitud del vehiculo.

170



e) Leer el canal de modulacién por posicién de pulsos (PPM) proveniente del
receptor del radiocontrol para poder obtener los comandos del piloto
humano.

f) Calcular la accién de control de los movimientos de navegacién y
estabilidad de los mismos mediante la implementacién de un filtro
controlador tipo PID.

g) Comandar a los variadores de velocidad electrénicos (ESC’s) mediante la
accion de control calculada anteriormente a través de las salidas PWM.

h) Enviar y recibir todos los datos obtenidos por los sensores, calibrar
sensores y ajustar las ganancias del controlador a través del puerto serial

en comunicacion con la interfaz codificada en Processing.

5.7. CARACTERIZACION Y SELECCION DE LA UNIDAD DE
MEDICION INERCIAL

Para el control de la planta dindmica del Quadrotor se utilizé una unidad de
medicién inercial (Inertial Measurement Unit, IMU) donde se integran
acelerémetros y un giréscopo que en conjunto son los encargados de medir
los angulos de alabeo y cabeceo del vehiculo. En el Quadrotor se adicioné un
magnetémetro o bragjula digital que es el encargado de medir la orientacién
del norte magnético de la tierra y es utilizado para sensar el movimiento de
guifiada, asi como un barémetro que se encarga de medir la presion
barométrica que junto a unos sencillos calculos se determina la altitud en la

que se encuentra.

Los sensores en la IMU poseen la tecnologia adecuada para determinar la

orientacion del vehiculo a través de la medicion de la velocidad angular y la
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aceleracion que experimenta el vehiculo; soportan mejor las vibraciones y las
condiciones ambientales adversas y en conjunto son madas precisos que
cualquier otro dispositivo.

En el mercado se encuentran IMU’s de diferentes configuraciones, desde 3
Grados de libertad (DOF) hasta 9 DOF. El més comuan es el de 6 DOF que
consta de un acelerémetro de 3 ejes y un giréscopo de 3 ejes; de que se
obtienen mediciones exactas de los dngulos de navegacién cabeceo y alabeo;
ademas de poder tener una medicion no referenciada del &ngulo de guifiada.
La seleccién de un sensor de movimiento implica un anélisis de muchos
factores, incluyendo el rango del dispositivo en una escala completa, la
sensibilidad, rendimiento de respuesta, ruido, efectos de la temperatura,
humedad, entre otras. Las especificaciones de los acelerémetros y girdéscopos
se muestran en los datasheet, basadas en las caracteristicas de su nitcleo, sin
embargo, es util asociar las especificaciones del sensor con sus aplicaciones
tipicas. La Tabla 24 describe las solicitudes de giroscopios analégicos segin la

aplicacion.

Tabla 24. Sensibilidad tipica y rangos de un giréscopo segtn la aplicacion.

APLICACION RANGO
Estabilizaciéon de imédgenes 20a 50 mV/dps
Navegacion 4a15mV/dps
Control remoto 20mV/dps 500 dps
Controlador de juegos 0.5mV/dps 2,000 dps

Fuente:http:/ /www.scantec.de/fileadmin/pdf/Invensense/Selection-and-integration-of-

MEMS-based-motion-processing-in-consumer-apps-070809-EE-Times.pdf
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La seleccion de la IMU se realizé teniendo en cuenta los parametros

anteriormente mencionados como el rango de sensibilidad para aplicaciones

de navegabilidad y junto con la limitante de la disponibilidad en el mercado

nacional, informacién que se muestra en la Tabla 25.

Tabla 25. Comparacion de especificaciones entre IMUs comerciales.

1000, 2000°/s

Especificaciones
Dispositivo Rango Interface Ejes | Alimentacién
especiales
IMU Razor 9
DOF Compatible con
Acel:+16g Acel: 3 Arduino, c6digo
serial 3.3-16VDC
Giro:+300°/s Giro: 3 opcional AHRS,
magnetometro de 3 ejes.
IMU Fusion -
ADXL345y
IMU 3000 Acel:+2, 4, 8, 16g Acel: 3 Soporte de hardware
cel:
Giro:+250- 12C 3.3-16VDC para los datos Motion
Giro: 3
2000°/s Fusion
Procesador Digital
Motion ™ (DMP ™),
MPU 6050
bus I12C auxiliar para
Acel:+2, 4, 8, 16g
Acel: 3 magnetodmetros
Giro:+250, 500, I2C 2.3-34VDC
Giro: 3 externos y otros

sensores, salida digital
del sensor de

temperatura

En este proyecto se seleccion6 una IMU Fusion de la marca Sparkfun de 6

grados de libertad que estd compuesta por un acelerémetro de referencia
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ADXL345 de 3 ejes y un giréscopo IMU3000 de 3 ejes, dispositivo que se

puede observar en la Figura 88.

Figura 88. IMU Fusion de Sparkfun

Fuente: https:/ /dInmh9ip6v2uc.cloudfront.net/images/products/1/0/2/5/2/10252-04_i_ma jpg

A continuacién se describen las caracteristicas de ambos sensores, presentes

en la IMU:

1. Acelerémetro: Un acelerémetro es un instrumento que mide la aceleraciéon
de un objeto. Estos sensores inerciales miden la fuerza de inercia generada
cuando una masa es afectada por un cambio de velocidad. Existen
acelerometros que emplean varios tipos de tecnologias (piezo-eléctrico,
piezo-resistivo, galgas extensométricas, laser, térmico, MEMS) y disefios
que aunque tienen el mismo fin pueden ser muy distintos unos de otros
segln la aplicacion a la cual van destinados y las condiciones en las que
han de trabajar.

Dentro de los més importantes encontramos los de tltima tecnologia que
son los MEMS (Microelectromechanical Systems), distinguiendo tres
categorias principales de acelerémetros MEMS: el capacitivo de silicio, el
piezorresistivo y, finalmente, los acelerémetros térmicos. Hasta el

momento, los acelerémetros capacitivos de silicio dominaban
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ampliamente el mercado. Los fabricantes que wusan capacitivos
micromecanizados en la superficie o en masa, como DI, Bosch, Denso,

Freescale, Analog Devices, entre otras.

a) Descripcion general del acelerometro ADXL345: El ADXL345 es un
acelerémetro de 3 ejes con una medicién de alta resoluciéon (13-bit)
hasta + 16 g. Los datos de salida digitales tienen el formato de 16 bits
accesible ya sea mediante SPI (3 - o 4 hilos) o una interfaz digital 12C.

Ademas, es muy adecuado para aplicaciones de dispositivos moéviles.

Se mide la aceleraciéon de la gravedad estatica por la detecciéon de
inclinacion de cationes, asi como la aceleracién dindmica resultante del
movimiento o de choque. Su alta resoluciéon (4 mg / LSB - bit menos
significativo) permite la medicién de cambios de inclinacién menor de
1,0°. Varias funciones especiales son proporcionadas como la detecciéon
de actividad e inactividad, detectar la presencia o ausencia de
movimiento y si la aceleraciéon en cualquiera de los ejes excede de un
nivel establecido por el usuario. En el datasheet** del sensor se

describen sus especificaciones técnicas.

“http:/ /www.analog.com/static/imported-files/ data_sheets/ ADXL345.pdf
175



2. Girdscopo: Dispositivo capaz de medir la orientacién, basado en los
principios de conservacién del momento angular. Cuando se somete a un
momento de fuerza que tienda a cambiar de direccién como lo haria un
cuerpo que no girase, cambia la orientacion en wuna direcciéon

perpendicular a la direccion intuitiva.

El giréscopo que se utiliza para medir la tasa absoluta de rotacién emplea
masas vibratorias aprovechan la transferencia de energia entre dos modos
de resonancia de una estructura debido a la aceleracion de Coriolis, que
surge en un marco de referencia giratorio, proporcional a la velocidad de

rotacién como se muestra a continuacién en la Figura 89.

Figura 89. Aceleracién de Coriolis. Principio de funcionamiento del

giroscopo.

Axis

3oy = 2, x O Qc ﬁ v

Where:

A, =Coriolis acceleration
Vom = Velocity of proof mass
0  =Rate of rotation

Z

v

¥-Axis

&
», . ) " N
+ Figure 1: Coriclis acceleration arises in a
rotating reference plane and is proportional

to the rate of rotation.

Fuente:http:/ /www.scantec.de/fileadmin/pdf/Invensense/Selection-and-integration-of-MEMS

based-motion-processing-in-consumer-apps-070809-EE-Times.pdf
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Diapasones vibratorios integran un giréscopo ya que la vibracion de las
masas provoca una oscilacion de igual magnitud y en sentidos opuestos;
cuando el dispositivo se hace girar, la fuerza de Coriolis crea una fuerza de
vibracion ortogonal proporcional a la velocidad de rotacion, que se mide " a
lo largo del perimetro de la estructura ademads estos dispositivos proveen
una alta sensibilidad y requieren menos amplificacion, lo que conduce a un

menor ruido.

La IMU Fusién integra un giréscopo referenciado IMU3000 de 3 ejes con
rangos programables de £250 a +£2000 grados por segundo. Ademads, tiene un
puerto secundario 12C que interactta con un acelerémetro digital para
proporcionar una salida completa de 6 ejes. El datasheet*** de la IMU 3000

cuenta con la informacién completa sobre sus especificaciones.

5.8. CARACTERIZACION Y SELECCION DEL MAGNETOMETRO

Los sensores magnéticos son sistemas de medida que utilizan las propiedades
magnéticas o magneto-elasticas de un material, generalmente magnético, que
se suele denominar nucleo del sensor, para obtener una sefal eléctrica, de
tensién o corriente, proporcional a la magnitud que se pretende medir,
detectar o controlar. Los sensores magnéticos mas comunes son los
magnetorresistivos (MR), que se basa en la propiedad de un material que

cambia su resistividad por la presencia de un campo magnético.

**http:/ /www.sparkfun.com/datasheets/Sensors/IMU/ ps-imu-3000a-00-01.1.pdf
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En la Figura 90 se muestra el principio de funcionamiento basico de un sensor
MR, con una tira de material ferromagnético llamado permalloy (20% de Fe,
80% de Ni). Suponiendo que, cuando no estd presente un campo magnético
externo, el permalloy tiene un vector de magnetizacion interno paralelo al

flujo de la corriente ‘I de izquierda a derecha.

Si se aplica un campo magnético externo ‘H’ paralelo al plano del permalloy,
pero perpendicular al flujo de la corriente ‘I’, el vector de magnetizacion
interno del permalloy rotard alrededor de un angulo a.

Como resultado, la resistencia ‘R’ del “permalloy’ cambiard en funcién del

angulo de rotacién a, dado por:

R=R, + AR, cos’ « (78)

Figura 90. Principio de funcionamiento de un magnetémetro resistivo.

Permalloy

O
6\\0
<

+ 0—

Current I MLC127

Fuente: http:/ /es.scribd.com/doc/3838277 /50 / Sensores-Magnetorresistivos
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La seleccion del magnetémetro fue determinada por su disponibilidad en el
mercado nacional y la implementacién de elementos de la misma marca; ya

que proveen las mejores especificaciones en precision y sensibilidad.

El magnetémetro seleccionado corresponde al modelo HMC5883L de
Honeywell, el cual es un montaje de la serie magneto-resistivos, que provee
un ADC de 12 bits para mejor precisiéon. El HMC5883L utiliza un magneto
anisotrépico, tecnologia que ofrece ventajas en la precisién ya que caracteriza

una sensibilidad y linealidad en el eje direccional.
El sensor magnético HMC5883L de Honeywell (Figura 91) es de los mas
sensibles y fiables empleados en el campo industrial. Las especificaciones

técnicas se observan en su respectivo datasheet***.

Figura 91. Magnetémetro de 3 ejes HMC5883L de la familia Sparkfun.

HHCS883L o«

Fuente: https:/ /dInmh9ip6v2uc.cloudfront.net/images/products/1/0/5/3/0/10530-02c_i_ma.jpg

***http:/ /wwwbl.honeywell.com/aero/common/documents/myaerospacecatalog-

documents/Defense_Brochures-documents/ HMC5883L_3-Axis_Digital_Compass_IC.pdf
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Sus caracteristicas técnicas mas importantes son:

Tabla 26. Caracteristicas técnicas del sensor HMC5883L

CARACTERISTICAS TECNICAS SENSOR MAGNETICO HMC5883L

Tamafo (mm) 3.0x3.0x0.9
ADC 12-Bit
Voltaje de operacion (V) 2,16 - 3,6
Amperaje (mA) 100
Interfaz digital 12C
Rango campo magnético (+/-80e)

5.3 CARACTERIZACION Y SELECCION DEL BAROMETRO

Un uso aplicado de los sensores de presion esta en las mediciones de
altimetria. La presiéon barométrica tiene una relacién mensurable con la
altitud, lo que significa que se puede utilizar un sensor de presion
barométrica para deducir qué tan alto se encuentra un sistema. En la Figura
92 se observa la relacién que existe entre la presiéon atmosférica y la altitud

con referencia al nivel del mar.
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Figura 92. Comportamiento de la altitud con respecto a la presion

atmosférica.
E‘ 9000 fm = A e e A e R A R AR R R R R R R A A A R R AR R AR AR R RS EEEmEEEE
l:' 8000 e e e e e e e e e A A e R R R R R A A A R R AR R A AR R R R EEEmEEEE e
Q
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Barometric pressure [hPa]

Fuente: http:/ /www.sparkfun.com/ tutorial/ Barometric/Pressure-Altitude. PNG

Existen muchos tipos de sensores de presiéon atmosférica; como los capacitivos,
efecto Hall y los piezorresistivos, siendo los altimos los mas usados. El sensor de
presién piezorresistivo (Figura 93), tiene un elemento de medicién en forma
de placa con resistencias obtenidas por difusién o implantacién de iones. Si

estas placas se someten a una carga, cambian su resistencia eléctrica.

Figura 93. Sensor de presion tipo piezorresistivo

Pasivacicn
Piezorresistencia
Contacte de Al

Capa epitaxiada

Substrato de silicia

Capa de unian Soporte de vidrio

¢
Capa deunidn metalica T Cuerpo del sansar

Fuente: http:/ /tamarugo.cec.uchile.cl/~cabierta/libros/1_herrera/iq54a/especif. htm
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En este proyecto se seleccion6 el sensor BMP085 del fabricante Sparkfun por
disponibilidad comercial y por sus excelentes especificaciones técnicas, las
cuales se especifican en la Tabla 27. Para un mayor conocimiento de la

medida y calculo de la presion referirse a su respectivo datasheet™****.

Tabla 27. Caracteristicas técnicas del sensor BMTPP085.

CARACTERISTICAS TECNICAS SENSOR BAROMETRICO BMP085

Tamafio (mm) 5x 5x1,2

300-1100hPa

Rango de presion
(-500 a 9.000 m sobre el nivel del mar)

1.8-3.6 (VDDA)

Voltaje de operacion (V) 1.62V-3.6V (VDDD)

Amperaje (LA) 5

Interfaz digital I2C

0.06hPa (0,5 m) en el modo de ultra baja
Nivel de ruido potencia 0.03hPa (0,25 m) el modo de ultra

alta resolucion hasta 0.1 m.

***http:/ /www.adafruit.com/datasheets/ BMP085_DataSheet_Rev.1.0_01]July2008.pdf
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6. SELECCION Y CARACTERIZACION DE SOFTWARE

Este capitulo explica la implementacion del sistema de control para el
Quadrotor, describiendo el proceso de disefio del controlador, Ia
organizacion del cédigo fuente del controlador, una descripcion breve de la
sintaxis del lenguaje de programacion y las principales funciones que se
utilizaron. Ademads, de una guia rdpida del manejo de las funciones de la

interfaz grafica.

6.1. MODELAMIENTO DEL CONTROL

Una vez obtenido el modelo matematico del sistema Quadrotor se pueden
usar diversas herramientas analiticas y computacionales con el objeto de
realizar una adecuada eleccién y evaluaciéon del sistema de control a

implementar.

Para el analisis del comportamiento dindmico y el disefio del tipo de
controlador se utilizan modelos analiticos de control descritos en funciones

de transferencia que representan la planta del sistema.

Para el presente trabajo se utiliza un modelo realimentado (ver figura 94) ya
que el objetivo del modelo es realizar control, ya que se envia la sefial de
salida al comienzo para analizar las diferencias y asi, en el siguiente célculo,

entregar un valor con un error menor.
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Figura 94. Sistema de control de lazo cerrado o retroalimentado.

Variabla o
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Fuente: http:/ /www.paginasprodigy.com/5557917723 /imagenes/lazo %20cerrado.gif

6.1.1. Funcion de transferencia

La planta, o funcion de transferencia, es la relacién entre la entrada y la salida

de un sistema. Esta relacion tiene la siguiente expresion:

% = G(s) (79)
Doénde:
C(s) es la sefial de salida del sistema
R(s) es la entrada del sistema

G(s) es la funcion de transferencia.

Para facilitar el proceso de control se relaciona la ecuacion (72) de la

caracterizacion del motor con las ecuaciones del modelo dinamico (41).
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Asumiendo que:

Appy¢ = PPM, — PPMy; Appy8 = PPM3 — PPMy ; Appyp = PPMg — PPMy 'y
PPMy = PPM, + PPM, con PPMy = PPM3 + PPM;

A continuacién se obtienen las plantas de los principales movimientos a los

que se analizard el comportamiento dindmico.

1. Planta de la altitud

. 1
Z=W0=—g+E-(k*PPM1+k*PPM2+k*PPM3+k*PPM4)

. k x PPM, k x PPMyg —m
J=—g+ b0 _ 6 9
m m

VA 1

k * PPMyg —mg= m

Aplicando la transformada de Laplace, se tiene:

Z(s)s? _ 1
(k*PPM¢9 -mg) T om

> Gz(s) = — (80)

2. Planta movimiento de alabeo

¢ = — U x PPM, — k + PPM,)

‘ﬁ = % (APPM¢ )
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_¢ _k
(APPMd)) B Ixx

Aplicando la transformada de Laplace, se obtiene:

lk

Ly S2

P (s) lk
= = Gy(s) =

(Appm®)  Iyxs? ®1)

3. Planta movimiento de balanceo

Realizando el mismo procedimiento para el movimiento de balanceo da como
resultado:

lk
Iy s?

Go(s) = (82)

4. Planta movimiento de guifiada

l
1/)=I—(f1+f3—f2—f4)(k*PPM1+k*PPM3—k*PPMz—k*PPM4)
ZZ

lk lk
) = —(PPM; + PPM; — PPM, — PPM,) = I—(PPMQ — PPMy)
Z

I, 2
. lk
Y = I (Appmtp)
ZZ
i Ik

(Appm¥) N Z
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Aplicando la transformada de Laplace, da como resultado:

Y(s)

lk

(Appmy) Iz 52

lk
- Gw(s) = Iy 52 (83)

Como los movimientos de alabeo, cabeceo y guifiada se comportan de igual

manera y varian solamente en las constantes de los momentos de inercia; se

analizar4 solo un movimiento.

Tabla 28. Valores de los célculos de momentos de inercia y masa total

Momentos de inercia

I, = 0,0317 Kg. m?
Iyy = 0,0325 Kg. m?

I, = 0,0621 Kg. m?

Masa total del vehiculo

m=25Kg

Longitud brazo

[=03m

Constante de empuje

k = 7,468 X 10™*Kg

Reemplazando los valores de la Tabla 28 en las ecuaciones (80), (81), (82) y

(83), se determinan las plantas de altitud, alabeo-cabeceo-guifiada,

respectivamente:

1

Gz(s) = 5 o2 (84)
Go(s) =220 (s5)
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Ahora que se tienen las plantas del vehiculo, resta saber como es la respuesta
a perturbaciones. En el caso de la planta de los movimientos de navegacion
(¢, 0,¢) se requiere saber el comportamiento del angulo (set point=0 grados)
con respecto a la inercia del cuerpo; en cuanto a la planta de altitud se
requiere analizar el comportamiento de la posicion en el eje Z dependiendo
de la masa y aceleraciéon gravitacional perturbando al sistema. Por lo tanto se
debe hacer una simulacién previa y ver el comportamiento de las plantas por

separado.

6.1.2. Simulacion del sistema dinamico

Para la simulacién computacional del sistema dindmico, se toman las
ecuaciones (84) y (85), y se fijaron en la herramienta SIMULINK del software
Matlab 2010. Este programa es una plataforma de disefio basado en sistemas
dindmicos muy eficientes donde analiza el sistema para encontrar los gréficos

de estabilidad y estados transitorios de las funciones de transferencia.
En primer lugar se simulan las plantas en lazo abierto para observar el

comportamiento del sistema. Las Figuras 95 y 96 muestran el

comportamiento de las mismas.
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Figura 95. Comportamiento de la planta de altitud en lazo abierto

CER R YR

Scope

Funcion transf. Altitud
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Como se puede observar en los dos casos, el sistema es inestable ya que no
llegard nunca a un punto de referencia. Debido a esto se implementa el uso de
un controlador PID en cada caso para asi estabilizar el sistema. Para todas las
simulaciones realizadas en este trabajo se usa una funcién del tipo escalén
unitario que representa una sefial de entrada que enciende en un

determinado tiempo y sigue encendida indefinidamente. Esta sefial arroja
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dos valores, 0 o 1, de los cuales el segundo sera el objetivo para la

estabilizaciéon del sistema.

6.2. IMPLEMENTACION DE TECNICA FILTRO PID

6.2.1. Caracteristicas generales

Un controlador PID es un sistema de retroalimentaciéon que genera una sefial
de control a una respuesta Optima. Los miembros de la familia de
controladores PID, incluyen tres acciones: proporcional (P), integral (I) y
derivativa (D). Estos controladores son los denominados P, PI, PD y PID. (ref.

[24])

Dénde:

1. P: acciéon de control proporcional, da una salida del controlador que es
proporcional al error, es decir: u(t) = Kp.e(t), descrita desde su funcion
de transferencia queda:

Cp(s) = Kp (86)

Doénde Kp es una ganancia proporcional ajustable. Usando solamente este
término se tiene error de estado estacionario en todos los casos a

excepcion de sistemas con entrada igual a cero.

