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INTRODUCCION

Desde hace algunas décadas, investigadores e ingenieros de diversas dreas han trabajado
arduamente para el desarrollo de maquinas voladoras capaces de realizar misiones con
una minina intervencién humana y en algunos casos hasta nula. Este tipo de vehiculos son
cominmente llamados Vehiculos Aéreos No tripulados (UAV). Mecdnica, aerodindmica,

automatizacion, robdética movil y teoria de control son algunos de los campos relacionados

al desarrollo de este tipo se sistemas.

Un vehiculo aéreo no tripulado es definido como una aeronave no tripulada, la cual puede
ser operada por un piloto de firma remota o puede ser operada auténomamente
mediante el uso de programas o algoritmos preestableciendo un determinado plan de
vuelo. No es de asombrar que en la actualidad estos tipos de vehiculos por el avance
cientifico que se presenta dia a dia, estén convirtiéndose en las nuevas novedades de la
actualidad y que con los avances que todos los dias hay sobre la diversa instrumentacién

necesaria para poder realizar las diversas tareas propuestas.

El quadrotor se ha posicionado en la actualidad como uno de los UAV mas llamativos por
sus diversas ventajas que tiene sobre los demds vehiculos , y por su complejidad ya que

son utilizados mucho en la investigacién y el estudio de técnicas de control que con lleven

a nuevos avances.
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1. OBIETIVOS

1.1. OBJETIVO GENERAL

° Implementar un controlador PID para la estabilizacién de vuelo de un UAV tipo

Quadrotor.

1.2, OBJETIVOS ESPECIFICOS

* Estudiar la cinemética y dindmica del Quadrotor.
* Desarrollar e implementar controles PID’s para la estabilizacién del Quadrotor.

* Seleccionar de manera objetiva los elementos del hardware que componen el

Quadrotor.

Realizar pruebas basicas de vuelos bajo supervision continua.

11



2. JUSTIFICACION Y PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

El masivo interés que ha venido suscitando el uso de vehiculos aéreos no tripulados (UAV)
ha propiciado que cada vez sean mds las personas interesadas en estudiar, investigar y
desarrollar aplicaciones y diversos prototipos de UAV, por tal motivo uno de los vehiculos
aéreos no tripulados mds escogido para desarrollos es el quadrotor, ya que este al estar
constituidos por cuatro rotores tiene una alta maniobrabilidad, buena estabilidad de
vuelo, aunque desde tiempo atrds se ha venido trabajando sobre desarrollos relacionados

con este tipo de vehiculos, la limitacién de tecnologfa de la época no permitié avances

muy significativos,

Dado que en la actualidad existen grandes avances tecnolégicos podemos observar que
los vehiculos UAV y en especial el Quadrotor son los vehiculos