2. I: acciéon de control integral: da al sistema una sefial de control que

corresponde a la suma del error previo. La suma del error continua hasta
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que la variable de salida iguale al valor deseado, lo que resulta en cero

errores de estado estacionario para referencias estables.

Ref. [24]: http:/ /www.eng.newcastle.edu.au/~jhb519/teaching/cautl/ Apuntes/PID.pdf

t K;
u(t) = K; [ e @dr, Cp(s) = (%) (87)
La sefal de control u(t) tiene un valor diferente de cero cuando la senal de
error e(t) es cero. Por lo que se concluye que dada una referencia
constante, o perturbaciones, el error en régimen permanente es cero.
Usando solamente el termino I el sistema responde muy lentamente y

usualmente con oscilacién.

3. D: accién de control derivativa: da al sistema una sefial de control
dependiente de la tasa de cambio del error. Un cambio rapido del error
dard como resultado un aumento en la contribuciéon del término
derivativo. Esto mejora la respuesta a cambios repentinos en el estado del
sistema o en la referencia, lo cual se traduce en respuestas mas rapidas
que con control P o PI. Un valor muy grande de D usualmente
desestabiliza el sistema y dado que incrementa la sensibilidad al ruido. Su

funciéon temporal es:
de
u(t) = Ky P (88)

Usando todos los términos juntos, el PID usualmente tiene el mejor
desempetio. En la Figura 97 se muestra el tiempo de respuesta de los

sistemas (a) Control P, (b) Control Py (c) Control PID.

191



Donde el control PI supera al P eliminando el error de estado estacionario,

y el PID supera al PI con una respuesta mas rapida y sin sobre-pico.

Figura 97. Comparacién del tiempo de respuesta entre el control P, PI y PID.
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Fuente:http:/ /1.bp.blogspot.com/_HkflMa_fPE/R2BuZ77vBI/ AAAAAAAAAIU/YYcStloXbdM/s400
/Dibujo4 JPG

Implementando el controlador PID en lazo cerrado para las plantas de altitud

y cabeceo sin sintonizar, se observa en las Figuras 98 y 99:
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Figura 98. Retroalimentacion con control PID sin sintonizar para la planta de

altitud.
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Figura 99. Retroalimentacion con PID sin sintonizar para la planta de

movimiento de cabeceo.
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Como se observa en estas figuras, el comportamiento de las plantas es muy
inestable ya que no se cuenta con una 6ptima sintonizacién o ajuste de las

ganancias del controlador PID.
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6.2.2. Sintonizacidon del sistema de control

La determinacion de Kp, Ki y Kd o sintonizacién, es determinada por el ajuste

del controlador hasta alcanzar el asentamiento deseado y el sobreimpulso de

la sefial de respuesta. En la Tabla 29 muestran algunos de los métodos

empleados para sintonizar el controlador.

Tabla 29. Métodos usados para la sintonizacién de un controlador PID.

Ki y Kd se ponen a cero, y Kp se cambia hasta que las

oscilaciones aumenten. A partir de ahi, se establece en la

Ventaja: Se puede cambiar

sobre la marcha, sin céalculo

Sintonizacién | mitad de ese valor. Ki se incrementa para reducir el | requerido.
manual tiempo de establecimiento sin causar inestabilidad. | Desventaja: No es tan precisa
Finalmente, Kd se incrementa hasta que el exceso se | como otros métodos, Ila
reduce al minimo sin amortiguacién sobre el sistema. experiencia  necesaria  para
evitar el error.
Implica el estudio de la respuesta de una planta a una . )
Ventaja: Se puede cambiar
entrada escalén unitario. Si la respuesta es una curva en
cuando est4 en marcha y es mas
forma de S, el tiempo de retardo y constante de tiempo, ) ) o
precisa que la sintonizacién
es determinada por una linea tangente en el punto de
manual.
inflexién de la curva en S
ler Método | La funcién de transferencia es igual a :
Ziegler- C(s) Ke™ls
Nichols U(s) Ts+1
Los valores para Kp, Ti y Td son determinados como:
- - Desventaja: E dificil
Tipo de Kp Ti Td venta ° e
exactamente  establecer el
control
aumento critico.
p T/L 0 0
pi 09T/L L/0.3 0
pid 12T/L 2L 05L
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2do método
de Ziegler-
Nichols

Se completa mediante el establecimiento de Ti = oo y
Td = 0 en un sistema de lazo cerrado con un
controlador proporcional Kp y aumentando a Ker.

Donde la

salida Ker

consistiria en oscilaciones

sostenidas.Kp, Tiy Td se determina utilizando

Ventaja: Més preciso que la

sintonizacién manual.

Tipo de Kp Ti Td
control
P 0.5 Ker 0 0
PI 0.45 Ker 1/1.2 Pcr 0
PID 0.6 Kcr 0.5 Pcr 0.125 Pcr

Desventaja:  Puede  haber

dificultad determinar Kcr.

Para este modelo se usa una herramienta de auto-sintonizacién que contiene

Matlab llamada Tune en el bloque PID discrete. Realizando esta operacion

que determina automaticamente las ganancias, se cuenta con la posibilidad

de variar el tiempo de respuesta a la que el sistema se estabiliza. En la Figura

100 se observa la aplicacion de la auto-sintonizacién para la planta de altitud.
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Figura 100. Respuesta de la auto-sintonizacién de la planta altitud

) r (altit rolador FI
% S [ED & =l | 4 Design mode:| Basic - TypePID Form: Parallel

Plot: | Step reference tracking ~ | [C] Show response from block

Show parameters B

System: Tuned response
W:etoy
Peak ampltude: 1.11
Overshoot (%): 11

sec): 0.92

Time (sec)

Response time: 0.656 sec
€3] 8 3]

Slower

Faster

Para un tiempo de muestreo de 0.02 segundos; se tiene una respuesta de
control de 0.92 s con la posibilidad de disminuir este tiempo con otra
herramienta que cuenta el programa. De esa manera se presenta en la Figura

101 las ganancias que arroja la auto-sintonizacion.

Figura 101. Ganancias de la auto-sintonizacién de planta altitud en Matlab.

Main | PID Advanced | Data Types | Statehttributes|

Controller settings

Controller form: lParaIIeI

Proportional (F):  1.35294673314019
Integral (I): 0.030346149962967

Derivative (D): 8.20140526311191 Filter coefficient (N): ©.07748098639125

Tune...

Luego se realiza la misma operacién para la planta de cabeceo, pudiendo

comprobar que el control PID es suficiente para lograr la estabilidad de este
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tipo de vehiculos. En la Figura 102 se observa el comportamiento del control

auto-sintonizado.

Figura 102. Respuesta de la auto-sintonizacién de la planta de cabeceo.

Plot: | Step reference tracking ~ [ Show response from block

14

Show parameters =

System: Tuned response.
I0:etoy

Peak ampitude: 1.1
Overshoot (%): 10.3

At time (sec): 0.68

Ampitude

Time (sec)

Tuned response
2

Interactive tuning
Response time: 0.476 sec

(0

Slower

Para un tiempo de muestreo de 0.02 segundos; se tiene una respuesta de

control de 0.66 s. logrando un adecuado tiempo para el control de la

inclinacion del vehiculo.

La Figura 103 muestra las ganancias para esta respuesta.

Figura 103. Ganancias de la autosintonizacién de planta de cabec

Matlab.

eo en

Main | PID Advanced | Data Types | State Attributes |

Controller settings

Controller form: lParaIIeI

Proportional (P):  116.95491480536

Integral (I): 3.41861439361266

Derivative (D): 661.118676244389 Filter coefficient (N): 8.20181110793983

Tune...
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En los casos anteriores la planta y controlador son modelados de forma ideal,
pero para simular el comportamiento de la respuesta como si se estuviese en
la realidad; se agrega un factor de error al sensor que hace la realimentaciéon
utilizando el bloque Transport Delay. Se realiza la prueba con un error de
retraso de 100ms solo para la planta de movimiento de cabeceo para ver
cuanto afecta el error de medicién en el comportamiento de la respuesta. La

Figura 104 corresponde a los resultados de esta simulacion.

Figura 104. Simulacion de la respuesta de control con retraso en el sensor de

100ms.

Se puede observar en el tiempo de 1.5 s como el error proporciona picos de
inestabilidad. En este caso el control logra estabilizarse en un tiempo de 3.5 s;
entendiendo que los errores en la medicién afectan enormemente en el
tiempo de respuesta y control de los sistemas. Aplicando un cambio en las

ganancias para este nuevo tipo de error se obtiene (Figura 105):
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Figura 105. Respuesta con auto-sintonizacion de la planta a un error de

100ms

Plot: | Step reference tracking * [V Show response from block Show parameters W

Ampitude

Tuned response

Controller settings

hleaactive tuing Controller form: | Parallel -
- Proportional (F):  213.295580395605

« Integral (I): 6.3867295052061
o Derivative (D): 534.755649923748 Filter coefficient (N): 80.9088841881091

Tune...

De estos resultados se deduce que los sistemas se pueden mejorar siempre y
cuando se obtenga un adecuado ajuste de las ganancias, que son las
encargadas de optimizar el error que permitird una adecuada respuesta. En
este caso se mejora la respuesta con la eliminacién de sobre-impulsos

indeseados.

Por medio de la implementacién de esta herramienta computacional, se logra
tener una visiéon mas clara acerca del sistema de control que se requiere para

este tipo de sistema.

Consecuente con los resultados obtenidos, se tomé la decision de

implementar para este proyecto el filtro PID como controlador de inclinacion
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de los principales movimientos del Quadrotor (alabeo, cabeceo y guifiada),

asi como su control de altitud.

6.3. ALGORITMO DEL SISTEMA DE CONTROL

En esta seccion se realizara una descripciéon general del algoritmo que se
ejecutard en la tarjeta de control Arduino UNO. En primer lugar se
especificard la arquitectura del algoritmo detallando los médulos que la

componen.

6.3.1. Arquitectura del algoritmo

Debido a que Arduino es basado en C++, se debe seguir una sintaxis basica
para la organizacion del lenguaje de programacion como declarar librerias
que incluyan funciones propias; declarar variables como registros, constantes,
pines, etc., lo cual determina el tipo de datos a trabajar. Ademas de iniciar la
comunicacioén serial que es requerida para la transmisién de datos entre la

tarjeta y la computadora.

La arquitectura del algoritmo tiene la estructura general de un programa
desplegable en la plataforma Arduino. Contando con dos procedimientos de
entrada que son llamados automaéticamente por el planificador del

Framework de Arduino.

El primer procedimiento es el setup () que es llamado solo una vez y realiza
las llamadas de los médulos, inicializando los registros y variables de cada

uno. El otro procedimiento es el loop () que es llamado para controlar los
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ciclos de ejecucion de cada médulo y gestionar adecuadamente los recursos
ciclicamente. A partir de esto, el c6digo es estructurado por médulos como se

despliega en la Figura 106.

Figura 106. Arquitectura del algoritmo de control.

CONFIGINLh

DEFINL.h
DEFINICION DE PINES
DEFINICION DE TIMERS DE REGISTRO
ISR_UART

EEPROM

O DE MEMORIA DE LA

SALIDAS
=  CONFIGURACION DE LAS
PAREIAS DE MOTORES QUE
APLICAN LA SERAL .

QUADMECANICA

DEFINICION DE VARIABLES Y

REGISTROS PRINCIPALES.
INICIABUCLE DE CONTROL
PRINCIPAL SETUP Y LOOP
CALCULOS DE LA POTENCIA
ASUMINISTRAR A CADA

RUTINAS DE ARMADO
DEL VEHICULO
RUTINAS DE
COMBINACION DE
PALANCA TX
CALIBRACION DE
SENSORES

CALCULOS CONTROL
PID

SERIAL

PARAMETROS DEBUFER

MOTOR.
10 DE DATOS VALORES

RECEPTOR
DEFINICION DE PUERTOS
) RECEFCION

SENSORES

CONFIGUR

AL PPM DEL RC

El programa esta basado de una arquitectura por interrupciones, las cuales
son rupturas del flujo del programa principal para la ejecuciéon de una

subrutina de interrupcion.

Cuando se produce una interrupcién, el programa principal detiene su
ejecucion para atender a la subrutina de interrupcién, y una vez atendida

continua con el programa principal desde el mismo punto en el que fue
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interrumpido. La idea basica de las interrupciones es la de quitar carga de
trabajo al procesador para que pueda realizar otros procesos. Para realizar las
interrupcion se utilizan la funcién void{} donde se define el tipo de rutina a
implementar; ya que existen diferentes tipos de interrupciones, que para este

caso se utilizardn interrupciones por desbordamiento del Timer.

Arduino cuenta con temporizadores de 8 a 16 bits gracias a que cuenta con un
reloj que funciona a una velocidad de 16Mhz que se incrementan a intervalos
de tiempo especificos en su valor maximo de 65535 que significara el tiempo
de desborde, llevando al programa a ejecutar una funcién llamada ISR
(Interrupt Service Routine), que atiende la interrupcién. El programa entra en
un ciclo infinito, realizando las operaciones pertinentes del mismo modo que
se inician los Timer’s y cuando se desborda realiza una llamada a la funcién
ISR donde encuentra las actividades que atienden la actualizacion de
variables de los sensores, algoritmo de control y actualizacién de datos de
salida en los actuadores; regresando de nuevo donde se encontraba

inicialmente hasta que se active una nueva interrupcion.

Los principales médulos del programa son:

1. Médulo QUADMECANICA: En este moédulo de definen las variables
principales del control ya que es el encargado de recibir todos los datos de
los demdas moédulos y de procesar las variables de la estabilizacion y
calcular la potencia (sefial PWM) a cada uno de los motores. En la Figura

107 se ve el despliegue de este médulo en el Framework de Arduino.
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Figura 107. Entorno del Framework de Arduino.

QUADMECANICA

*

Escrito por Alexandre Dubus, modificado por BARV

Marzo 2012 ¥z2.0

Este programa es software libre: Ud. puede redistribuirlo ¥/o0 modificarlo
bajo el termino de la GNU licencia publica general como 3 publicado en la
fundacion libre de software, tambien la wversion 3 de la licencia, o alguna
wersion futura. wer <http://wmr. gnu.org/licenses/s>
L
#include "CONFIGINI.L™
#include "LEFINI.h"
#include <awr/pomspace. b
#define VERSION 20

JETRERERATTT QL ogliag FEREEEEARETEERATRT
#define ALAEED
#define CABECEOD
#define GUINADA
#define ACELERADOR
#define A1
#define A2

o WO

#define PIDALT 3
#define PIDVEL 4
#define PIDNIVEL 5
#define PIDMAG 3

#define CASTLLA ACEL 0
#define CASTLLA BARD 1

Las entradas del controlador PID las forman los tres angulos calculados

por el médulo IMU, mientras que las salidas son las sefiales PWM que

comandan a cada uno de los motores. Para cada eje se tiene una dnica

entrada, que es el dngulo calculado por el médulo IMU, y cuatro salidas

correspondientes a las sefiales PWM de los motores.

La sefial de salida a suministrar a los cuatro motores para provocar un

cambio en un eje, se simplifica a un tdnico valor que representa un

diferencial de potencia entre dos parejas de motores. De esta manera,

cuando se calcula un dngulo real (calculado por el médulo IMU) en un eje

concreto, y teniendo en cuenta el angulo de referencia que seria 0 grados,

se puede calcular el error absoluto entre ambos (que seria su diferencia).
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Dicho error es la entrada al controlador, mientras que la salida
representaria el empuje necesario de los motores eliminando dicho error en

forma de diferencia de potencia entre dos pares de motores.

2. Médulo Sensores: En este modulo se realizan las lecturas del
acelerometro de 3 ejes, el giréscopo de 3 ejes, el magnetémetro y el
barémetro. La comunicacién entre los sensores es por medio del bus 12C
(el funcionamiento de comunicacién I2C se resume en el anexo B). Las
direcciones de registro son asignadas segtn especificacién de cada sensor.
En este caso las salidas de los sensores se envian al médulo IMU donde

son filtradas y convertidas en valores netos de alabeo, cabeceo y guifiada.

3. Médulo IMU: En este médulo se fusionan los datos obtenidos de los
sensores que forman la unidad inercial del vehiculo (IMU); a través de la
aplicacion del filtro un complementario, utilizando los valores de los
vectores de inercia del acelerémetro como dato principal y combinando
los datos de las velocidades angulares del girdscopo, realizando la
correccion de los vectores unitarios de las coordenadas del vehiculo,
utilizando matrices de cosenos directores con el fin de normalizarlos y
mantener la ortogonalidad de los mismos. Dicho calculo se especifica mas

a fondo en el anexo C.

4. Moédulo Receptor: Este médulo es el encargado de recibir las salidas PPM
del receptor comandas por el transmisor. Dichas lecturas se realizan a
través del uso de Timer’s, para poder obtener todos los canales del

radiocontrol. Se utiliza el Timer (PCINT) en modo de captura para
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procesar la informacién cada vez que exista un flanco de subida en la
sefial que indica el final del ciclo de trabajo. Por cada flanco comprobamos
si fue el inicio del marco o si fue el ciclo de trabajo de alguna de las

sefiales. De esta forma podemos conocer los valores de todos los canales.

5. Médulo Salidas: Cuando se obtiene la salida del controlador que se
traduce a la aplicaciéon de una potencia determinada a cada pareja de
motores; se logra un giro en el sentido inverso al movimiento. Es en este
modulo donde se configura las parejas que aplicaran la sefial de salida o
factor de correcciéon por medio del sentido de giro que lo determina el
signo de dicho factor, como se puede observar en la Figura 108 que

representan lineas del coédigo propuesto.

Figura 108. Configuracion del sentido de giro de las salidas.

motor[0] = PIDMIX( 0Q,+1,-1); //Posterior
motor[1l] = PIDMIX(-1, 0,+41): //Derecho
motor[2] = PIDMIX(+1l, O0,41): //lzcuierdo
motor[3] = PIDMIX( 0,-1,-1): //Frontal

6. Interfaz Grafica: Se encarga de monitorizar los datos que envia el
vehiculo y enviar comandos hacia el vehiculo, tales como parametros de
los diferentes PID's utilizados, asi como los comandos que dirigen al
vehiculo, movimientos principales como cabeceo, alabeo y rumbo.
Ademas permite la visualizacion de dicha informacién en tiempo real. En

el anexo D se cuenta con una guia para el uso de dicha interfaz.
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6.3.2. Arquitectura del Software Grafico

El entorno de desarrollo implementado es Processing; donde se utiliza
lenguaje de programacion Java. Processing cuenta con un API (Application
Programming Interface) de gréaficos 2D/3D, llamado OpenGL' y librerias
como ControlP5 que facilita el uso de botones, barras y otros componentes

graficos.

Los componentes gréficos son gestionados béasicamente por dos métodos

como setup () y draw () que reciben los datos actualizados (integer, float, etc.).

1 OpenGL (Open Graphics Library) http:/ /www.opengl.org
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7. PROCESOS DE MANUFACTURA

En este capitulo se hace una detallada explicacion de los criterios técnicos que
se tuvieron en cuenta para la selecciéon de cada una de las materias primas e
insumos empleados en todas las etapas de fabricacion de los componentes de
la estructura del Quadrotor; asi como la caracterizaciéon de algunas de sus

propiedades fisicas, quimicas y mecanicas méds importantes.

De igual manera, se explica paso a paso cada uno de los procesos de
manufactura que fueron necesarios efectuar para la obtenciéon del producto
final, desde el modelamiento tridimensional hasta la fabricacién de moldes y

componentes estructurales:

7.1. SELECCION Y CARACTERIZACION DE MATERIAS PRIMAS E
INSUMOS

Las materias primas e insumos empleados para la fabricacion de los
componentes estructurales del Quadrotor adquiridos en el mercado local y
regional, se seleccionaron y clasificaron segin la etapa en la cual se

encontraba el proceso de manufactura, de la siguiente manera:

7.1.1. Materiales empleados para la fabricacion de moldes

El primer proceso de manufactura que consistié en la realizacién de los
moldes preliminares que se utilizaron como matriz para la posterior
fabricacion de los contra-moldes de las piezas del Quadrotor, fueron

empleados los siguientes materiales:
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1. Madera: Con el propésito de realizar el procedimiento de moldeado
inicial de las piezas estructurales del Quadrotor a través de la técnica
escogida de una forma sencilla, econémica y eficaz, fue seleccionada y
empleada madera de cedro dado presenta una excelente estabilidad
dimensional y buenas propiedades mecénicas requeridas para este trabajo
de elaboracion de formas y contornos. Para ejecutar esta tarea se cortaron
y adecuaron dos (2) bloques rectangulares y dos (2) bloques cuadrados de

madera de cedro que correspondian a los brazos y fuselaje del Quadrotor.

2. Lijas: Debido a que en el proceso de moldeado la superficie de los moldes
de madera presentan un acabado basto, se hace necesario el empleo de
varios tipos de lijas, las cuales fueron seleccionadas segun el tamafio de

grano, tal como se puede observar en la Tabla 30:

Tabla 30. Tipos de lija y acabado superficial proporcionado

TIPO DE LIJA ACABADO SUPERFICIAL
120 Medio
240 Fino
400 Muy Fino

3. Sellador Poliuretano: Con el fin de acondicionar la superficie de los
moldes de madera para el trabajo de conformado de los contra-moldes en
fibra de vidrio, se hizo necesario sellar los poros para obtener un acabado
terso y uniforme. Para esto, fue seleccionado el producto MADETHANE®
desarrollado por pinturas Prime, el cual se puede observar en la Figura

109A.
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Figura 109. Sellador y laca poliuretano

MADETHANE® SUPERLACA®

Fuente: http:/ /www.madecentro.com/modulos/Productos

Este sellador poliuretano fue seleccionado debido a su facil manejo, alta
resistencia y optimo acabado, permitiendo una buena lijabilidad de los

moldes.

4. Laca de Poliuretano: Una vez ejecutado el procedimiento de sellado de
poros en la madera, se procedi6 a aplicarle varias capas de laca
poliuretano en los moldes con el propésito de proteger y proporcionar
una superficie suave que permita un buen acabado en los contra-moldes.
El producto seleccionado y empleado fue SUPERLACA® de pinturas

Prime, similar al mostrado en la Figura 109B.
Entre las caracteristicas técnicas de este producto que se tuvieron en

cuenta para su seleccién y empleo se pueden citar su alto rendimiento,

buena dureza y excelente resistencia al rayado, impacto y abrasion.
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7.1.2. Materiales empleados para la fabricacién de contra-moldes

Durante el proceso de fabricaciéon de los contra-moldes se requiri6 el empleo

de los siguientes materiales:

1. Lamina en fibra de vidrio: La lamina en fibra de vidrio tipo MAT 300,
mostrada en la Figura 110, fue seleccionada para la realizaciéon del
segundo proceso de manufactura, el cual consisti6 en la fabricacién los
contra-moldes. Este material estd compuesto por mdltiples y pequefas
fibras de vidrio de 50 mm de longitud dispuestas omnidireccionalmente,
lo que facilita su disposicién alrededor del molde de madera, permitiendo
obtener la forma o contorno deseado de la pieza. Este producto fue
adquirido en la tienda Ingequimica, especializada en la venta de fibras,

resinas y quimicos, localizada en la ciudad de Bucaramanga.

Figura 110. Lamina en fibra de vidrio
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Los hilos en fibra de vidrio que estan unidos entre si por medio de una
emulsion soluble en estireno, presentan una 6ptima compatibilidad con
todo tipo de resinas poliéster, ademés es facil de trabajar y permite una

buena supresion de burbujas durante la aplicacion de la emulsiéon. La

ficha técnica de la lamina adquirida se presenta en la Tabla 31.

Tabla 31. Ficha técnica de la fibra de vidrio

NOMBRE COMERCIAL Lamina de Fibra de Vidrio MAT 300
DISTRIBUIDOR INGEQUIMICA
COMPOSICION Silice, Carbonato de Calcio.
PESO 300 g/m?
DIMENSIONES 1,25m x 1,00 m

Impregnacién con resina (poliéster, viniléster o epodxica), laminacién
TRATAMIENTO

manual en molde abierto.

Las fibras de vidrio causan comezén o picazén, se recomienda emplear
RIESGOS

gafas protectoras, tapabocas y guantes para su manipulacion.

No es reciclable, ni biodegradable. Se debe evitar su desecho en fuentes
IMPACTO AMBIENTAL

de naturales de agua y cafierfas.

2. Cera desmoldante: La superficie del molde en madera debe ser

acondicionada para permitir la facil separaciéon del contra-molde de fibra
de vidrio. Para la realizacién de esta tarea fue seleccionado un producto
desmoldante sé6lido constituido por una cera marca Glas, adquirida en la

empresa Sumiglas S.A. localizada en la ciudad de Medellin, Colombia.

Esta cera desmoldante carnauba (De origen natural) es de facil aplicacion
y seca rapidamente sobre las superficies tratadas, produciendo una fina y
efectiva capa que permite el desmolde entre las piezas. Se puede trabajar
sobre todo tipo de materiales, tanto plasticos como materiales

compuestos. En la Tabla 32 se detalla la ficha técnica de este producto.
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Tabla 32. Ficha técnica de la cera desmoldante

NOMBRE COMERCIAL Cera desmoldante Marca Glas
PRODUCTOR SUMIGLASS.A.
Proporciona un excelente brillo, facil aplicacién, menor acumulacién de
CARACTERISTICAS
cera en el molde.
RELACION DE MEZCLA | Cera: 100%
SECADO Tiempo de secado 5 a 10 minutos.
RIESGOS Producto inflamable, puede producir irritacion en la piel.

3. Alcohol polivinilico (PVA): Para complementar el efecto anti-adherente

de la cera y asegurar una efectiva separacion entre el molde de madera y

el contra-molde de fibra de vidrio, se utiliz6 paralelamente otro material

desmoldante de tipo liquido denominado Alcohol polivinilico, el cual es

una solucién hidro-alcohdlica de resina vinilica al 9%, de baja viscosidad,

incoloro, inodoro y soluble en agua, similar al producto mostrado en la

Figura 111.

Figura 111. Alcohol polivinilico.

—

alcohol POLIVINILICO -

Resineco === )

Fuente: http://tienda.resineco.com/es/PF00029
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La capa de alcohol polivinilico debe ser aplicada uniformemente sobre

toda la superficie del molde expuesta a la resina y cuando se seca, se

presenta la formaciéon de una fina pelicula que no permite la adherencia

de la emulsion.

Al ser liquido este producto desmoldante, concede un mejor acceso a

sitios en la geometria del molde donde la cera presenta mayor

inconveniente para su aplicacion. La ficha técnica de este polimero

sintético puede ver en la Tabla 33.

Tabla 33. Ficha técnica del alcohol polivinilico

NOMBRE COMERCIAL Alcohol Polivinilico
DISTRIBUIDOR INGEQUIMICA
Posee excelentes propiedades para formar peliculas. Resistente a grasas,
CARACTERISTICAS aceites y disolventes. Incoloro e inodoro. Presenta alta resistencia y
flexibilidad.
RELACION DE MEZCLA | Alcohol polivinilico:  100%
El tiempo de secado varia segiin la humedad y temperatura ambiente.,
SECADO
(30 min - 60 min).
RIESGOS No Téxico
IMPACTO AMBIENTAL | Producto 100% biodegradable. Se disuelve en soluciones acuosas.

4. Resina de Poliéster: Para efectuar la correcta impregnacion liquida que

permite el edurecimiento de la fibra de vidrio fue seleccionada la resina de

poliéster marca CRISTALAN ® Referencia 856, producida por Andercol

S.A., empleada en trabajos de uso general, que se puede observar en la

Figura 112.
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Figura 112. Resina poliéster CRISTALAN ® Referencia 856

Esta es una resina rigida, de tipo ortoftalica (Contiene anhidrido oftalico y
anhidrido maleico, compuestos organicos donde sus constituyentes se
ubican en posicion orto), pre-acelerada con Octoato de Cobalto y de alta
viscosidad es empleada en tareas de laminaciéon de productos que

requieran baja exigencia en su resistencia mecanica y quimica.

La solubilidad de esta sustancia es altamente compatible con la fibra de
vidrio, talcos minerales y pigmentos artificiales, presentando como
caracteristica fundamental que pasa rapidamente del estado liquido al
solido a través de una reaccién quimica provocada por la accién de un
agente catalizador. A mayor cantidad de este compuesto la mezcla de
resina secard mas rapido pero sus propiedades mecanicas se degradaran,
pudiendo incluso agrietarse; mientras una cantidad menor de catalizador
permitird un secado mas lento, pero la resina sera mas resistente. En la

Tabla 34 se describe la ficha técnica del producto seleccionado.
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Tabla 34. Ficha técnica de la resina poliéster

NOMBRE COMERCIAL

Resina Poliéster Cristalan Referencia 856

PRODUCTOR

ANDERCOLS.A.

COMPONENTES

Resina Poliéster: 98%

Naftenato de Cobalto: 2%

RELACION DE MEZCLA

Resina: 98%
Estireno: La proporcion depende de la viscosidad deseada

Per6xido: 1% - 2%

ENDURECIMIENTO

Los tiempos de endurecimiento dependen de la proporcién de los
agentes acelerantes (Cobalto-MEK) y la temperatura ambiente. No debe

utilizarse a temperaturas inferiores a 15°C.

RIESGOS

Tanto el liquido como sus vapores son inflamables, nocivos si son
ingeridos, inhalados o absorbidos a través de la piel o mucosas. Produce
irritacion en la piel, ojos y tracto respiratorio. Afecta el sistema nervioso

central, higado y sistema reproductivo.

IMPACTO AMBIENTAL

No es reciclable, ni biodegradable. Se debe evitar su desecho en fuentes

de naturales de agua y cafierias. Su uso debe ser racionalizado.

5. Gel Coat: El Gel Coat es un recubrimiento de proteccion aplicado en las

piezas de fibra de vidrio que demanden una alta resistencia al agua y

agentes atmosféricos. Estd hecho a partir de resinas de poliéster, talcos

minerales y pigmentos de color. Este producto debe cumplir con las

exigencias quimicas y mecdnicas que requiera la pieza final, lo cual esté

relacionado con el tipo de resina poliéster empleada como base, asi como

de los elementos adicionales de la mezcla.

La mezcla de Gel Coat aplicada en la cara interna del contra-molde, fue

realizada de manera casera, utilizando componentes que se adquirieron

en el mercado local, aplicados en las proporciones adecuadas con el

proposito de lograr un excelente acabado. En la Tabla 35 se describen sus

caracteristicas en la ficha técnica.
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Tabla 35. Ficha técnica del Gel Coat

NOMBRE COMERCIAL Gel Coat
PRODUCTOR Autores
COMPONENTES Resina Poliéster, Per6xido, Talco Mineral y Pigmento.
Resina Poliéster: 50%
Talco Mineral: 40%
RELACION DE MEZCLA
Pigmento: 8%
Peréxido: 1% -2%
El tiempo de endurecimiento depende de la proporciéon de acelerante
(Cobalto) que contenga la resina, asi como la proporcion de MEK
ENDURECIMIENTO
aplicado en la mezcla y la temperatura de trabajo. No debe utilizarse a
temperaturas inferiores a 15°C.
Tanto el liquido como sus vapores son inflamables, nocivos si son
ingeridos, inhalados o absorbidos a través de la piel o mucosas. Produce
RIESGOS
irritacién en la piel, ojos y tracto respiratorio. Afecta el sistema nervioso
central, higado y sistema reproductivo.
No es reciclable, ni biodegradable. Se debe evitar su desecho en fuentes
IMPACTO AMBIENTAL

de naturales de agua y cafierfas. Su uso debe ser racionalizado.

6. Catalizador: Aunque la resina poliéster seleccionada estaba previamente

activada con Cobalto, para dar inicio al proceso de endurecimiento de la

mezcla se hizo necesario la adicién de un compuesto catalizador, cuya

accién genera una reaccion quimica que aumenta la velocidad de secado.

La sustancia catalizadora seleccionada y empleada durante el proceso de

fabricaciéon de los contra-moldes en fibra de vidrio fue el peréxido de

metiletilcetona o MEK, el cual es un polimero usado en aplicaciones

generales donde las propiedades mecéanicas y quimicas de la mezcla no

requieren alta exigencia. El producto utilizado se puede observar en la

Figura 113.
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Figura 113. Catalizador MEK
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Una vez aplicado el catalizador, se produce una reaccién exétermica, que
debe ser controlada mediante la dosificacion correcta del producto, ya que
un aumento excesivo en la temperatura de la mezcla puede llegar a
quemar la mezcla de resina o gelcoat, llegando incluso a presentarse

fuego, por lo que se debe tener mucho cuidado con la cantidad empleada.

La proporcion habitual de catalizador empleada a temperatura estdndar
(~25°C) es del 1,25% al 2% del peso de la mezcla de resina o gelcoat, pero
se debe tener en cuenta los cambios de temperatura en el puesto de
trabajo. En climas frios el porcentaje de catalizador aplicado puede llegar a

un 3% o0 4% (30g/kg - 40g/kg) si las condiciones asi lo exigen.

En la ficha técnica de la Tabla 36 se detallan las principales caracteristicas

del peréxido de metiletilcetona o MEK.
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Tabla 36. Ficha técnica del peréxido de metiletilcetona

NOMBRE COMERCIAL MEK
DISTRIBUIDOR INGEQUIMICA
CARACTERISTICAS Liquido de aspecto claro y olor fuerte.
1,25% - 2% a 25°C
RELACION DE MEZCLA
3% -4% a 15°C
Endurecimiento a temperatura ambiente empleando Cobalto como
ENDURECIMIENTO
agente acelerante.
No debe ser mezclado directamente con el acelerante, ya que puede
generar una explosion. Su inhalacién produce dolor de cabeza, nauseas
RIESGOS
0 mareos, alteracion del sistema nervioso e irritacion de las vias
respiratorias
No es reciclable, ni biodegradable. Se debe evitar su desecho en fuentes
IMPACTO AMBIENTAL

de naturales de agua y cafierias. Su uso debe ser racionalizado.

7.1.3. Materiales empleados para la fabricacion de piezas estructurales

Durante este proceso de fabricacion fueron requeridos las siguientes materias

primas e insumos:

1. Tela de Fibra de Carbono: El material base seleccionado para la

fabricacion de las piezas estructurales fue tela en fibra de carbono,

adquirida a la empresa Sumiglas S.A., mostrada en la Figura 114.
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Figura 114. Tejido en fibra de carbono de 160 gr/m?

La fibra de carbono es empleada principalmente en la fabricacion de
elementos estructurales que requieran alta resistencia mecanica, peso ligero y
elevada proteccion contra la corrosiéon y agentes externos, por lo que han
experimentado un elevado auge en la industria aeroespacial y automotriz en
donde han reemplazado paulatinamente a metales como aluminio.

La produccién industrial de las fibras de carbono se logra a través de un
proceso de descomposicion térmica de un elemento precursor (PAN, Rayon y
Pitch), el cual experimenta una serie de etapas de transformacién que se

encargan de conferirle determinadas propiedades mecénicas, (Figura 115).
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Figura 115. Proceso de obtencién de fibras de carbono
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Fuente: http:/ /www.aireyespacio.com/2009/07/la-fibra-de-carbono.html

a)

b)

Oxidacién: Las fibras de PAN (Poliacrilonitrilo) son estiradas y alargadas
en un horno de oxidacién a temperaturas de 200-300°C con lo cual
obtienen la orientacién molecular requerida para mejorar su estabilidad

dimensional.

Carbonizacién: Durante este proceso en las fibras que se calientan a
temperaturas superiores a 1000°C bajo condiciones a atmdsfera inerte, los
atomos de hidrégeno y nitrégeno desaparecen, mientras que los anillos

hexagonales de carbono puro se orientan a lo largo del hilo.

Grafitizacion: En este proceso a mayor temperatura, los cristales de
carbono aumentan su tamafo, mejorandose la orientaciéon de los anillos en
la fibra.

Terminado este proceso, se obtienen filamentos individuales de fibra de
carbono que son entrelazados en grupos de 5000 y 12000 filamentos,
conocidos con el nombre de Roving, los cuales se entrelazan formando
diferentes tipos de tejidos, siendo los mas importantes los que se pueden

observar en la Figura 116.
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Figura 116. Tipos de tejidos

Fuente: http:/ /www.metalactual.com

a) Tejido Plano o Plain: En este tipo de tejido cada hilo longitudinal y pasa
por encima y debajo del hilo transversal, proporcionando buena

estabilidad, evitando su distorsién dimensional.

b) Tejido Cruzado o Twill: En este tejido el nimero de hilos longitudinales
que pueden pasar sobre los transversales pueden variar, obteniéndose

diferentes formas.

c¢) Tejido Satinado o Satin: Tejido similar al cruzado, aunque el niimero de
hilos longitudinales y transversales que pasan por encima y por debajo
antes del entrelazado es mayor lo que hace que un lado tenga

principalmente hilos longitudinales y el otro lado hilos transversales.

En la Tabla 37 se muestra la ficha técnica del tejido de fibra de carbono

seleccionado para la fabricacion de las piezas estructurales del Quadrotor.
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Tabla 37. Ficha técnica del tejido en fibra de carbono

NOMBRE COMERCIAL Tela de fibra de carbono
DISTRIBUIDOR SUMIGLAS S.A.
COMPONENTES Fibras entrelazadas de carbono
CLASIFICACION HP (High Performance)
TIPO DE TEJIDO Plain
Alta resistencia mecanica, a la fatiga, a la corrosion, al ataque de
agentes quimicos y accion térmica, tenacidad, baja densidad, excelente
CARACTERISTICAS
estabilidad dimensional, amortiguacién de vibraciones, auto-
lubricacién, buena conductividad eléctrica.
Peso por unidad de area: 160 gr/m?
PROPIEDADES Densidad: 1.8 gr/cm?
FISICAS Nuamero de Filamentos: 3000
Diametro Filamento: 7 um
Esfuerzo de Tension: 3450 MPa
Esfuerzo de Compresion: 2060 MPa
PROPIEDADES Moédulo de Tension: 230 GPa
MECANICAS Moédulo Cortante: 17 GPa
Coeficiente de Poisson 0.32
Porcentaje de elongacion: 1.5 %
Industria aeroespacial, automotriz, maritima, nuclear, fabricacién de
APLICACIONES
dispositivos robéticos, prétesis y equipos médicos, articulos deportivos.
Se debe impregnar la superficie del molde y la tela con resina poliéster o
Epoxica. Este proceso puede hacerse de forma manual con brocha o
TRANSFORMACION
empleado equipos dispersores, mediante técnicas de transferencia,
inyeccién e infusion.
Durante su manipulacién deben emplear tapabocas y lentes protectores
RIESGOS
para evitar su contacto con las vias respiratorias y los ojos.
No es reciclable, ni biodegradable. Se debe evitar su desecho en fuentes
IMPACTO AMBIENTAL

de naturales de agua y cafierias. Su uso debe ser racionalizado.
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2. Resina Epoéxica: La sustancia de impregnacién que sirve como matriz
para la fabricacion de las piezas compuestas es la resina epoxica,
polimero termoestable que se endurece cuando es mezclado con un
compuesto endurecedor. Este tipo de resina mostrada en la Figura 117A
fue seleccionada por que supera un dureza a otras como las de poliéster y

viniléster.

Figura 117. Resina y endurecedor epéxico

La resina Epodxica protege a las fibras de carbono de las condiciones
ambientales o agentes quimicos que pudieran dafarlas o desgastarlas,
ademas de permitir la transferencia de tensiones entre ellas. Presenta una
muy buena adherencia, 6ptimo desempefio a temperaturas superiores de

180°C y alta resistencia a la corrosion.

La ficha técnica de la resina empleada en el proceso de manufactura se

describe en la Tabla 38.
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Tabla 38. Ficha técnica de la resina epdxica

NOMBRE COMERCIAL Resina Epodxica
PRODUCTOR SUMIGLAS S.A.
COMPONENTES Resina Epéxica: 100%
Resina: 50%
RELACION DE MEZCLA
Catalizador: 50%
Varia en funcion de la temperatura ambiente y cantidad de mezcla. Es
recomendable hacer horneado de la pieza a 70-110°C, dependiendo de
ENDURECIMIENTO
la necesidad de polimerizacién. No debe utilizarse a temperaturas
inferiores a 15°C.
Los vapores durante el proceso de endurecimiento puede causar
RIESGOS
irritacién en la piel, ojos y tracto respiratorio.
No es reciclable, ni biodegradable. Se debe evitar su desecho en fuentes
IMPACTO AMBIENTAL

de naturales de agua y cafierfas. Su uso debe ser racionalizado.

3. Catalizador: La otra sustancia que debe ser mezclada con la resina

epOxica para generar al polimerizacién del compuesto mediante una

reaccion exotérmica es el catalizador o endurecedor epdxico mostrado en

la Figura 117B.

En la Tabla 39 se comparan las principales caracteristicas que llevaron a

seleccionar la resina epdxica en lugar de la resina de poliéster para la

fabricacion de las piezas estructurales del Quadrotor.

Nota: La cera y el alcohol polivinilico (PVA) seleccionados para la fabricacion

de las piezas estructurales en fibra de carbono fueron los mismos

seleccionados en la fabricacién de los contra-moldes en fibra de vidrio.
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Tabla 39. Comparacion entre las resinas epéxica y poliéster

Carbono o Kevlar

CARACTERISTICAS RESINA EPOXICA RESINA POLIESTER
Precio Elevado Bajo
Facilidad de uso Facil Dificil
Moédulo de Tension Excelente Muy bueno
Moédulo de Flexion Excelente Muy bueno
Tolerancia a ultravioleta Bajo Muy bueno
Uso en  compuesto  de Excelente No recomendable

7.2. TALLADO DE MOLDES

El primer proceso de manufactura esta constituido por el tallado de los
moldes en madera que constituyen las diferentes piezas de la estructura del
Quadrotor. Esta tarea puede hacerse mediante métodos de tallado manuales

o computarizados, los cuales varian entre si en relacion a la exactitud lograda

en las medidas, la simetria entre caras y los costos de fabricacion.

Para la manufactura de los moldes en madera en este caso fue escogido el
tallado empleando el método de control numérico computarizado (CNC)
gracias a la exactitud y simetria proporcionadas en cada uno de los contornos

realizados por la herramienta de corte. Este proceso fue desarrollado de la

siguiente manera:

7.2.1. Empleo de software y equipo de maquinado

Una vez hecho el modelamiento tridimensional de cada una de las piezas

estructurales como se mostré en capitulo 3, estos archivos realizados en
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SolidWorks 2010 fueron exportados en formato IGES (.igs) al software Delcam
PowerMILL especializado en maquinado CNC.

Inicialmente, se hizo la introduccién de los parametros de programacion para
la correcta operacion del equipo de maquinado tales como el tipo de material
a maquinar, las herramientas empleadas por la maquina, la ruta, velocidad y
profundidad de corte. Adicionalmente se realiz6 una simulacién previa para
verificar estos datos, asi como el calculo de los tiempos de trabajo y el costo

total de este servicio, situacién que muestra en la Figura 118.

Figura 118. Introduccién de pardmetros en el software PowerMILL.

El equipo de maquinado marca Ledwel V-30 fue seleccionado para el tallado
de los moldes en madera. Algunas etapas de este proceso se muestran

graficamente en la Figura 119.
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Figura 119. Maquina CNC Ledwel V-30.

Terminado el trabajo de maquinado, se obtuvo la totalidad de los moldes en
madera, como se ve la Figura 120, los cuales quedan listos para su adecuaciéon

en la siguiente etapa de manufactura.
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Figura 120. Moldes en madera de las piezas estructurales del Quadrotor.

7.3. FABRICACION DE CONTRA-MOLDES

Realizados los moldes en madera, el segundo proceso de manufactura lo
constituye la fabricacion de los contra-moldes o negativos de las piezas
estructurales del Quadrotor. Para la realizacion de este trabajo fueron

necesarios los siguientes pasos:
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7.3.1. Acabado superficial del molde

Con el fin de obtener en el contra-molde una superficie lo mas limpia y suave
posible, se debe tratar previamente la superficie del molde para reducir su

rugosidad y eliminarle defectos.

Masillado: Las imperfecciones causadas por defectos o imperfecciones en la
madera, fueron recubiertas con masilla hecha a partir de aserrin y colbén,

esparcida sobre la superficie de los moldes con espatula.

1. Sellado: Para tapar los poros en la superficie de la madera se procedi6

a aplicar sellador poliuretano marca MADETHANE®.

2. Lijado: Con el fin de suavizar y reducir la rugosidad superficial se
efectué un trabajo de lijado manual uniforme sobre los moldes. Para
tal efecto se emplearon lijas con diferente tamafio de grano (120, 250 y

400).
3. Lacado: Con la aplicacién de laca de poliuretano marca SUPERLACA®
se termina el proceso de adecuacién superficial de los moldes de

madera.

En la Figura 121 se muestra el estado final del molde en madera de la seccién

inferior del brazo una vez realizados los trabajos de acabado superficial.
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Figura 121. Superficie del molde lijada y tratada con laca de poliuretano.

7.3.2. Aplicacion de materiales para fabricacion de contra-moldes

Finalizado el trabajo de adecuacion de los moldes, los siguientes pasos
corresponden a la aplicacién de los materiales para obtener los contra-moldes

en fibra de vidrio, como se explica a continuacion:
1. Aplicacién de cera desmoldante: Sobre la superficie limpia de los moldes

de madera se aplic varias capas de cera desmoldante, procedimiento que

se muestra en la Figura 122.
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Figura 122. Aplicacién de cera desmoldante en la superficie del molde.

2. Aplicacién de alcohol polivinilico.
Un segundo agente desmoldante fue aplicado con brocha sobre la
superficie del molde, cubriéndola totalmente y esperando su secado

aproximadamente 40 minutos (Figura 123).
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Figura 123. Aplicacién del alcohol polivinilico.

3. Aplicacion de Gelcoat: Se aplica manualmente con brocha una capa de
Gelcoat hasta recubrir totalmente la superficie del molde como se observa

en la Figura 124.

Figura 124. Aplicacion de Gel Coat.

4. Recubrimiento con fibra de vidrio: Sobre la capa de Gelcoat se
esparcieron pequefios trozos de fibra de vidrio (MAT 300) de manera

uniforme, mostrado en la figura 125.
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Figura 125. Cubrimiento de fibra de vidrio sobre la capa de Gel Coat

5. Aplicaciéon de resina poliéster: Los trozos de fibra de vidrio se
impregnaron con la mezcla requerida de resina de poliéster y catalizador
con el fin de alcanzar la rigidez requerida una vez haya fraguado. En la

Figura 126 se detalla esta fase del proceso.

Figura 126. Impregnacion de la fibra de vidrio con resina poliéster
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Este trabajo fue realizado en la ciudad de Bucaramanga a temperatura
ambiente (=23°C), dejandose endurecer las piezas al aire libre, un tiempo

aproximado de 12 horas (tiempo de fraguado).

6. Desmoldeo: Pasado el tiempo de endurecimiento de la mezcla de resina,
se ha formado una pieza rigida de pléstico reforzado con fibra de vidrio
denominada contra-molde, la cual corresponde al contorno negativo del
molde. Durante el proceso de desmoldeo se logra la separaciéon de los

moldes y contra-moldes como se muestra en la Figura 127.
La Figura 128 muestra los contra-moldes terminados: (A) Seccién inferior del
fuselaje, (B) Seccion superior del brazo, (C) Secciéon inferior del brazo y (D)

Seccion superior del fuselaje.

Figura 127. Moldes en madera y contra-moldes en fibra de vidrio
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Figura 128. Contra-moldes terminados de las piezas del Quadrotor.
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7.4. FABRICACION DE PIEZAS ESTRUCTURALES

7.4.1. Aplicaciéon de Materiales para fabricacion de piezas

La altima etapa de manufactura esta constituida por la fabricaciéon de las
piezas estructurales del Quadrotor en fibra de carbono, proceso que se

describe a continuacion:

1. Aplicacién de desmoldantes: La superficie interna del contra-molde fue
cubierta manualmente con agentes desmoldantes en la cantidad
necesaria, en primer lugar cuatro (4) capas de cera (Figura 129A) y

posteriormente dos (2) capas de alcohol polivinilico (Figura 129B).

Figura 129. Aplicacion de agentes desmoldantes en el contra-molde.

El tiempo de secado de los agentes desmoldantes varia dependiendo de la
temperatura ambiente del lugar de trabajo, en este caso el alcohol polivinilico

(PVA) se dejo secar aproximadamente 40 minutos a 23°C.
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Aplicacion de resina epédxica: Cuando se evaporé completamente el
desmoldante liquido, el contra-molde fue impregnado con una mezcla
de resina-endurecedor (1:1) con el fin de formar una pelicula protectora

(Figura 130A), que se dejo secar por un tiempo de 2 horas.

Figura 130. Aplicacién de resina epdxica

A

Posteriormente, se cortaron dos fragmentos de tela de fibra de carbono
que se pusieron sucesivamente en la superficie interna del contra-molde
y se mojaron uniformemente con mezcla de resina-endurecedor (Figura
130B). En este proceso de moldeo manual se emple6é una brocha con la

cual se esparci6 la mezcla y eliminaron las burbujas.

Laminado con bolsa de vacio: Con el fin de garantizar la total
adherencia entre las capas de fibra de carbono y la superficie del contra-
moldes se empledé un procedimiento de laminado utilizando una bolsa
de vacio, mostrado en Figura 131, que eliminé burbujas y evité el
levantamiento de los bordes de la tela. La acciéon de una bomba manual
ubicada a un costado de la bolsa permiti6 la extracciéon del aire y la

generacion del fenémeno de vacio en su interior.

237



Figura 131. Empleo de bolsa de vacio en el proceso de laminacién

La presiéon aplicada en la fibra impregnada con resina permite que esta se
distribuya uniformemente y reduzca la aparicion de burbujas. La Figura 132A
muestra un mal procedimiento de laminado en cual aparecen burbujas de
aire en los radios internos y externos del contra-molde. La Figura 132B
describe un buen procedimiento de laminacién, en el cual la tela de fibra de

carbono se ha adherido completamente en la superficie del contra-molde.
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Figura 132. Esquema de laminacién correcta e incorrecta.

A
\
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4. Polimerizacién con calor: Aunque el proceso de polimerizaciéon de
manera industrial se realiza en hornos autoclave, artesanalmente puede
exponerse la resina a condiciones ambiente (=15°C) obteniendo excelentes
resultados en cuanto a su resistencia mecénica. Para este trabajo se
incremento la temperatura en las piezas estructurales por medio de una
pistola de aire caliente (Figura 133). Esta accién permiti6 una mayor
difusioén de la resina a través de la fibra de carbono y una reduccién en el

tiempo de fraguado.
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Figura 133. Empleo de pistola de aire caliente sobre la fibra de carbono.

5. Desmoldeo: Transcurrido el tiempo de fraguado de la mezcla resina-
endurecedor (~18 horas), se procedi6é a desmoldar las piezas estructurales

para continuar con el siguiente proceso de manufactura.

7.4.2. Componentes estructurales terminados

Al desmoldarse las piezas estructurales salen listas de los contra-moldes con
un excelente acabado superficial, pero con rebabas que deben cortadas para
darles la forma deseada. En la Figura 134A puede verse la seccion superior
del fuselaje del Quadrotor al momento de separarse del contra-molde,

mientras que en la Figura 134B se observa la seccién inferior del mismo.
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Figura 134. Seccion superior e inferior del fuselaje en fibra de carbono

Las piezas que conforman los brazos de la estructura del Quadrotor se

muestran en la Figura 135, la seccién superior (A) y la seccion inferior (B).

Figura 135. Seccién superior e inferior del brazo en fibra de carbono.

A

1. Acondicionamiento de las piezas: Los excesos de material en las
secciones de la estructurales fueron retirados manualmente empleando
una herramienta de corte tipo motor-tool como se puede apreciar en la
Figura 136A. El estado final de este acondicionamiento de la pieza

correspondiente al brazo se observa en la Figura 136B.
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Figura 136. Acondicionamiento de las piezas

B

2. Apertura de orificios: En las caras planas de las secciones del fuselaje
fueron hechas aberturas con la ayuda de plantillas para la introduccién

de los equipos electrénicos (Figura 137A) y la bateria (Figura 137B).

Figura 137. Plantillas de corte sobre la superficie de las piezas.

A B

&

J
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7.5. ENSAMBLAJE DE PIEZAS Y COMPONENTES ESTRUCTURALES
7.5.1. Instalacién de nicleos

El sistema de enganche y desenganche rédpido de los brazos del Quadrotor a
su cuerpo central estd conformado por bloques de madera adaptados con
mecanismos de broche como se muestra en la Figura 138, donde se ve el

dibujo de disefio en SolidWorks 2010 (A) y el conjunto terminado (B).

Figura 138. Sistema de acople brazo-fuselaje.

Las secciones de bloque o ndcleos correspondientes al fuselaje fueron
emplazadas inicialmente en el interior de la pieza inferior de esté,

procedimiento que se muestra en la Figura 139A.

Para lograr la correcta posicion y alineaciéon de los ntcleos, estos se instalaron
con la ayuda de una cruceta casera hecha con trozos de madera de balso
como se aprecia en la Figura 139B. Para mantener la nivelacion de este

conjunto mecénico durante la fase de pegado se empleo un nivel de burbuja.

243



Figura 139. Instalacién de nucleos en el fuselaje.

7.5.2. Ensamblaje de piezas
Las secciones superiores e inferiores del fuselaje y brazos fueron ensambladas
por medio de pegado con resina y la ayuda de una plantilla hecha en madera

y disefiada con la forma de los contornos de estas piezas (Figura 140).

Figura 140. Plantillas de prensado.

Para garantizar la correcta adherencia de las piezas durante el
endurecimiento de la resina las plantillas se aseguraron mediante tornillos

ubicados alrededor de los contornos.
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El resultado final una vez se retiran las plantillas puede verse en las Figuras
141 y 142, que muestran el cuerpo central completamente terminado, asi

como un brazo de ejemplo, componentes estructurales del Quadrotor.

Figura 141. Ensamble del cuerpo central.

Figura 142. Ensamble del brazo.
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7.5.3. Ensamblaje de componentes estructurales

Como ya se menciond, los brazos se ensamblan en los extremos del cuerpo
central mediante un sistema de broche mecénico tal como lo muestra la
Figura 143. Al introducir la seccién rectangular de aluminio que sobresale del
brazo en el orificio cuadrado presente en el bloque de madera, el broche
superior e inferior también lo hacen hasta que llegan a su tope, quedando

asegurados e impidiendo el movimiento del brazo.

Figura 143. Ensamblaje del brazo en el fuselaje

El trabajo de ensamblaje final de los componentes que conforman la
estructura del Quadrotor puede verse en la Figura 144, en donde se aprecia
una vista superior (A) y una vista inferior (B) del mismo. De esta manera, este
conjunto estructural se encuentra listo para recibir la siguiente tarea que

consiste en la instalacién de los equipos eléctricos y electrénicos.
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Figura 144. Conjunto superior e inferior de la estructura del Quadrotor

7.5.4. Ensamblaje de equipos eléctricos y electrénicos

Terminados los trabajos de fabricacion, manufactura y ensamblaje de los
componentes estructurales, se procedié a instalar el equipamiento eléctrico y

electrénico que lleva el Quadrotor en su interior.

1. Grupo Moto-propulsor: Al realizarse el montaje de los motores eléctricos
Rimfire 0.10 tipo brushless con las hélices plésticas APC se forma el

grupo moto-propulsor del Quadrotor que se muestra en la Figura 145.

Este procedimiento de montaje se realiz6 siguiendo las instrucciones
descritas en el manual de instalacion: en primer lugar se sujetd
fuertemente la bancada (1) contra la base del motor (2), posteriormente se
instal6 el porta-hélices (3) en el costado superior del motor y finalmente

se insert6 la hélice (4) apretandola con la tuerca. La instalacion del
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spinner (5) es opcional y se deja a discrecién del operador su empleo en el

grupo moto-propulsor.

Figura 145. Instalacion de los elementos del grupo moto-propulsor.

Comprobada la correcta instalacion de los elementos en el grupo moto-
propulsor, se procedi6 a hacer la instalacion de este en el interior del
carenado del brazo del Quadrotor, tal como se observa en la Figura 146. La
bancada del motor es atornillada al soporte de madera instalado previamente

durante el proceso de fabricaciéon dentro del brazo.

Figura 146. Ensamble del motor en la punta del brazo
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Como se aprecia en la Figura 147 el ensamblaje de los brazos queda
terminado y listo para ser acoplado en los costados del fuselaje del

Quadrotor.

Figura 147. Ensamble terminado del brazo

-y

2. Equipos internos: Al poseer una estructura cerrada, los equipos eléctricos
y electronicos del Quadrotor como: bateria (1), micro-controlador (2),
sensores (3), receptor del radio-control y controles de velocidad (5) se
ubicaron en conjunto compacto y de facil instalacién, como se detalla en
la Figura 148. Para tal efecto, se disefiaron y fabricaron dos bancadas en

fibra de carbono para alojar estos equipos (Figura 148A).

El montaje previo mostrado en la Figura 148B fue realizado para
comprobar el dimensionamiento final de las bancadas y detectar posibles
interferencia cuando se instale este conjunto en el interior del fuselaje del

Quadrotor.
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Figura 148. Conjunto de equipos internos.

En la primera etapa de montaje se instala la bancada inferior soportado por
medio de cuatro pitillos plasticos a la parte inferior del fuselaje (Figura 149A),
después de lo cual se instala la segunda bancada (Figura 149B) que se soporta
a la inferior por medio de cuatro resortes (Circulos blancos) encargados de

amortiguar las vibraciones producidas por el movimiento de los rotores.

Figura 149. Instalacion de bancadas en el interior del fuselaje

Sobre la bancada superior se instalé6 en ultimo término las tarjetas que

contienen el micro-controlador y sensores (Figura 150).
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Figura 150. Montaje de las tarjetas electrénicas.

La vista inferior del fuselaje en la Figura 151 detalla la ubicacién del
interruptor de encendido, la abertura de instalacién de la bateria y el puerto

de comunicacioén con el programa de control.

Figura 151. Detalle de la zona inferior del fuselaje.

3. Capulas protectoras: Para proteger los equipos de polvo, suciedad o

agua, se instalaron un par de ctpulas de pléstico transparente en la parte
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superior (Figura 152A) e inferior (Figura 152B) del cuerpo central.

Figura 152. Instalacién de ctipulas en el cuerpo central del Quadrotor

Una vez los trabajos de ensamblaje han concluido, el vehiculo aéreo no

tripulado tipo Quadrotor queda terminado como lo muestra la Figura 153.

Figura 153. Ensamblaje final del Quadrotor
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8. PRUEBAS Y RESULTADOS

Una vez se ha concluido con las fases de construccién y ensamblaje de los
componentes estructurales y equipos internos del Quadrotor, se contintia con
la fase de puesta a punto, la que incluye pruebas y ensayos funcionales donde

se obtienen resultados de las caracteristicas y comportamiento del vehiculo.

8.1. PRUEBAS MECANICAS

Las siguientes pruebas mecanicas fueron realizadas sobre los componentes

estructurales del Quadrotor:

8.1.1. Pesoy Dimensionamiento

Para determinar el peso final del vehiculo, cada componente estructural y
equipo eléctrico y electrénico fue pesado individualmente empleando una

bascula digital, procedimiento que se muestra en la Figura 154.

Figura 154. Procedimiento de pesaje de componentes
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El resultado de este procedimiento se describe en la Tabla 40, donde se listan

estos pesos individuales.

Tabla 40. Listado de pesos de los componentes del Quadrotor

Cantidad Componente Peso Unitario (gr)
01 Fuselaje 302
01 Brazo1 110
01 Brazo 2 117
01 Brazo 3 124
01 Brazo 4 110
04 Grupo Moto-propulsor (Con cables) 140
04 Controles de velocidad (ESC) 34
01 Bateria LiPo 370
01 Equipo electrénico 77
02 Plataformas 18
01 Cableado 102
02 Capulas transparentes 7
01 Otros (Tornilleria, interruptores, etc.) 92
04 Spinner (Opcional) 32

De esta forma, realizando convenientemente la sumatoria de estos pesos

individuales se obtuvo:

1. Peso vacio: Corresponde al peso total de los componentes estructurales

(Fuselaje, brazos, plataformas y ctpulas)

Peso vacio 813 gr
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2. Peso basico: Es la sumatoria del peso vacio del vehiculo mas su equipo
eléctrico y electrénico que en este corresponde al grupo moto-propulsor,
controles de velocidad, micro-controladores, sensores, cableado,

interruptores y tornilleria.

Peso basico 1780 gr

3. Peso operativo: Es el peso basico mas el peso de la fuente de poder o

bateria.

Peso operativo 2150 gr

4. Peso maximo en despegue: El peso méximo en despegue (Maximun
TakeOff Weight, MTOW) corresponde al peso operativo mas el peso de la
carga util (=500 gr)

Peso maximo en despegue 2650 gr

Segun las especificaciones técnicas del motor eléctrico Rimfire 0.10 este es
capaz de generar un empuje maximo 905 gr-f en condiciones de vuelo
vertical, por lo cual el grupo moto-propulsor del Quadrotor produce 3620 gr-f
de empuje méximo. De esta manera, el peso méximo en despegue del
Quadrotor representa un 73.2% de la capacidad méaxima de empuje de los
motores, con lo que se cuenta un 26.8% de potencia disponible para ser

empleada en cualquier condicién de vuelo.

Las dimensiones finales de la estructura del Quadrotor se muestran en la

siguiente figura:
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Figura 155. Principales dimensiones del Quadrotor.
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8.1.2. Analisis de Esfuerzos

La validez del disefio mecénico de los componentes estructurales del
Quadrotor fue verificada a través de métodos computacionales empleando el
software CAD/CAE ANSYS v.12. En estas pruebas simuladas se realizaron
andlisis estaticos en cada componente estructural teniendo en cuenta las

siguientes condiciones:

1. Magnitud de las cargas y momentos: Con el propodsito de simular
resultados extremos en el comportamiento mecanico de los componentes
estructurales, se realizaron estas pruebas con valores de cargas y

momentos muy por encima de los experimentados realmente.

2. Restricciones: A cada componente se le aplico el correspondiente punto o
plano de fijacién o restriccién de movimiento teniendo en cuenta su forma

de conexién mecanica en la estructura del Quadrotor.

3. Punto de aplicacién: Las cargas y momentos fueron aplicados en puntos o

planos similares a los que soporta cada componente.

4. Materiales: En las librerias de materiales disponibles en el software
ANSYS se incluyeron las propiedades fisicas y mecénicas de la madera de
pino, aluminio y fibra de carbono con los cuales se construyeron los

nacleos, brazos y fuselaje.
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Cumplidas estas condiciones, se ejecut6 el andlisis estatico en cada uno de los

componentes, obteniendo de esta manera los valores de deformacién,

esfuerzo y factor de seguridad requeridos, los cuales son tabulados en la

Tabla 41.

Tabla 41. Resultados de las pruebas estaticas en ANSYS v.12

VALORES
COMPONENTE
CARGA MOMENTO DEFORMACION
ESTRUCTURAL ESFUERZO FACTOR DE
(N) (N-mm) (mm) (MPa) SEGURIDAD

Emax: 5,89E-3 Omaéx: 5,276

Brazo 50 - 15
Emin: 0 Omin: 5,13E-3
Emax: 1,98E-2 Oméx: 14,527

Nicleo - Brazo 20 1800 -
Emin: 0 Omin: 4,54E-4
Emax: 3,02E-2 Omaéx: 10,832

Ntcleo - Cuerpo - 1800 -
Emin: 0 Omin: 2,93E-3
Emax: 2,65E-4 Oméx: 0,894

Cuerpo Central - 1800 15
Emin: 0 Omin: 1,487E-7
Emaéx: 2,39E-3 Oméx: 3,79

Bancada Bateria 5 - -
Emin: 0 Omin: 4,23E-4

A continuacién se visualiza el analisis del comportamiento mecénico del

brazo, cuando es sometido virtualmente a los valores de cargas y momentos

citados en la tabla anterior. A menos que se mencione, en todas las gréficas el

andlisis estatico esta ejecutado a escala real o escala 1:1. Los andlisis de los

demds componentes estructurales se detallan en el anexo E.

258




Figura 156. Aplicacién de carga en el extremo del brazo.
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Los resultados obtenidos en las anteriores graficas permiten determinar qué:

Las deformaciones méximas experimentadas en brazos, cuerpo central y
bancada de la bateria presentan valores del orden de milésimas y

diezmilésimas de milimetro.

Los esfuerzos maximos que soportan los elementos fabricados en fibra de
carbono (brazos, cuerpo central y bancada) son muy inferiores al esfuerzo
de tension (3450 MPa) y compresion (2060 MPa) caracteristicos de este

material.

Los ntcleos de madera insertados en los brazos y cuerpo central soportan
suficientemente las cargas y momentos aplicados, ya que los valores de
deformaciéon y esfuerzo calculados se encuentran muy por debajo en

relacion al de los materiales empleados en su fabricacion.

Se presenta un alto factor de seguridad en el disefio mecénico de los
brazos y cuerpo central del Quadrotor, lo que garantiza su gran resistencia
estructural ante la aplicacion normal de cargas y momentos durante el

vuelo.

260



8.2. PRUEBAS ELECTRICAS Y ELECTRONICAS

8.2.1. Integracion de los componentes eléctricos y electronicos

Con el fin de realizar las pruebas funcionales de una manera cémoda y
segura, se hizo inicialmente el disefio y construccién de una estructura ligera
y resistente, capaz de soportar los equipos instalados en el Quadrotor. En la
Figura 159 se observa el banco de pruebas horizontal montado sobre la

superficie de una mesa con todos los equipos montados.

Figura 157. Banco de pruebas horizontal.

En estas pruebas se comprob¢ el correcto funcionamiento de los motores, asi
como los algoritmos de control que posibilitaban los movimientos de cabeceo

y alabeo del vehiculo.
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Para realizar pruebas que simularan los movimientos de guifiada,
ascendentes y descendentes del Quadrotor de una forma segura, se disefi¢ y

construyo el banco de pruebas vertical mostrado en la Figura 160.
Figura 158. Banco de pruebas vertical
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Este banco construido en madera esta constituido por una estructura
rectangular (1), un eje de desplazamiento (2) y un soporte plastico (3) en
donde se monta la estructura en aluminio del Quadrotor (4). En la plataforma
superior (5) se instala las tarjetas electronicas del micro-controlador y los

sensores, asi como el receptor del radio-control.

Acelerados los motores, el banco permite el movimiento de ascenso y
descenso de la estructura del Quadrotor a través del eje de desplazamiento,
asi como movimientos de rotacién (guifiada) gracias a la instalaciéon de una

rétula (6) en el tope superior (Figura 160B).
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La realizaciéon de pruebas de integraciéon en el banco vertical (Figura 161)
sirvid para hacer mover al Quadrotor en sus tres ejes de rotacion (pitch, roll,
yaw), asi como para afinar la sintonizaciéon de las ganancias del control PID y
verificar el correcto funcionamiento del grupo de sensores (Unidad inercial,

barémetro y magnetémetro).

Figura 159. Pruebas de integracion de los equipos.

A continuacién se muestran los esquemas de integraciéon de los equipos

eléctricos y electrénicos:

1. Motor - Control de Velocidad (ESC): Esta conexion se realiza mediante
tres (3) cables de colores (rojo, negro y amarillo) que salen del motor
eléctrico y llegan al control de velocidad (ESC) como se muestra en el
esquema de la Figura 162A. El cable rojo y amarillo representan dos fases
que pueden conectarse alternadamente segtn el giro deseado del motor

(horario/anti-horario). El cable negro es el comdn entre el motor y el ESC.
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Figura 160. Conexién Motor eléctrico - Control de velocidad.

B Cableado
del motor
d Cableado
(+) del motor
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2. Control de Velocidad - Bateria: Los conectores a la bateria de los cuatro
(4) controles de velocidad se unen en un cable comtn que llega a un
interruptor de corriente tipo palanca, del cual sale la conexién a la bateria
LiPo como lo explica la Figura 163A. Las conexiones realizadas durante el

procedimiento de integracién se muestran en la Figura 200B.

Figura 161. Conexiones Control de velocidad - Bateria.

CONEXION A CONECTORES
LA BATERIA ._.ﬁ — A LA BATERIA
INTERRUPTOR

CONEXION A LOS MOTORES
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2. Control de Velocidad - Micro-controlador: Del control de velocidad sale
un cable que se conecta normalmente al receptor del radio-control, de
donde sale la sefial de control PWM (Cable naranja), asi como los cables
de alimentacién (Cables rojo y marrén). Para la integracion de los
componentes electronicos en el Quadrotor se hizo necesario realizar una

modificacién para llevar estas conexiones al micro-controlador.

En la Figura 164A, se esquematiza los cambios realizados en este sentido,
donde se especifican los puntos de conexién que van desde los puertos de
salida del Arduino hacia el ESC. Para lograr esto, se hizo una derivacion,
separando el cableado de la sefial PWM, asi como el cableado de
alimentacion de la tarjeta micro-controladora que proviene del ESC. El
resultado final de este trabajo de integracion electrénica se puede apreciar

en la Figura 164B.

Figura 162. Conexiones Control de velocidad - Micro-controlador.

A Micro-controlador

Cableado hacia el §&
Micro-controlador

Senal PWM

LIFT PLASTIC TAB
7 Cableado de

d - ORANGE . o
="k [57 » RED(+) Alimentacién
e )

BROWN (-)
U

Micro-controlador
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3. Micro-controlador - Sensores - Receptor: Para enviar correctamente las

sefiales de control al ESC, el micro-controlador Arduino debe recibir

informacién del grupo de sensores (IMU, barémetro y magnetémetro) y

del receptor del equipo de radio-control. La Figura 165A muestra una

grafica esquematica de las conexiones realizadas entre estos componentes.

Figura 163. Integracién Micro-controlador - Sensores - Receptor Futaba.

Receptor
Futaba

Micro-controlador
Sensores

8 .. Micro-controlador
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Receptor
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Cableado de
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Cableado de
Alimentacion

Cada uno de los sensores recibe informacion del exterior, la cual es

enviada al micro-controlador

para su procesamiento y posterior

generacion de accién de control. En la Tabla 42 se detalla la funcién que

cumple cada sensor adosado a la tarjeta del Arduino UNO:

Tabla 42. Funciones de los sensores

TIPO DE SENSOR

FUNCION

IMU (Acelerémetros, Giréscopos)

Estabilizaciéon

Barémetro

Indicacién de altitud

Magnetémetro

Indicacién de rumbo (orientacién)
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Al accionar las palancas del radio-control (transmisor), se envia las sefales
correspondientes (FM/PPM) al receptor, el cual las recibe y re-envia
gracias a las conexiones realizadas al micro-controlador, encargado de
procesarlas. Cada uno de los canales presentes en el receptor cumple una
funcién en el movimiento o control del Quadrotor, conexiones que se

explican en la Tabla 43.

Tabla 43. Funciones de los canales

CANAL MOVIMIENTO
1 Alabeo
2 Cabeceo
3 Aceleracion de los motores
4 Guinada
5 Auxiliar 1 (Armado)
6 Auxiliar 2 (Magnetémetro - Barémetro)
7/B Alimentacién (5V)

4. Bateria - Alarma sonora de bajo voltaje: Con el fin de preservar la vida
atil de la bateria LiPo y proveer un mecanismo de alerta temprana
durante su operacidén, se instalé6 un dispositivo electrénico tipo alarma

que avisa cuando el voltaje ha descendido a valores cercanos al critico.

Esta alarma se instala en la conexién del balanceador (Figura 166A),
cuando la bateria se encuentra correctamente cargada encienden tres (3)
luces LED en color verde (Figura 203B) indicando que las tres (3) celdas
proveen 12.6 Voltios. La alarma suena y las luces cambian a color rojo

cuando el voltaje de la bateria desciende a 9.45 Voltios.
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Figura 164. Integracién Bateria - Alarma sonora de bajo voltaje.
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En el anexo F se realiza el esquema general correspondiente a la integracion

electrénica de todos los elementos que conforman el sistema de control.

8.2.2. Medicidn de corriente en la Bateria

Se realizaron pruebas de mediciones de corriente en el banco de
caracterizaciéon del motor (Ver Figura 76), el resultado de esta prueba se
observa en la Tabla 44, donde se aprecia el maximo consumo de corriente que
el conjunto motor-hélice requiere y de este modo garantizar una apreciacion
de la potencia maxima del vehiculo; teniendo en cuenta los valores maximos
de corriente para un motor se puede realizar los calculos de la potencia

maéaxima del vehiculo (4 motores) de la siguiente manera.

Prax =V X Lumotores = 11.1V X 15.54 X 4 = 688.2 Watios (89)
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Tabla 44. Medicién de la demanda de corriente segtin sefial PPM

SENALPPM | CORRIENTE(A)
0 0
1010 0
1037 0
1074 0.9
1111 19
1142 34
1182 49
1218 5.9
1255 6.1
1290 6.4
1326 VA
1362 8.5
1400 9.8
1440 10.8
1475 11
1514 111
1550 115
1589 12
1628 12.6
1667 13
1703 13.8
1740 141
1772 15
1804 151
1837 15.2
1874 15.3
1905 155
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8.2.3. Desempeiio de la bateria sin carga 1til

Se realizaron pruebas de vuelo estacionario sin carga, es decir, sin equipo ttil,
observando el desempefio de la bateria a un régimen constante de aceleracion
con el fin de estimar la caida de tensién con respecto al tiempo de operacion.

En la tabla 45 se listan los resultados de esta prueba.

Tabla 45. Desempefio de la bateria sin carga atil.

Tiempo [s] Voltaje[V]
30 12.25
60 1211
90 1191

120 11.78
150 11.66
180 11.54
210 11.44
240 11.37
270 113

300 11.19
330 1111
360 10.96
390 10.86
420 10.64
450 10.44
4830 10.22
510 10.1

540 9.83

570 9.57

600 9.46
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Figura 165. Curva de la caida de voltaje de la bateria, prueba sin carga til.
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En la Figura 167, se puede observar el comportamiento del voltaje (eje x), con
respecto al tiempo (eje y); donde se aprecia una caida de tension casi lineal,
iniciando desde los 12.45 V (maxima carga por pack) hasta un voltaje minimo

por motivos de seguridad de la bateria de 9.6 voltios.

Segun esta prueba que se realiz6 a un 50% de aceleraciéon de los motores del

se estima un tiempo de vuelo del vehiculo de 9 minutos.

8.2.4. Desempeiio de la bateria con carga atil

Se realizaron pruebas de vuelo estacionario con una carga ttil de 340 gramos
adosada en la parte inferior del fuselaje. La palanca de aceleracién en el radio-
control se mantuvo a un 50% de su recorrido. En la Tabla 46 se listan los

resultados de esta prueba.
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Tabla 46. Desempefio de la bateria con carga ttil

Tiempo [s] Voltaje [V]
30 12.15
60 11.96

920 11.78
120 11.62
150 11.55
180 11.41
210 11.32
240 11.22
270 11.02
300 10.99
330 10.78
360 10.59
390 10.43
420 10.25
450 10.12
480 9.93

510 9.58

Observando el desempefio de la bateria en la Figura 168, se aprecia una caida
de tensién casi lineal, iniciando desde los 12.5 V (maxima carga por pack)
hasta un voltaje minimo por motivos de seguridad de la bateria de 9.58

voltios.
Seguin esta prueba realizada a un 50% de aceleracion se estima un tiempo de

vuelo de 8.5 minutos. Como se esperaba el tiempo de vuelo disminuye ya que

el sistema exige mayor potencia que es consumida de la bateria.
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Figura 166. Curva de la caida de voltaje de la bateria, prueba con carga ttil.
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8.3. PRUEBAS DE FUNCIONAMIENTO DEL SOFTWARE

8.3.1. Sintonizacion de las ganancias dptimas para el sistema de control de

estabilidad

Para la sintonizacion del sistema se utilizé el método experimental de tanteo,
ya que se cuenta con una herramienta de interfaz grafica que permite
observar el comportamiento del movimiento a través de las curvas de los
sensores. Este método se basa en poner en marcha al sistema con ganancias
minimas en las acciones proporcional, integral y derivativa del controlador, e
irlas incrementando en pasos minimos individualmente hasta conseguir la
respuesta adecuada del sistema. El procedimiento de calibracién se describe a

continuacion:
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1. Se incrementa la ganancia proporcional hasta que se tenga una respuesta
oscilante.

2. Se recomienda disminuir un poco la ganancia proporcional e incrementar
en pasos pequefos la ganancia integral mientras se evalta el sistema en
cada caso.

3. Se aumenta la ganancia derivativa en pasos pequefios, hasta obtener un
comportamiento ciclico. Después de este ajuste se puede incrementar la
ganancia proporcional para mejorar la velocidad de respuesta.

4. Otro procedimiento es el siguiente: trabajar primero con una ganancia
proporcional que da una ligera oscilacion ante la perturbacién; luego se
aumenta la acciéon derivativa hasta eliminar la oscilacion.

5. Finalmente se ajusta la accion integral con aumentos muy pequefios hasta

eliminar el error u offset.

Para la validaciéon del sistema de control se utiliz6 los bancos de pruebas
mencionados anteriormente, que proveen todos los elementos que gobiernan
el sistema. El primero es un soporte donde se sujetan dos motores,
permitiendo solo el movimiento en un eje, este se utiliza para configurar las
ganancias de los movimientos en alabeo y cabeceo. El segundo banco es una
plataforma que cuenta con una junta universal que permite el movimiento
del vehiculo con 4 grados de libertad. El dltimo banco permite el vuelo
cautivo o simplemente sujeto por cables flexibles que permite un vuelo con
menos restricciones. A continuaciéon se presenta el procedimiento de
sintonizacion para el movimiento de alabeo, ya que se sigue el mismo proceso
para los demdas movimientos. Estas pruebas se hicieron con un tiempo de
muestreo de 10 segundos, validando el comportamiento de la estabilidad, a

través del factor de amortiguamiento (§) (ver andlisis en anexo H).
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1. Angulo de alabeo con controlador proporcional

Prueba 1 Caracteristica de la prueba
Proporcional (Kp) = 3 El sistema es muy inestable en el
Integral (Ki) = 0 tiempo, presenta oscilaciones cada
Derivativo (Kd) = 0 vez mayores. el sistema presenta un
Tiempo de prueba = 10s ¢=0.

Figura 167. Respuesta del control proporcional Kp= 3 en Prueba 1.
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Prueba 2 Caracteristica de la prueba

Proporcional (Kp) = 4.5

El sistema es mas inestable en el
Integral (Ki) = 0

tiempo, presenta oscilaciones
Derivativo (Kd) = 0

muy violentas.
Tiempo de prueba = 10s

Figura 168. Respuesta del control proporcional Kp= 4.5 Prueba 2.
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Luego de realizar muchas pruebas no publicadas, se concluye que el angulo
de alabeo y cabeceo no se logra estabilizar con la aplicaciéon de un control

proporcional tnicamente, ya que al aumentar el Kp, el sistema presenta
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oscilaciones muy altas que podrian causar dafio a la estructura o posibles

accidentes.

Prueba 3 Caracteristica de la prueba
Proporcional (Kp) = 34 El sistema presenta oscilaciones de
Integral (Ki) = 0 menor magnitud, pero no se
Derivativo (Kd) = 10 estabiliza totalmente. El factor de
Tiempo de prueba = 10s amortiguamiento de £=0.17.

Figura 169. Respuesta del control proporcional Kp= 4, Kd= 10 Prueba 3.
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Prueba 4

Caracteristica de la prueba

Proporcional (Kp) = 3.4

Integral (Ki) = 0

Derivativo (Kd) = 30

Tiempo de prueba=  10s

El sistema presenta oscilaciones de baja
magnitud, muy lentas una tras otras. Se

observa una mejora en la respuesta de la

estabilidad.

Figura 170. Respuesta del control Kp= 3.4 y Kd= 30 Prueba 4.
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Prueba 5 Caracteristica de la prueba

Proporcional (Kp) = 3.6 | El sistema describe un comportamiento
Integral (Ki) = 0.010 | subamortiguado, con ¢=0.04; presentando
Derivativo (Kd) = 10 un tiempo de estabilizacién de 6 segundos

Tiempo de prueba=10s | aproximadamente.

Figura 171. Respuesta del control Kp= 3.6, Ki=0.010, Kd=10 Prueba 5.
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En esta prueba se observa que la acciéon integral elimina las oscilaciones

que se presentaban en las pruebas anteriores. El sistema tiene una
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respuesta  subamortiguada  presentando  minimas  oscilaciones

estabilizandose en un tiempo mayor.

Prueba 6 Caracteristica de la prueba

Proporcional (Kp) = 3.6 | El sistema describe un comportamiento

Integral (Ki) = 0.010 | subamortiguado, con un ¢= 0.12, mejorando

Derivativo (Kd) = 13 |la respuesta de control de la prueba 5.

Tiempo de prueba =10s | Tiempo de estabilizacion de 2.5 segundos

Figura 172. Respuesta del control Kp= 3.6, Ki=0.010, Kd=13, prueba 6.
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Se puede observar la respuesta rdpida luego de realizar una perturbacién
(circulo azul en la grafica), después de la cual el sistema tiende a su

posicion de equilibrio en un coro tiempo.

2. Combinacion de los movimientos alabeo y cabeceo

Prueba 7 Caracteristica de la prueba

Proporcional (Kp) = 3.7
Integral (Ki) = 0.010
Derivativo (Kd) = 13

Aunque el sistema es sensible a las

perturbaciones presenta un comportamiento

subamortiguado que tiende a la estabilidad.
Tiempo de prueba =10s

Figura 173. Respuesta control Kp= 3.7, Ki=0.010, Kd=13, para combinacién

de movimientos de alabeo y cabeceo, prueba 7.
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Como resultado de esta ultima prueba, se puede concluir que estos valores
son la mejor combinacién encontrada para optimizar la estabilidad del
Quadrotor.

Sin embargo, este de hecho no sugiere que sea la tinica combinacién posible
que cumpla con los requerimientos de disefio, ya que queda para futuras
tareas la btsqueda de una configuracién més 6ptima del controlador PID
propuesto o simplemente lograrla con la aplicaciéon de métodos de control

mas complejos y eficaces.

8.4. PRUEBAS DE VUELO

8.4.1. Direcciones de vuelo
En las pruebas de vuelo con el Quadrotor cautivo, se comprobé la
funcionalidad y operaciéon de los controles de vuelo encargados de

direccionar el vehiculo.
1. Cabeceo: Al empujar la palanca derecha del radio-control, el Quadrotor

respondia satisfactoriamente a las 6rdenes de control transmitidas,

moviéndose hacia adelante (Figura 176A) o hacia atras (Figura 176B).
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Figura 174. Movimiento de cabeceo hacia adelante y hacia atras

2. Alabeo: Al operador accionar la palanca derecha en el radio-control en
sentido lateral, se producia una reaccion en el vuelo del Quadrotor, un
desplazamiento hacia la derecha (Figura 177A) al mover la palanca en ese
sentido o un desplazamiento hacia la izquierda (Figura 177B) al realizar

la misma accién sobre la palanca de mando.

Figura 175. Movimiento de alabeo hacia la derecha y hacia la izquierda

3. Guifiada: De igual manera se verifico el correcto funcionamiento del

control direccional accionando la palanca de mando izquierda en el
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equipo de radio-control. Su movimiento hacia la derecha generaba una
rotaciéon en el mismo sentido del vehiculo. Al mover el mando hacia el

lado izquierdo, el Quadrotor rotaba en esa direccion.

8.4.2. Modos de vuelo
Durante el desarrollo de las pruebas también fueron verificados los diferentes

modos de vuelo.

1. Decolaje: Al mover hacia arriba la palanca izquierda del radio-control, se
producia un aumento gradual en la potencia de los motores, permitiendo

el ascenso del Quadrotor.
2. Aterrizaje: El movimiento gradual hacia debajo de la palanca

izquierda del radio-control, produjo una disminucién en la potencia y

fuerza de sustentacion generada.
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9. CONCLUSIONES

e Se realizé el disefio mecdnico de cada uno de los componentes

estructurales del prototipo experimental Quadrotor empleando

herramientas computacionales de dibujo y anélisis de esfuerzos

(CAD/CAE) como:
- ANALISIS ESTRUCTURAL
DISENO MECANICO
(CARGAS, DEFORMACIONES,
Y ENSAMBLAJE 3D
ESFUERZOS, FACTOR DE SEGURIDAD)
SolidWorks 2010 Ansys Workbench 12
o Se seleccionaron y adquirieron las siguientes materias primas e insumos

requeridos para la fabricacion de moldes, contra-moldes y piezas

estructurales empleados durante el proceso de manufactura:

PROCESO DE MANUFACTURA

PIEZAS
MOLDES CONTRA-MOLDES
ESTRUCTURALES
Tela de Fibra de Vidrio
Madera Cera desmoldante Tela de Fibra de Carbono
Lijas Alcohol Polivinilico Resina Epoéxica

Sellador Poliuretano

Resina Poliéster

Catalizador Epoéxico

Laca Poliuretano Catalizador (MEK)

Gelcoat

Se ejecutaron los procesos de manufactura necesarios para la fabricaciéon
de la estructura del vehiculo, cumpliendo con las especificaciones

técnicas en cuanto a su dimensionamiento y peso:
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PESOS (g) DIMENSIONES FINALES (mm)

LONGITUD

PESO VACIO 813 604
(Distancia entre ejes)
ALTURA

PESO BASICO 1780 55
(Capula base inferior)
ALTURA

PESO OPERATIVO 2150 130
(Capula base superior)

PESO MAXIMO EN ALTURA

2650 85
DESPEGUE (Tren de Aterrizaje)

Se seleccionaron y adquirieron en el mercado, los siguientes elementos
eléctricos y electrénicos financiados por el grupo de investigacion

DicBot:

CANTIDAD ELEMENTO
06 Motores Eléctricos Brushless Rimfire 0.10 (35 - 30 - 1250)
04 Controles Electrénicos de Velocidad (ESC) ElectriFly SS3-5 (35A)
06 Hélices plasticas APC 9x6E
06 Hélices plasticas APC 9x6EP
01 Bateria LiPo Marca Venom 11.1V (3S) 5000 mAh

Se seleccion6 y adquirié una tarjeta de control embebido tipo ATMEGA
Arduino UNO R3, empleada para ejecutar los procesos de adquisicion

de datos (Sefiales PPM), control y estabilidad del vehiculo.

Se seleccion6é y emple6é un equipo de radio-control marca Futaba de 7
canales y 2.4 GHz. con el fin de permitir la transmision de los comandos

de vuelo entre el operador y el vehiculo.
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Se disefi6 y programé un algoritmo de control (OpenSource), basado en
el cédigo de programacion en lenguaje C++ (version 2.0) y escrito por
Alexandre Dubus para la plataforma multiwii
(www.multiwiicopter.com), compatible con Arduino con el fin de
establecer las rutinas de control y estabilidad, adaptandolas a los

requerimientos del disefio propuesto.

Se realizé6 un estudio de la implementaciéon de un filtro de control
basado en la técnica PID, empleando herramientas de analisis dindmico

computacional como Simulink de Matlab.

Se realizaron pruebas de vuelo con el vehiculo cautivo, con el propésito
de verificar su comportamiento, realizando perturbaciones a un dngulo
maximo de 20° (alabeo). La sintonizacién del control PID para mejorar
su estabilidad y maniobrabilidad, se hizo asignando valores en las
ganancias de Kp=3.6, Ki=0.010, Kd=13; los cuales corresponden a la

mejor sintonizacién a través del método de tanteo o prueba y error.

Se realiz6 la programacion de una interfaz de comunicacion gréfica para
el usuario, basada en lenguaje Java, empleando la herramienta grafica
Processing, con el objetivo de configurar, visualizar los diferentes
parametros del sistema como sefiales de control, mediciones de los

sensores, movimientos basicos de vuelo, etc.
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10. RECOMENDACIONES

e  Se puede optimizar algunos de los procesos de manufactura, como el
empleo de autoclaves, sistemas de presion al vacio, maquinado de las
piezas de sujecion para lograr una reduccién en los costos y tiempos de
trabajo, un mejor terminado y acabado de las piezas finales y una alta

precision en el proceso de ensamblaje.

e  Realizar simulaciones del comportamiento aerodinamico del modelo
aerodindmico empleando software especializados en dindamica de

fluidos computacional CFD (Computational Fluid Dynamics).

e  Comprobar el comportamiento en vuelo del vehiculo mediante el

cambio de las hélices por unas de mayor didmetro.

. Con el fin de aumentar la autonomia de vuelo, se puede adicionar un
mayor amperaje en la fuente de poder, ya sea empleado otra bateria con
mayor capacidad o realizar un combinaciéon de dos (2) baterias

conectadas en paralelo que suplan las demandas exigidas.

o Ofrecer un programa de capacitacién y entrenamiento al personal que
operard el Quadrotor en el uso de dispositivos de radiocontrol y

equipamiento interno.
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Se debe tener un especial cuidado en la manipulacién y operacion de la
bateria LiPo, ya que esta es susceptible a sufrir dafios ocasionados en su

carga y descarga, que pueden incluso a producir incendio.

La zona de vuelo libre debe estar libre de obstidculos al operar el
Quadrotor, teniendo en cuenta la presencia de personas o animales para

no causarles dafio y evitar accidentes en tierra y en vuelo.

Por motivos de seguridad, el quadrotor no debe exceder 45° de

inclinacién en los movimientos de alabeo y cabeceo.

Antes de iniciar un vuelo, se debe hacer un chequeo previo de la
integridad de los componentes estructurales, equipo eléctrico y
electrénico, asi como la respectiva calibracion del acelerémetro,

giréscopo y magnetémetro en una zona a nivel horizontal.
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11. DESARROLLOS FUTUROS

e Se puede realizar la implementacion de nuevos dispositivos de
navegacion como GPS, sistemas de telemetria y vision en tiempo real
(OSD), para permitir nuevos desarrollos en el campo de vuelos

auténomos.

e Se puede incorporar un sistema de comunicacién inaldmbrica (Xbee) que
permita la transferencia de datos entre los dispositivos y sensores

internos.

e Mejorar la estabilidad, se puede instalar en el vehiculo nuevos sistemas de

control més complejos y eficientes.

¢ Se pueden implementar nuevos sistemas de control tales como control de

redes neuronales o control fuzzy.

e Para instalar una camara fotogrifica o de video que sirva como
instrumento de observaciéon, se puede disefiar una plataforma o

estructura para su montaje.

e Se puede implementar un control para mejorar la estabilidad y
movimiento de la cdmara, eliminando posibles problemas causados por

vibraciones en las mismas.
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ANEXO A. GEOMETRIAS Y EL CALCULO DE LOS MOMENTOS DE
INERCIA
e Rectangulo prismatico sélido: Como se muestra en la Figura A este

cuerpo presenta una longitud L, ancho W, altura H, masa m y una

densidad constante de p = TR

Figura A. Solido rectangular prismatico

Ixszfp(y2+zz)dxdydz=
X

Iy=0p f__f__f__(y +z%)dx dy dz =

Iy =p LHf yzdy—i-LWf z%dz | =

e ™ (a" o iwE)o
X LWH 12 12

w?  H?
=m (3 +73)
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Iy = ijp(x + z2)dx dy dz =
z X

H W
2 (2 5
Iy =p waj (x2+z%)dx dydz =
277272
i (B H?
ly=-=m (12+ 12)

Lf fp(xz + y?)dxdydz =

H W L
zZ (Z (2 5
I;=p wa L(x +y*)dx dy dz =
27272
2 w?
Ip==m(5+5;)

e Cilindro sélido: Con radio R, altura H, masa m y una densidad constante

m .
de p = —;—, como se muestra en la Figura B.
T RZH

Figura B. Cilindro sélido
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2
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Cilindro solido de densidad variable: Con radio R, altura H, masa m y

La geometria es idéntica a la mostrada en la

una densidad p = p——

Figura B.

Ixszfp(y2+zz)dxdydz=
zJyJx

Iy = ZnRHf j j\/i (y? +z¥)dx dydz =
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m g 2T R 1
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Si el centro de masa del objeto no es igual al origen de los ejes (asumido como
el centro de gravedad del Quadrotor), existe un teorema (teorema de ejes
paralelos) el cual ayuda a determinar el momento de inercia sin necesidad de

recalcular las integrales.

El teorema establece que si el objeto es desplazado una distancia D desde el
eje de rotacién del centro de gravedad, el desplazamiento y el momento de

inercia son relacionados con la siguiente ecuacion:

— 2
Idesplazado - Icentro + mD

A continuacién se deduce un ejemplo con un prisma rectangular macizo con

los ejes desplazados del origen.

Se tiene una longitud L, ancho W, altura H, distancia del (CG) centro de
gravedad D, con respecto al eje x, la distancia del CG con respecto al eje y

D,, distancia del CG con respecto al eje z D,, masa m y una densidad constante

p = —— . La Figura C muestra esta geometria:
LWH
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Figura C. Rectdngulo prismético macizo con centro de gravedad desplazado.
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(x2 +y®)dxdy dz =
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H w L
D,— > Dy - Dx—i
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I

) +m (D,* + Dy?)
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ANEXO B. PROTOCOLO DE COMUNICACION 12C

Es un bus muy usado en la industria, principalmente para comunicar
microcontroladores y sus periféricos en sistemas integrados y generalizando
mas para comunicar circuitos integrados entre si que normalmente residen en
un mismo circuito impreso como es en el caso del presente trabajo que se
utiliza en la transferencia de datos de los sensores de medicion inercial.

El protocolo I12C se usa ya que permite mayor confianza al tradicional método
de enviar datos ya que previene menores perturbaciones. I12C es un bus de
comunicaciones en serie. Proviene del inglés Inter-Integrated Circuit
(Circuitos Inter-Integrados). La velocidad es de 100Kbits por segundo en el
modo estandar, aunque también permite velocidades de 3.4 Mbit/s.

Las caracteristicas mas sobresalientes del bus I2C son:

Se necesitan solamente dos lineas, la de datos (SDA) y la de reloj (SCL).

Cada dispositivo conectado al bus tiene un cédigo de direccién seleccionable
mediante software. Haciendo permanentemente una relaciéon

los dispositivos son conectados a través Maestro/Esclavo

El bus permite la conexién de varios maestros, ya que incluye un detector de
colisiones.

Los datos y direcciones se transmiten con palabras de 8 bits.

Los dispositivos conectados al bus I2C tienen una direccion tnica para cada
uno. También pueden ser maestros o esclavos. El dispositivo maestro inicia la
transferencia de datos y ademds genera la sefial de reloj, pero no es necesario
que el maestro sea siempre el mismo dispositivo, esta caracteristica se la
pueden ir pasando los dispositivos que tengan esa capacidad. Esta

caracteristica hace que al bus 12C se le denomine bus multimaestro.
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ANEXO C. ESTIMACION DE LOS ANGULOS DE EULER

Como se ha mencionado anteriormente; los dngulos de navegaciéon son
determinados por las mediciones que arroja la IMU compuesta por un
acelerémetro y un giréscopo; es tutil entender como interacttian las fuerzas
externas en la medicién de estos movimientos con el fin de calcular los
angulos de alabeo, cabeceo y guifiada con respecto al plano horizontal del
vehiculo; a continuacién se presenta una breve explicaciéon del calculo de

estas mediciones.

Medidas del acelerometro
Para representar las fuerzas externas que influyen en el acelerémetro es
practico fijar el sistema de coordenadas de los ejes del acelerémetro e

imaginar que el vector fuerza gira alrededor de nosotros.

Figura A. Modelo vectorial de las medidas del acelerémetro.

Af’

{Rx

Ax

http:/ /www starlino.com/wp-content/ uploads/data/imu_guide/01.png
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Seguin este modelo de la figura A, el vector R es el vector de fuerza que el
acelerémetro esta midiendo (que podria ser o bien la fuerza de la gravedad,
una fuerza de inercia de algiin movimiento o una combinacién de ambos) Rx,
Ry, Rz; son las proyecciones del vector R en los ejes X, Y, Z. Teniendo en

cuenta la siguiente relacion:
R? = Rx? + Ry? + Rz% (1)
Lo anterior es el equivalente al teorema de Pitagoras en 3 dimensiones.

Si se reemplaza en la férmula anterior, con la fuerza de gravitaciéon de 1g,

tenemos:

R =/(=0.5)2 + (0)2 + (—0.5)2

Para obtener las mediciones de estas componentes en los tres ejes, los
acelerémetros brindan informacién a través de un protocolo en serie como
I%C, SP1y USART, proporcionando la salida a un nivel de tension dentro de
un rango predefinido; por ello es necesario convertir a un valor digital
mediante un moédulo ADC (convertidor analégico-digital). En este caso se
tiene un médulo ADC de 10 bit que dara salida a un valor en el rango de 0 a
1023, notese que 1023 = (2'° — 1). Un médulo ADC de 12 bit dar4 salida a un
valor en el rango de 0 a 4095, nétese que 4095 = (2% —1).

Considerando que el médulo ADC de 10 bits genera valores para los tres

canales o ejes del acelerémetro:

ADCRx = 586
ADCRy = 630
ADCRz = 561
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Cada médulo ADC tendra un voltaje de referencia, en nuestro caso es de
3.3V. Para convertir un valor ADC de 10 bits a un voltaje se utiliza la

siguiente férmula:

VoltsRx = ADCRx * Vref /1023 (2)

Aplicando esta férmula a los 3 canales, tenemos:

VoltsRx = 586 * 3.3V /1023 = ~1.89V (Se redondea el resultado a 2

decimales)

VoltsRy = 630 x 3.3V /1023 = ~2.03V
VoltsRz = 561 x 3.3V /1023 = ~1.81V

Cada acelerémetro tiene un nivel de tension de gravedad cero, se puede
encontrar en las especificaciones, y que corresponde a 0 g. Para ejemplo se
asume una tension VceroG = 1.65V y se calcula los cambios de tensiéon de la

gravedad cero de la siguiente manera:

DeltaVoltiosRx = 1.89V-1.65V = 0.24V
DeltaVoltiosRy = 2.03V-1.65V = 0.38V
DeltaVoltiosRz = 1.81V-1.65V = 0.16V

Ahora se tienen las lecturas del acelerémetro en voltios, para convertir este
voltaje en gramos se aplica la sensibilidad, que por lo general se expresa en

mV /g; asumiendo que la sensibilidad es igual a 478.5mV /g = 0.4785V /g. Los
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valores de sensibilidad se pueden encontrar en las especificaciones técnicas
del acelerémetro. Para obtener los valores finales de fuerza expresadas en

gramos se utiliza la siguiente férmula:

Rx = DeltaVoltiosRx / Sensibilidad

Rx = 0.24V /0.4785V /g = ~0.5¢g
Ry = 0.38V/0.4785V /g = ~0.79¢g
Rz = 0.16V/0.4785V /g = ~0.33g

En forma general para convertir los vectores fuerza en gramos, tenemos
definido el vector de la fuerza de inercia si el dispositivo no esta sujeto a otras

fuerzas distintas de la gravitacion.

Rx = (ADCRx * Vref /1023-VceroG)/Sensibilidad
Ry = (ADCRy * Vref /1023-VceroG)/Sensibilidad 3)
Rz = (ADCRz x Vref /1023-VceroG) /Sensibilidad

Ahora para calcular la inclinaciéon del dispositivo con respecto al suelo se
puede calcular el &ngulo entre el vector y el eje Z, dividiendo el resultado en 2
componentes: la inclinacién en el eje X e Y que se puede calcular con el

angulo entre el vector de la gravitacion y los ejes X/Y.
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Figura B. Angulos respecto a la horizontal del vector inercial.

AZ
Rz
oot g 4
N\ Axr g
< | /|l | R
A=
RHE ........................................ .
Y

Fuente: http:/ /www.starlino.com/wp-content/uploads/data/imu_guide/02.png

Regresando al modelo pasado, se hacen algunas anotaciones adicionales:

Los angulos que nos interesan son los dngulos entre X,Y,Z del vector de
fuerza R. Se definen estos dngulos, como Axr, Ayr, Azr. Se puede notar

desde el tridngulo rectangulo formado por R y Rx que:

cos(Axr) = Rx/R, y similarmente:

cos(Ayr) = Ry/R,
cos(Azr) = Rz/R
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Donde se deduce de la ecuacién (1) que R = /( Rx2 + Ry? + Rz2).

Podemos encontrar nuestros angulos usando la funcién arccos ().

Axr = arccos(Rx/R)
Ayr = arccos(Ry/R) 4)
Azr = arccos(Rz/R)

Para continuar se hace necesario tener algunas anotaciones mas ttiles:

cosX = cos(Axr) = Rx/R

cosY = cos(Ayr) = Ry/R (5)

cosZ = cos(Azr) = Rz/R

Este triplete se llama direcciéon coseno, y bdésicamente representa el vector

unitario que tiene la misma direccién que nuestro vector R. Se puede

comprobar facilmente que:

J(cosX? + cosY? + cosZ?) = 1

Esta es una excelente propiedad, ya que simplifica célculos en la direccion de

nuestro vector de inercia.

Medicion del giréscopo

Realizando de igual manera que el acelerémetro; se tienen un segundo
modelo para el acelerémetro y ahora se mostrard lo que hace la medida del

giroscopio de acuerdo con este modelo.
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Figura C. Modelo vectorial de las medidas del gir6éscopo

A.v'

IR

Ax

Fuente: http:/ /www.starlino.com/wp-content/uploads/data/imu_guide/03.png

Cada canal del gir6scopo mide la rotacién alrededor de uno de los ejes. Por
ejemplo, un giréscopo de 2 ejes medird la rotacion alrededor de los ejes X e Y.

Para expresar esta rotacion en primer lugar se define lo siguiente:
Rxz — eslaproyecciénde la fuerza R,en el plano XZ
Ryz — eslaproyeccionde la fuerza R,en el plano YZ

En el tridngulo rectangulo formado por Rxz y Rz, usando el teorema de

Pitadgoras tenemos:
Rxz? = Rx* + Rz?, y similarmente:

Ryz? = Ry? + Rz?
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También se nota que:
R? = Rxz* + Ry* y R? = Ryz? + Rx*

Sabiendo que el giréscopo mide la tasa de cambio de los angulos definidos
anteriormente. Se daré salida a un valor que esté relacionado linealmente con
el cambio de velocidad de estos dngulos. Para explicar esto se supone que se
ha medido el &ngulo de rotacién alrededor del eje Y (que seria el angulo Axz)
en el tiempo t0, y se define como Axz0, luego se mide el &ngulo en un tiempo

t1 denominado Axz1. La tasa de cambio se calcula como sigue:

TasaAxz = (Axz1- Axz0) / (t1 - t0). (6)

Si expresamos Axz en grados, y el tiempo en segundos, a continuacion, este

valor se expresa en grados/s y esto es lo que mide un giréscopo.

Un gir6scopo (a menos que sea un giréscopo digital especial) rara vez le dara
un valor expresado en grados/s. Igual que para el acelerémetro arrojara un
valor de voltaje que necesita convertirse a grados/s y se utiliza una férmula
similar a la ecuacién 3. Introduciendo la férmula para la conversiéon ADC de
grados/s para el giréscopo (suponiendo que se tiene un médulo ADC de 10
bits).

TasaAxz = (ADCGiroXZ = Vref /1023)-TasaVcero/Sensibilidad

7
TasaAyz = (ADCGiroYZ = Vref /1023)-TasaVcero/Sensibilidad @

Donde TasaVcero es la tension que genera el giréscopo cuando no esté sujeto

a la rotacién, por ejemplo, 1.23V (segun las especificaciones - pero es mejor
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medir cada salida del eje con un voltimetro luego de soldarlas ya que la

mayoria sufre una ligera compensacion)

ADCGiroXZ,ADCGiroYZ - son los médulos ADC que representan los canales
que miden la rotacién de la proyeccién del vector R, en los planos YZ y XZ,
que es el equivalente a la rotacion alrededor de los ejes X y Y

respectivamente.

La sensibilidad del gir6scopo se expresa en mV /(grados/s) con frecuencia se
escribe mV /°/s, que basicamente le indica cudntos mV aumenta la produccién
del giréscopo, si se aumenta la velocidad de rotacién por unos grados/s. La
sensibilidad del giréscopo es de 2mV /grados/s como ejemplo o 0.002V/
grados/s.

Como un ejemplo, se supone que nuestro médulo ADC arroja los siguientes

valores:

ADCGyroXZ = 571
ADCGyroXZ = 323

Utilizando la férmula anterior, y utilizando los pardmetros técnicos y

especificaciones del gir6scopo, se obtendra:

TasaAxz = (571 x 3.3V /1023)-1.23V /(0.002V /grados/s) = ~306grados/s
TasaAyz = (323 x 3.3V /1023)-1.23V /(0.002V /grados/s) = ~ — 94 grados/s

En otras palabras, el dispositivo gira alrededor del eje Y (o podemos decir que
gira en el plano XZ) con una velocidad de 306 grados/s, y alrededor del eje X

con una velocidad de -94 grados/s.
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Se observa que el signo negativo significa que el dispositivo gira en la
direcciébn opuesta a la direccién positiva convencional. Si la hoja de
especificaciones del giréscopo muestra en qué direcciéon es positivo, de lo
contrario se debe encontrar mediante la experimentacién con el dispositivo y
tomando nota de la direcciéon de los resultados de la rotacién de la tension

creciente en el pin de salida.

Combinacion de los datos del acelerometro y el giréscopo (filtro

complementario).

A continuacion se analiza las relaciones entre los valores anteriores para la
obtencion de una estimacién mas precisa de la inclinacién del dispositivo con
respecto al plano del suelo. Ya que los datos del acelerémetro no son
confiables al 100% debido a que este dispositivo es muy sensible a las
vibraciones y ruidos mecanicos en general. Esta es la razon principal del
porque la mayoria de sistemas IMU utilizan un giréscopo para suavizar los

errores del acelerémetro.

Ademas el giréscopo no es libre de ruidos, debido a que mide la rotacién; es
menos sensible a los movimientos lineales mecanicos o ruidos que sufre el
acelerémetro, sin embargo los girdscopos tienen otros tipos de problemas
como la desviacién o efecto deriva (no va a regresar al valor de tasa cero
cuando la rotacién se detiene). Sin embargo, el promedio de los datos que
provienen del acelerémetro y del giréscopo logra obtener una mejor
estimacion relativa de la inclinaciéon del dispositivo, este promedio es lo que

comunmente se denomina filtro complementario.
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El filtro complementario es un algoritmo que se inspir6 en algunas ideas
utilizadas del filtro de Kalman, sin embargo, es mucho mas simple y mas f4cil
de implementar en dispositivos embebidos. A partir de los valores como
Axr,Ayr,Azr o cosX,cosY,cosZ derivados de los datos del acelerémetro, se
definen las mediciones del acelerémetro de la siguiente manera:

Racel - es el vector de fuerza de inercia, medida por el acelerémetro, que
consta de las siguientes componentes (proyecciones en X, Y, Z) como
Rxacel, Ryacel, Rzacel.

Nombrando a este conjunto de datos como un "vector" considerdndolo como

una entrada en el algoritmo.
Racel = [Rxacel, Ryacel, Rzacel]

Teniendo en cuenta que Racel mide la fuerza de gravitacién, serd correcto si

se asume que la longitud de este vector se define igual o cercanoalg.

|Racel| = +/(Rxacel? + Ryacel? + Rzacel?)

Sin embargo, se normaliza este vector de la siguiente manera:

Racel (normalizado) = [Rxacel/|Racel|,Ryacel/|Racel|, Rzacel/|Racel|].

Esto asegura que la longitud de su vector de Racel normalizado es siempre 1.

A continuacidn se introduce un nuevo vector llamado:
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Rest = [Rxest,Ryest, Rzest]

Este valor serd el resultado de la correcciéon de los valores sobre la base de
datos de los giréscopos y en base a datos estimados; chequeando siempre la
posiciéon del vector Racel con los datos anteriores de Rest; generando un

nuevo vector Rest que sera el mejor valor promedio de la inclinacion.
La secuencia empieza con los datos del acelerémetro asignando:
Rest(0) = Racel(0)

Siendo Rest y Racel vectores, por lo que la ecuacién anterior es sélo una

forma facil de hacer 3 series de ecuaciones, es decir para los 3 ejes.

Luego se hacen mediciones periddicas en intervalos de tiempo iguales de t
segundos, obteniendo Racel (1), Racel (2),Racel (3) y asi sucesivamente.
También se hacen estimaciones para  Rest (1), Rest (2),Rest (3) y asi

sucesivamente.

Suponiendo que hay n pasos, tenemos:

Rest (n — 1); es la estimacion previa, con Rest(0) = Racel(0)
Racel(n); es la medida de aceleracion actual.

Antes de que se calcule Rest (n), se introduce el valor de medicién, obtenido
del giréscopo que se llamara Rgiro, que también es un vector formado por 3

componentes:

Rgiro = [Rxgiro,Rygiro, Rzgiro]
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Realizando el célculo para una componente, en este caso Rxgiro. Observando
la relaciéon en el modelo del giréscopo de la figura C, desde el tridngulo

rectangulo formado por Rz 'y Rxz se deduce que:

tan (Axz) = Rx/Rz => Axz = atan2(Rx,Rz)

Donde atan2 es una funcién similar a la atan, si no que devuelve los valores
en el rango de (—m, ) en lugar de (—m/2,m / 2), y solo lleva 2 argumentos en
lugar de uno, lo cual permite convertir los dos valores de Rx, Rz en dngulos

para toda la gama de los 360 grados (—m a m).

Asi que sabiendo Rxest (n — 1), y Rzest (n — 1) se puede encontrar:

Axz(n —1) = atan2[ Rxest(n — 1), Rzest(n — 1)].

Recordando que el gir6scopo mide la tasa de cambio del dngulo Axz; se

puede estimar el nuevo angulo Axz(n) como sigue:

Axz(n) = Axz(n—1) + TasaAxz(n) * t

Utilizando una férmula més precisa calculando la media de la velocidad de

rotacién como:

TasaAxzMed = (TasaAxz(n) + TasaAxz(n — 1))/2
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Axz(n) = Axz(n —1) + TasaAxzMed * t

El camino mas sencillo para hallarlo es:

Ayz(n) = Ayz(n—1) + TasaAyz(n) * t

De la ecuacion 1; se puede escribir la magnitud del vector Rgiro como sigue:

|Rgiro| = /(Rxgiro? + Rygiro? + Rzgiro?)

También normalizando el vector Racel, se puede suponer que la magnitud es
1 y que no ha cambiado después de la rotacion, por lo que es relativamente

seguro para escribir:
|[Rgiro| = 1
Adoptando una notacién temporal mas corta para los siguientes calculos:
x = Rxgiro,y = Rygiro,z = Rzgiro

Utilizando las anteriores relaciones, se puede escribir:

x =x/1=x/Jx%+y?+2?2)

Realizando artificios matematicos, como la division del numerador y el

denominador de la fraccién por |/ (x? + z2); tenemos:

317



x = (x/N@+ ) V(P + y? + 22) [ (& + 27))

Note que x / /(x? + z?) = sin(Axz), asi que:

x = sin(Axz) [/ (1 + y2 / (x2 + z2))
Ahora multiplicando el numerador y el denominador de la fraccién en el

interior dela (V') por z2.

x = sin(Axz) / (A + y?)z2 ] z2(x% + z2)

Note que z / /(x? + z2) = cos(Axz) e y/z = tan(Ayz), finalmente:

x = sin(Axz) / J (1 + cos(4Axz)? = tan(dyz)?)

Volviendo a nuestra notaciéon se obtiene:

Rxgiro = sin(Axz(n))/ (1 + cos(Axz(n))? * tan(Ayz(n))?)

Rygiro = sin(Ayz(n)) /(1 + cos(Ayz(n)) 2 * tan(Axz(n))?2))

Nota: es posible simplificar atin mas esta férmula. Al dividir las dos partes de

la fraccién por sin (Axz (n)) obteniendo:

Rxgiro

= 1//(1/sin(Axz (n))? + cos(Axz (n))?/ sin (Axz (n))? * tan (Ayz (n))?)

Al aplicar las identidades trigonométricas; tenemos:
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Rxgiro

= 1/y/(1/ sin (Axz (n))? + cot(Axz (n))? * sin(Ayz (n))?/cos(Ayz (n))?)
Ahora se suma y se resta cos (Axz (n))?/sin (Axz (n))? = cot (Axz (n))?
Rxgiro

1
B J(@/sen(Axz(n))? — cos(Axz(n))?/sin(Axz(n))? + cot(Axz(n))?  sin(Ayz (n))2/cos(Ayz (n))2 + cot (Axz (n))?)

y mediante la agrupacién de los términos obtenemos:

1

Rxgiro =
(1 + cot(sz(n))Z * SeC(AyZ(n))z)

Donde, cot(x) = 1/tan(x) y sec(x) = 1/cos (x)

Ahora, se puede encontrar:

Rzgiro = Signo (Rzgiro) * /(1 - Rxgiro? - Rygiro?).

Donde; Signo (Rzgiro) = 1 cuando Rzgiro >= 0, y signo (Rzgiro) = —1

cuando Rzgiro < 0.
Un simple camino para estimar esto es tomando:

Signo (Rzgiro) = Signo (Rzest(n — 1))

En la practica, se tiene cuidado con Rzest (n — 1) es cercano a 0. Se puede

saltar la fase de giro por completo en este caso, y asignar:
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Rgiro = Rest (n — 1).

Rz se utiliza como referencia para el calculo de dngulos, Axz y Ayz cuando

esta cerca de 0, los valores pueden desbordarse y provocar malos resultados.

Recapitulando lo que se tiene hasta ahora, en el paso n del algoritmo, se han

calculado los siguientes valores:
Racel — lecturas actuales del acelerémetro.

Rgiro — Obtenido a partir de Rest (n—1) y las lecturas actuales del

giroscopo.

Para calcular la estimacion actualizada del Rest(n) se utiliza una media

ponderada, de manera que:

Rest (n) = (Racel *wl + Rgiro * w2) /(wl + w2)

Podemos simplificar esta férmula, dividiendo el numerador y el

denominador de la fraccién por wil.

Rest(n) = (Racel * wl/wl + Rgiro » w2/wl) / (wl/wl + w2/wl)

Y luego reemplazar w2/wl = wgiro, obteniendo:
Rest (n) = (Racel + Rgiro * wgiro) /(1 + wgiro)

En la férmula anterior wgiro nos dice la confianza de nuestro giro en

comparaciéon con nuestro acelerémetro. Este valor puede ser elegido
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experimentalmente generalmente valores entre 5 - 20 arrojan buenos
resultados. La principal diferencia de este algoritmo del filtro Kalman es que
este peso es relativamente fijo, mientras que en el filtro de Kalman los pesos
estdn permanentemente actualizados basados en el ruido medido de las
lecturas del acelerémetro. El filtro de Kalman se centra en darles "lo mejor" a
los resultados teéricos, mientras que este algoritmo puede dar buenos

resultados para su aplicacion practica.
Los valores estimados actualizados se calculan de la siguiente manera:

Rxest(n) = (Rxacel + Rxgiro * wgiro)/(1 + wgiro)

Ryest(n) = (Ryacel + Rygiro * wgiro) /(1 + wgiro)

Rzest(n) = (Rzacel + Rzgiro * wgiro) /(1 + wgiro)

Ahora normalizando este vector de nuevo:

R = \/(Rxest(n)2 + Ryest(n)? + Rzest(n)?)

Rxest(n) = Rxest(n)/R

Ryest(n) = Ryest(n)/R

Rzest(n) = Rzest(n)/R

Y luego se hallan los dngulos como se determinaron anteriormente en la

ecuacion 4; segtin los tridngulos que forman estas componentes.
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ANEXO D. GUIA DEL USUARIO (CONFIGURACION DEL QUADROTOR
A TRAVES DE LA INTERFAZ GRAFICA)

Una vez cargado el programa QUADMECANICA de la placa Arduino y el
programa en Processing (interfaz) en el computador. Es necesario configurar
en la plataforma de Arduino IDE (Software Arduino 1.0) el tipo de
configuracién de posicién de motores (+ o x), activar los sensores a utilizar,
los rangos minimos y maximos de sefiales PPM segtn el tipo de sistema radio

control que se utilice y de los variadores de velocidad ESC.

Se tendra que configurar por medio de la interfaz grafica algunos pardmetros
referidos al control de la estabilidad del vehiculo; aunque en la memoria
interna se cargan unos valores predefinidos para las casillas de las ganancias

de control PID.

Para tener una mejor comprension de la interfaz se describe a continuaciéon

las funciones principales del entorno gréfico:

. Es el indicador de puertos conectados a la tarjeta de control, cuando se
conecta el cable de datos, identifica automaticamente cual es el puerto
conectado.

. Botones de iniciar y detener la transmisiéon de datos.

. Botones de calibracion de sensores.

. Botones para la transmisiéon (ESCRIBIR) y recibir (LEER) datos de la tarjeta de
control. Se escriben datos cuando se modifica los valores o casillas en la zona
8. Se pulsa el boton ESCRIBIR luego de iniciar el programa, con el fin de que

se lea los valores preestablecidos por el usuario.
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Indicador de los valores de los comandos del radio control.

Indicador de los valores de la sefial PPM enviada a los motores.

Indicador de los valores que generan los sensores. Aqui se pueden desactivar
o activar en las casillas de los colores que identifican las curvas de los
sensores que aparecen en el recuadro 11.

Zona de configuraciéon del controlador PID; para variar los valores de las
casillas del PID se mantiene oprimido y se desliza hacia la derecha para
aumentar el valor o hacia la izquierda para disminuirlo.

Indicadores de la activacion o desactivacion de los sensores. Estos cambian de
acuerdo al comando y configuracién que se aplique en la casillas de los

auxiliares 1y 2.
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10.

11.

12.

13.

Escala de las curvas que grafican el comportamiento de los sensores. Se opera
igual que los botones deslizadores como en las casillas PID.

Zona de graficas de los sensores. En esta configuracion la velocidad de
muestreo es de 100 ms, es decir, un punto de la grafica demora 10 s en llegar
al otro extremo del recuadro.

Zona de instrumentos principales que indican el movimiento de alabeo,
cabeceo y rumbo del vehiculo.

Imagen tridimensional que responde en tiempo real con los movimientos del
vehiculo, simula el movimiento del quadrotor segin la configuraciéon que se

indique.

Luego de comprender las funciones principales de la interfaz, se prosigue a

configurar o manipular la aplicacién de la siguiente manera:

Conectar por medio del cable USB en cualquier puerto de la computadora la
tarjeta Arduino; (el quadrotor viene con un puerto externo que permite dicha
conexion).

Una vez conectado, se puede ejecutar la aplicaciéon del programa de la
interfaz grafico dispuesto en la carpeta CONFIGQUADMECANICA-
application.windows32.

Una vez iniciada la aplicacion, se selecciona el puerto COM donde esta
conectado el cable USB.

Un led verde y otro rojo estaran encendidos en la tarjeta de control (el rojo,
indica la alimentacién de la tarjeta Arduino y el verde indica de la siguiente
manera: parpadea cuando el Quadrotor no estd a nivel, indicando que hay

una inclinacién y no puede iniciar el despegue.
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También parpadea cuando se transmiten datos y queda encendido cuando
esta el Quadrotor listo para despegar, es decir, ARMADO.

Una vez visto lo anterior, oprima el botén INICIAR para observar el tipo de
configuraciéon con que se cuenta, activacién de sensores, movimiento del
vehiculo en 3D, comandos principales, etc.

. Antes de despegar el vehiculo, es necesario calibrar los sensores; seleccione
CALIBRAR_ACELEROMETRO cuando tenga el vehiculo en una zona
horizontal. Luego seleccione CALIBRAR_MAGNETOMETRO para ajustar el
sensor segin el norte magnético de la tierra (se cuenta con 30 s para hacer
girar el Quadrotor y se corrija el error de medida).

. Una vez realizada la calibracién se puede continuar con la configuracion del
vuelo.

. Para comenzar a volar solo encienda el transmisor, encienda el interruptor
principal del Quadrotor y péngalo en una zona de despegue plana, calibre
sensores, coloque la palanca del acelerador en el minimo, con el AUXI1 se
arma el sistema; cuando esté encendido el led verde indicando el ARMADO,
ponga en maximo la palanca del acelerador para activar los ESC’s (suenan
dos zumbidos) y luego se pone en la posicién minima (sonara 4 veces). Esto
indica que el Quadrotor esta listo para el despegue.

. Por seguridad se tiene configurado la opcién de desactivar los motores

cuando estd en la posicién minima, una vez este armado el vehiculo.

Configuracién del comportamiento y modos de vuelo.

Para la configuracién el comportamiento en vuelo, basicamente es la eleccion
de las mejores constantes PID. La eleccién de una 6ptima sintonia de las

ganancias le proporcionardn una excelente velocidad de respuesta en la
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estabilidad y movimientos del vehiculo. Para tener mayor maniobrabilidad se
puede variar las casillas que se muestran a continuacién, son las tasas de las
constantes PID de los movimientos de alabeo y cabeceo. Son basicamente un

factor que multiplica el efecto de las ganancias.

ALABED
CABECED
GLIFADA

ALTITLID
WELOCILALD
HINWEL
FMAGHETORIE TRO

El rango de variacion es de 0 a 1, con O=tasa blanda (FPV o para
principiantes), 0,4 = tasa suave (modo acrobéatico suave), 0,7 = tasa rapida
(modo acrobatico rapido), 1=tasa violenta. Para este proyecto se mantiene por
defecto 0. Para configurar los modos de vuelo, se configuran a través de la
activacion de los niveles de las casillas de los auxiliares. Se muestra en la

siguiente figura la configuracién utilizada en este proyecto.

ALK AL

By MEDS ALTO BANE WEDED ALTG

BAROMETRO
FAGHE TOMETRO
ARMATY

RIIMBO LIBRE

Con estas casillas se puede facilmente activar o desactivar opciones a través
de dos interruptores en su radiocontrol. Los dos interruptores corresponden a

canal 5 (AUX1) y el canal 6 (AUX2).

Las opciones a controlar son las siguientes:
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NIVEL es la caracteristica de auto nivel (requiere de un acelerémetro).
BAROMETRO permite mantener una altitud constante una vez activado, su
setpoint es el ultimo valor de la palanca de aceleraciéon (requieren un
barémetro).

MAGNETOMETRO permite mantener una perfecta orientacién una vez
activado, su setpoint es el altimo valor del movimiento de guifiada (requieren
de un magnetémetro).

RUMBO LIBRE invierte los movimientos de direcciéon en las palancas de

control.

Para activar una funcién, debe marcar la casilla gris en la interseccién de la
opcién deseada (fila) y en el estado del conmutador que desee habilitar
(columna). Es posible hacer una mezcla compleja.

Configuracion a través de las palancas del transmisor.

Por medio de las palancas se puede activar funciones tales como armar o

desarmar el sistema activarlo/desactivarlo y calibrar sensores. Los

movimientos de las palancas se muestran a continuacion:
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Armar motores

Desarmar motores

Calibrar acelerometro

Calibrar giréscopo

Calibrar magnetémetro

Trim del acelerometro
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ANEXO E. ESPECTROS DE LOS ANALISIS MECANICOS EN ANSYS.

Figura E1. Aplicacién de carga y momento en el ntcleo del brazo

70.00 (mm)

17.50 52.50

Figura E2. Espectro de deformaciones en el nticleo del brazo

0,013207
L 0,011006
0,0088049
0,0066037
0,0044024
0,0022012
0 Min

70,00 ()
i

—
17.50 52.50

Figura E3. Espectro de esfuerzos en el niicleo del brazo

0.00 35.00 70.00 (mm)
]
17.50 52.50
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Figura E4. Aplicacién de momento en el nicleo del cuerpo central

60.00 (mm)
]

Figura E5. Espectro de deformaciones en el ntcleo del cuerpo central

0,02688
0,02352
0,02016
0,0168
0,01344
— 0,01008
| 0,0067199
0,00336
0 Min

60.00 (mm)

Figura E6. Espectro de esfuerzos en el nticleo del cuerpo central

60,00 {mm)
]
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Figura E7. Aplicacién de momentos en el cuerpo central

0,
0,00017714
0,00014762
0,00011809
8,8569e-5
5,9046e-5
2,9523e-5
0 Min

25.00 75.00

Figura E9. Espectro de esfuerzos en el cuerpo central

it
0,6953
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0,4967
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10,2802
- 0,19868
0,099339
1,4877e-7 Min

25.00 75.00
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Figura E10. Aplicacion de carga en la bancada de la bateria

1 { 72 [ '
0.00 35.00 70.00 {mm)
Ly —— SS—

17.50 52.50

Figura E11. Espectro de deformaciones en la bancada de la bateria

0,00079683

0,00053122 Y
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0 Min
y S
0.00 35.00 70.00 (mm)
]
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Figura E12. Espectro de esfuerzos en la bancada de la bateria
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Figura E13. Determinacién del factor de seguridad en el brazo

0.00 50.00 100.00 (mm)
)
25.00 75.00

Figura E14. Determinacion del factor de seguridad en el cuerpo central
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ANEXO G. CODIGO FUENTE DEL CONTROL EN ARDUINO

MODULO QUADMECANICA

#include "CONFIGINLh"

#include "DEFINLh"

#include <avr/pgmspace.h>

#define VERSION 20

/*********** CONSIGNAS RC *****************/
#define ALABEO 0

#define CABECEO 1

#define GUINADA 2

#define ACELERADOR 3

#define AUX1 4

#define AUX2 5

#define PIDALT 3

#define PIDVEL 4

#define PIDNIVEL 5

#define PIDMAG 6

void loop () {

static uint8_t ComandoRetrasoRC; // Esto indica el ntmero de tiempo (medida del RC a 50Hz) las palancas
son mantenidas para encender o apagar los motores.
uint8_t ejes,i;

int16_t error,errorAngulo;

int16_t delta,deltaSum;

intl6_t TerminoP, Terminol, TerminoD;

static int16_t ultimoGiro[3] = {0,0,0};

static int16_t deltal[3],delta2[3];

static intl6_t errorGirol[3] = {0,0,0};

static int16_t errorAngulol[2] = {0,0};

static uint32_t TiempoRC =0;

static intl6_t Aceleracioninicial;

if (tiempoactual > TiempoRC) { // 50Hz

TiempoRC = tiempoactual + 20000;

computarRC();
//#*** PID CABECEO & ALABEO & GUINADA **** //

for(ejes=0;ejes<3;ejes++) {

if Modoacel ==1 && ejes<2) { //MODO NIVELADO

// 50 grados de inclinacién maximo.

errorAngulo = constrain(2*ComandoRC[ejes],-500,+500) - angulo|[ejes] + Ajusteacel[ejes]; / /16 bits ok aqui.
TerminoP = (int32_t)errorAngulo*P[PIDNIVEL]/100 ;// 32 bits se necesitan para el calculo:
errorAngulo*P[PIDLEVEL] podria superar los 32768 de 16 bits; esta bien para el resultado.

TerminoP = constrain(TerminoP,-D[PIDNIVEL]*5,+D[PIDNIVEL]*5);

errorAngulol[ejes] = constrain(errorAngulol[ejes]+errorAngulo,-10000,+10000); //16 bits estan bien aqui.
Terminol = ((int32_t)errorAngulol[ejes]*I[PIDNIVEL])>>12; // 32 bits se necesitan para el calculo:
10000 * I podria superar los 32768 de 16 bits; estd bien para el resultado. }

//MODO ACROBATICO O ejes GUINADA.

else { if (abs(ComandoRCJejes])<350) error = ComandoRC][ejes]*10*8/P[ejes] ; // 16 bits se necesitan
para el célculo: 350 * 10 * 8 = 28000 de 16 bits es bueno para el resultado, si P>2 (P> 0,2)

else error = (int32_t)ComandoRC[ejes]*10*8/P[ejes] ; // 32 bits se necesitan para el calculo: 500 * 5 * 10 * 8 =
200000 16 bits es bueno para el resultado, si P>2 (P> 0,2)

error -= Dato_giro|[ejes];

TerminoP = ComandoRC[ejes];

errorGirol[ejes] = constrain(errorGirol[ejes]+error,-16000,+16000); // 16 bits estan bien aqui.

if (abs(Dato_giro[ejes])>640) errorGirol[ejes] = 0;
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Terminol = (errorGirol[ejes]/125*I[ejes])>>6; // 16 bits estdn bien aqui. 16000/125 =128 ; 128*250 = 32000 }
if (abs(Dato_giro[ejes])<160) TerminoP -= Dato_giro[ejes]*dinP[ejes]/10/8; // 16 bits son necesarios para los
calculos 160*200 = 32000 --16 bits es buenos para el resultado.

else TerminoP -= (int32_t)Dato_giro[ejes]*dinP[ejes]/10/8; // 32 bits son necesarios para los calculos

delta = Dato_giro[ejes] - ultimoGiro[ejes]; // 16 bits es bueno aqui,la diferencia entre 2 lecturas de giros
consecutivos es limitada a 800.

ultimoGiro[ejes] = Dato_giro[ejes];

deltaSum = deltal[ejes]+delta2[ejes]+delta;

delta2[ejes] = deltal[ejes];

deltal[ejes] = delta;

if (abs(deltaSum)<640) TerminoD = (deltaSum*dinDlejes])>>5; // 16 bits para los calculos 640*50 = 32000
16 bits ok aqui.

else TerminoD = ((int32_t)deltaSum*dinD[ejes])>>5; // 32 bits son necesarios para los célculos

ejesPID[ejes] = TerminoP + Terminol - TerminoD; }

mezclarTabla();

escribirMotores(); }

MODULO IMU
void computarIMU () { // Aproximacion del minimo angulo.
#define ssin(val) (val)
#define scos(val) 1.0f
typedef struct fp_vector {
float X;
floaty;
float Z; } t_fp_vector_def;
typedef union {
float A[3];
t_fp_vector_def V; } t_fp_vector;
intl6_t _atan2(float y, float x){
#define fp_is_neg(val) ((((uint8_t*)&val)[3] & 0x80) != 0)
floatz=y / x;
intl6_t zi = abs(int16_t(z * 100));
int8_t y_neg = fp_is_neg(y);
if (zi <100 ){
if (zi > 10)
z=z/ (1.0f+028f*z* z);
if (fp_is_neg(x)) {
if (y_neg) z -= PL;
elsez+=Pl;} }
else {
z=(Pl/20f)-z/ (z*z+0.28f);
if (y_neg) z -= PI;}
z *= (180.0f / PI1*10);
return z;
}
// Estimacion de los vectores rotacién con una aproximacion del dngulo minimo, acordado por el dato del
giroscopo.
void rotarV(struct fp_vector *v,float* delta) {
fp_vector v_tmp = *v;
v->Z -= deltal ALABEO] * v_tmp.X + delta[ CABECEO] * v_tmp.Y;
v->X +=deltal ALABEQO] * v_tmp.Z - deltal GUINADA] * v_tmp.Y;
v->Y += deltal CABECEQ] * v_tmp.Z + delta GUINADA] * v_tmp.X;
}
// Inicializacién
for (ejes = 0; ejes < 3; ejes++) {
deltaGiroAngulo[ejes] = giroADClejes] * Escala;
#if defined(ACEL_LPF_FACTOR)
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Tempacel[ejes] = (Tempacel[ejes] - (Tempacel[ejes] >>ACEL_LPF_FACTOR)) + acelADC[ejes];
acelSuave|[ejes] = Tempacel[ejes]>>ACEL_LPF_FACTOR;
#define ACEL_VALOR acelSuave[ejes]
#else
acelSuave|ejes] = acel ADC[ejes];
#define ACEL_VALOR acel ADC][ejes]
#endif
acelMag += (int32_t)ACEL_VALOR*ACEL_VALOR;
#if MAG
#if defined(MG_LPF_FACTOR)
suavizarmg[ejes] = (suavizarmg|ejes] * (MG_LPF_FACTOR - 1) + magADC[ejes]) / MG_LPF_FACTOR; //
valor del LPF del Magnetometro.
#define MAG_VALUE suavizarmg|ejes]
#else
#define MAG_VALUE magADCJejes]
#endif
#endif }
acelMag = acelMag*100/ ((int32_t)acel_1G*acel _1G);
rotarV(&EstG.V,deltaGiroAngulo);
#if MAG
rotarV(&EstM.V,deltaGiroAngulo);
#endif
if (  abs(acelSuave[ALABEO])<acel_25grados &&  abs(acelSuave[CABECEQ])<acel 25grados &&
acelSuave|[ GUINADA]>0)
min_angulo25 =1;
else
min_angulo25 =0;
// Aplicacién del filtro complementario (correccién de acumulacién del Giréscopo).
// Si la magnitud de la aceleracion es >1.4G o <0.6G y el vector ACEL esta fuera del rango limite =>
neutraliza el efecto de los acelerémetros en la estimacion del angulo.
// Para esto, se salta del filtro, y se estima por la rotacion del Giroscopo.
if ((36 <acelMag && acelMag <196 ) | | min_angulo25)
for (ejes = 0; ejes < 3; ejes++) {
intl6_t acc = ACEL_VALOR;
if (min_angulo25 && ejes == GUINADA)
/ /Se considera que ACCZ = acc_1G cuando el ACC sobre los otros ejes es muy pequefio.
acc = acel_1G;
EstG.Alejes] = (EstG.A[ejes] * GIR_CMPF_FACTOR + acc) * INV_GIR_CMPF_FACTOR; }
#if MAG
for (ejes = 0; ejes < 3; ejes++)
EstM.Alejes] = (EstM.A[ejes] * GIR_CMPFM_FACTOR + MAG_VALUE) * INV_GIR_CMPFM_FACTOR;
#endif
// Poscicin del vector estimado
angulo[ALABEO] = _atan2(EstG.V.X, EstG.V.Z);
angulo[CABECEO] = _atan2(EstG.V.Y, EstG.V.Z) ;
#if MAG
// Posicion del producto cruz vectorial GxM
Rumbo = _atan2( EstG.V.X * EstM.V.Z - EstG.V.Z * EstM.V.X , EstG.V.Z * EstM.V.Y - EstG.V.Y * EstM.V.Z ) /
10;
#endif }

MODULO RECEPTOR

static uint8_t CanalRC[6] = {PINALABEO, PINCABECEO, PINGUINADA, PINACELERADOR,
PINAUX1,PINAUX2};

void configurarReceptor() {

#if defined(UNO)
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//PCINT es activado solamente para pines especificos entre [D0-D7] , [D2 D4 D5 D6 D7] para éste
QUADROTOR

PORTD = (1<<2) | (1<<4) | (1<<5) | (1<<6) | (1<<7); //Habilitar resistencias internas pull ups para los
pines del PORTD (impedancia no altas en los pines)

PCMSK2 |= (1<<2) | (1<<4) | (1<<3) | (1<<6) | (1<<7);

PCICR = (1<<2); // PCINT es activado solamente para el puerto tratado con los pines [D0-D7] del puerto B.
#if defined (PIN_AUXRC)

PCICR |= (1<<0); // PCINT es activado solo para los pines [D8-D13] en el puerto B.

#if defined(PINSAUXRC)
PCMSKO = (1<<0);
#endif

#if defined(PIN12AUXRC)

PCMSKO = (1<<4);

#endif

#endif }

ISR(PCINT?2_vect) { / /Este ISR es comtin a todos los canales del receptor, se llama cada vez que un cambio de
estado se produce en un pin digital [D2-D7].

uint8_t mascara; uint8_t pin;

uintl6_t TiempoC,TiempoD;

static uint16_t TiempoBorde[8];

static uint8_t PCintUltimo;

#if defined(UNO)

pin = PIND; // PIND indica el estado de cada pin por el puerto del arduino con [D0-D7] pines digitales(8 bits
variables)

#endif

mascara = pin ” PCintUltimo; // haciendo un ” entre la interrupcién consecuente y el tltimo indica cual pin
a cambiado.

sei(); // volver a activar otras interrupciones en este punto, el resto de esta interrupcién no es tan critica y el
tiempo se puede interrumpir de forma segura.

PCintUltimo = pin; // memorizamos el estado actual de todos los numeros PIN [D0-D7].

TiempoC = micros(); // micros () devuelven un uint32_t, pero no es ttil para mantener los bits enteros
=> seguimos s6lo 16 bits.

#if defined(UNO)

// canal = secuencia del pin del puerto. chan comienza en el D2y termina en D7.

if (mascara & 1<<2) { //indica que el bit 2 del puerto de arduino [D0-D7], es decir pin digital 2, es 1 =>
este pin acaba de cambiar.

if (!(pin & 1<<2)) { //indica que si el bit 2 del puerto de arduino [D0-D7] no esta en estado alto (para que
coincida aqui s6lo pulsos descendentes PPM)

TiempoD = TiempoC-TiempoBorde[2]; if (900<TiempoD && TiempoD<2200) ValorRC[2] = TiempoD; //
Verificacion: el valor debe estar en el rango [1000, 2000] + un margen.

} else TiempoBorde[2] = TiempoC; // si el bit 2 del puerto de Arduino [D0-D7] se encuentra en un estado
alto (pulso ascendente PPM), memoriza el tiempo. }

if (mascara & 1<<4) { //El mismo principio para otros canales; evitando un for() se hace el doble de répido,
y es importante para reducir al minimo el tiempo de ejecucion en el ISR.

if (!(pin & 1<<4)) {

TiempoD = TiempoC-TiempoBorde[4]; if (900<TiempoD && TiempoD<2200) ValorRC[4] = TiempoD;

} else TiempoBorde[4] = TiempoC;

if (mascara & 1<<5) {

if (!(pin & 1<<5)) {

TiempoD = TiempoC-TiempoBorde[5]; if (900<TiempoD && TiempoD<2200) ValorRC[5] = TiempoD;

} else TiempoBorde[5] = TiempoC; }

if (mascara & 1<<6) {

if (!(pin & 1<<6)) {

TiempoD = TiempoC-TiempoBorde[6]; if (900<TiempoD && TiempoD<2200) ValorRC[6] = TiempoD;

} else TiempoBorde[6] = TiempoC; }

if (mascara & 1<<7) {

if (!(pin & 1<<7)) {
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TiempoD = TiempoC-TiempoBorde[7]; if (900<TiempoD && TiempoD<2200) ValorRC[7] = TiempoD;
} else TiempoBorde[7] = TiempoC; }

#endif

#if defined(SEGURIDAD)

if (mascara & 1<<PINACELERADOR) { // Si hay pulso presente en el pin ACELERADOR, borra el
contador de A prueba de fallos.

if(ControlSeguridad > 20) ControlSeguridad -= 20; else ControlSeguridad = 0; }

#endif }

void computarRC() {

static int16_t DatoRC4Valores[8][4], MediaDatoRC[8];

static uint8_t Indice4ValoresRC = 0;

uint8_t canal,a;

Indice4ValoresRC++;

for (canal = 0; canal < §; canal++) {

DatoRC4Valores[canal][Indice4ValoresRC %4] = leerRuidoRC(canal);

MediaDatoRCJ[canal] = 0;

for (a=0;a<4;a++) MediaDatoRC[canal] += DatoRC4Valores[canal][a];

MediaDatoRC[canal]= (MediaDatoRC|[canal]+2)/4;

if (MediaDatoRC[canal] < DatoRC[canal] -3) DatoRC[canal] = MediaDatoRC[canal]+2;

if (MediaDatoRC[canal] > DatoRC[canal] +3) DatoRC[canal] = MediaDatoRC[canal]-2; }

MODULO SALIDAS

#if defined(UNO)

uint8_t PWM_PIN[7] = {9,10,11,3,6,5,12}; //para un quad+: posterior,derecha,lzquierda,frontal.
#endif

void escribirMotores() { // [1000,2000] => [125;250]
#if defined(UNO)

#if NUMERO_MOTOR > 0)
#ifndef RANGO_MOTOR_EXT
OCRI1A = motor[0]>>3; // pin9
#else

OCRI1A = ((motor[0]>>2) - 250) + 2;
#endif

#endif

#if NUMERO_MOTOR > 1)
#ifndef RANGO_MOTOR_EXT
OCRI1B = motor[1]>>3; // pin10
#else

OCR1B = ((motor[1]>>2) - 250) + 2;
#endif

#endif

#if NUMERO_MOTOR > 2)
#ifndef RANGO_MOTOR_EXT
OCR2A = motor[2]>>3; // pin1l
#else

OCR2A = ((motor[2]>>2) - 250) + 2;
#endif

#endif

#if NUMERO_MOTOR > 3)
#ifndef RANGO_MOTOR_EXT
OCR2B = motor[3]>>3; // pin3
#else

OCR2B = ((motor[3]>>2) - 250) + 2;
#endif

#endif

#endif }

void escribirTodoslosMotores(intl6_t mc) { // Envia comandos a todos los motores.
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for (uint8_t i =0;i<NUMERO_MOTOR;i++)

motor[i]=mc;

escribirMotores(); }

void iniciarSalida() {

for(uint8_t i=0;i<NUMERO_MOTOR;i++)

pinMode(PWM_PIN[i],OUTPUT);

#if defined(UNO)

#if NUMERO_MOTOR > 0)

TCCR1A |=_BV(COM1ALl); // conecta el pin 9 al tiempo 1 canal A

#endif

#if NUMERO_MOTOR > 1)

TCCR1A |=_BV(COM1B1); // conecta el pin 10 al tiempo 1 canal B

#endif

#if NUMERO_MOTOR > 2)

TCCR2A |=_BV(COM2AL1); // conecta el pin 11 al tiempo 2 canal A

#endif

#if NUMERO_MOTOR > 3)

TCCR2A |=_BV(COM2B1); // conecta el pin 3 al tiempo 2 canal B

#endif

#endif

escribirTodoslosMotores(COMANDOMIN);

delay(300); }

void mezclarTabla() {

intl6_t maxMotor;

uint8_ti;

#define PIDMIX(X,Y,Z) ComandoRC[ACELERADOR] + ejesPID[ALABEOJ*X + ejesPID[CABECEO]J*Y +
DIRECCION_GUINADA * ejesPID[GUINADA]J*Z

#if NUMERO_MOTOR > 3

/ / previene un "salto de GUINADA" durante la correccion de la GUINADA.

ejesPID[GUINADA] = constrain(ejesPID[GUINADA],-100-
abs(ComandoRC[GUINADAY]),+100+abs(ComandoRC[GUINADAY)));

#endif

#ifdef QUADP
motor[0] = PIDMIX
motor[1] = PIDMIX
motor[2] = PIDMIX
motor[3] = PIDMIX
#endif

#ifdef QUADX
motor[0] = PIDMIX(-1,+1,-1); / /Posterior_D
motor[1] = PIDMIX(-1,-1,+1); / /Frontal_D
motor[2] = PIDMIX(+1,+1,+1); / /Posterior_I
motor[3] = PIDMIX(+1,-1,-1); / /Frontal _I
#endif

0,+1,-1); //Posterior
-1, 0,+1); //Derecho
+1,0,+1); / /Izquierdo
0,-1,-1); / /Frontal

PAJF AR AG A

MODULO SENSORES

/*** DIRECCIONES I12C ***/

//ACELEROMETRO

#if !defined (DIRECCION_ADXL345)

#define DIRECCION_ADXL345 0xA6 //WARNING: Conflicts with a Wii Motion plus!
#endif

//GIROSCOPO

#if !defined (IMU3000_DIRECCION)

#define IMU3000_DIRECCION 0XDO0

#endif

// !/
// PARTE COMUN DEL GIRO GIROSCOPO.
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/) //
void GIRO_Comuny() {

static int16_t anteriorGiroADC[3] = {0,0,0};

static int32_t g[3];

uint8_t ejes;

IITTTI7007 0770707777777 777777777777777777177777777777777771771777
if (calibrandoG>0) {

for (ejes = 0; ejes < 3; ejes++) {

// Reset g[ejes] at start of calibration

if (calibrandoG == 400) g[ejes]=0;

// Sum up 400 readings

glejes] +=giroADClejes];

// Clear global variables for next reading

giroADC[ejes]=0;

giro_cero[ejes]=0;

if (calibrandoG ==1) {

giro_cero[ejes]=g[ejes]/400; } }

calibrandoG--; }

for (ejes = 0; ejes < 3; ejes++) {

giroADC[ejes] -= giro_cero[ejes];

/ /fallo contra el giro, se limitan las variaciones entre dos lecturas consecutivas
giroADC[ejes] = constrain(giroADClejes],anteriorGiroADC[ejes]-800,anteriorGiro ADClejes]+800);
anteriorGiroADC[ejes] = giroADClejes]; } }

// //
// PARTE COMUN DEL ACEL (ACELEROMETRO)
/! //

void ACEL_Comun() {

static int32_t a[3];

if (calibrandoA>0) {

for (uint8_t ejes = 0; ejes < 3; ejes++) {

// Restablecer un [eje] al inicio de la calibracion

if (calibrandoA == 400) a[ejes]=0;

// suma 400 lecturas

a[ejes] +=acel ADClejes];

// Borrar variables globales para la siguiente lectura

acel ADClejes]=0;

acel_cero[ejes]=0; }

// Calcula el promedio, variacién de z por acel_1G y almacena valores en la EEPROM al final de la
calibracion.

if (calibrandoA ==1) {

acel_cero[ALABEO] = a[ALABEO]/400;
acel_cero[CABECEO] = a[ CABECEOQ]/400;
acel_cero[GUINADA] = a|GUINADA]/400-acel_1G;
Ajusteacel[ALABEO] =0;

Ajusteacel[ CABECEO] =0;

escribirParametros(); // escribe acelCero en la EEPROM. }
calibrandoA--; }

#if defined(CalibracionAcelabordo)

static int32_t b[3];

static int16_t acelCero_guardado[3] = {0,0,0};

static int16_t acelAjuste_guardado[2] = {0, 0};

//Guarda setpoints pasados antes de la medicién.

if (calibrandoabordoA==50) {
acelCero_guardado[ALABEO] = acel_cero[ALABEO] ;
acelCero_guardado[CABECEOQ] = acel_cero[ CABECEO];
acelCero_guardado[GUINADA] = acel_cero[GUINADA] ;
acelAjuste_guardado[ALABEO] = Ajusteacel[ALABEO] ;
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acelAjuste_guardado[CABECEO] = Ajusteacel[ CABECEQ] ; }
if (calibrandoabordoA>0) {
for (uint8_t ejes = 0; ejes < 3; ejes++) {
// Restablecer un [eje] al inicio de la calibraciéon
if (calibrandoabordoA == 50) b[ejes]=0;
// suma 50 lecturas
blejes] +=acel ADC[ejes];
// borrar la variable global para las siguientes lecturas
acel ADClejes]=0;
acel_cerol[ejes]=0; }
//Todos los valores son medidos
if (calibrandoabordoA ==1) {
Acel_calibracionabordo_Activo = 0;
Acel_calibracionmedidaabordo = 1;
destelloLED(10,10,2);  //parpadeo del Led para indicar el comienzo a bordo.
// recuperar los valores guardados para mantener el comportamiento actual del vuelo hasta que los valores
nuevos se transfieran.
acel_cero[ALABEO] = acelCero_guardado[ALABEO];
acel_cero[CABECEOQ] = acelCero_guardado[CABECEO];
acel_cero[GUINADA] = acelCero_guardado[GUINADA];
Ajusteacel[ALABEQ] = acel Ajuste_guardado[ALABEO] ;
Ajusteacel[ CABECEQ] = acel Ajuste_guardado[CABECEO] ; }
calibrandoabordoA--; }
// Calcula el promedio, variacién de z por acc_1G y almacena valores en la EEPROM al final de la
calibracion.
if (Acel_calibracionabordo_EEPROM == 1){ //Si el Quadrotor se cae, es desarmado y el combo se ha hecho
de nuevo.
Acel_calibracionabordo_ EEPROM = 0;
acel_cero[ALABEO] = b[ALABEO]/50;
acel_cero[CABECEO] = b[ CABECEQ]/50;
acel_cero[GUINADA] = b[GUINADA]/50-acel_1G;
Ajusteacel[ALABEO] =0;
Ajusteacel[ CABECEO] =0;
escribirParametros(); // escribe acelCero en la EEPROM }
#endif
acel ADC[ALABEOQO] -= acel_cero[ALABEQO];
acel ADC[CABECEOQ] -= acel_cero[CABECEO];
acel ADC[GUINADA] -= acel_cero[GUINADA];

}
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ANEXO H. DESCRIPCION Y ANALISIS DE LA SINTONIZACION DEL
CONTROL PID

Para analizar la respuesta final de un sistemas de control sometido a
perturbaciones, se debe tener en cuenta la forma de su comportamiento a
traves del tiempo, mediante la determinacion de su factor de

amortiguamiento.

En sistemas lineales de segundo orden,definidos por la ecuacion:

d?y(t) dy(t)
2 = 7
dt? + 2T dt

T +y(t) = Kx(¢)

Donde:
T es una constante de tiempo
¢ representa el factor de amortiguamiento

K es la ganancia en estado estacionario del sistema.

Estos parametros se calculan con ecuaciones en funcioén de las caracteristicas
fisicas del sistema, que determinan su atraso dindmico, tipo de respuesta y la

ganancia.

En la siguiente gréafica, que corresponde a la respuesta de un sistema
dindmico de segundo orden de tipo subamortiguado, se pueden medir tres

magnitudes importantes como:

- La frecuencia de oscilacion
- El factor de amortiguamiento

- La frecuencia natural del sistema
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y(t)

y(t=0)
0 | | | | .I
tiempo
- Ecuacién de la frecuencia de oscilacién T, = Z—:
—2mf
- Ecuacion del factor de amortiguamiento  § = % = \/1‘752

- Ecuacion de la ecuacion de frecuencia natural w, = @, 7= 7

Dependiendo del valor resultante del factor de amortiguamiento, se puede
deducir el tipo de comportamiento que posea el sistema dindmico en un

momento dado.

La siguiente tabla muestra los rangos que puede tomar este factor de
amortiguamiento, el tipo de respuesta al cual corresponde, asi como su
respectiva grafica, condiciones que fueron analizadas en las pruebas de
sintonizacion del control PID realizadas al vehiculo Quadrotor y de las cuales

se obtuvo caracterizacion.
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COMPORTAMIENTO DEL SISTEMA

FACTOR DE

AMORTIGUAMINETO TIPO GRAFICA
Angulo
¢>1 Sobreamortiguado 1|/
Tiempo
Angulo
C=1 Amortiguado ’
critico
i > Tiempo
Angulo
Subamortiguado 4
0<g<1 estable '/VW
Tiempo
Angulo
_ Oscilatorio
¢=0 sostenido 1'/\
> Tiempo
Angulo
- Subamortiguado
1<¢<0 inestable 1|/\
i \V4 Tiempo
Angulo
7<-1 Sobre:amortiguado 1
inestable
Tiempo
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El factor de amortiguamiento fue determinado aproximando los valores
arrojados por su gréfica correspondiente en un segmento de tiempo de la

misma (circulo verde).

Tomando los resultados de la prueba de sintonizacién empleando
tnicamente el control proporcional (pag. 244), se pueden obtener los valores
maximos de las amplitudes angulares para calcular el factor de

amortiguamiento del sistema presente en esta prueba.

GRAFICA CON CONTROL (P) PRUEBA 1

Factor de amortiguamiento:

—2mé —2mé
V2 _g2 2 _g2
f=§v—1=e41 § =£=e41%‘ »>&=0

La respuesta del comportamiento del sistema es inestable.
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GRAFICA CON CONTROL (PD) PRUEBA 3

En esta prueba, se asignaron valores a las ganancias proporcional y derivativa

(pag. 246), para determinar una nueva respuesta dinamica.

—2mé —2mé
_SV2 _ L1 5 o 1-¢ —

El sistema presenta un comportamiento subamortiguado.
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GRAFICA CON CONTROL (PID) PRUEBA 5

En esta prueba se asignaron valores a las ganancias proporcional, integral y

derivativa en el sistema de control, obteniendo el siguiente resultado.

Factor de amortiguamiento:

—2mé —2mé
_SV2 _ 1% 6 _ o 18 —

El sistema dindmico responde a un

subamortiguado.
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GRAFICA CON CONTROL (PID) PRUEBA 6

De igual manera que en la prueba anterior, se asignaron ganancias

proporcional, integral y derivativa.

Factor de amortiguamiento:

—2mé —2mé
_SV2 _ L1-¢2 _ 10 _ [1-¢2 — .
§=5.=¢€ =55 =e »>§&=0.12;

La respuesta del sistema es un comportamiento subamortiguado.
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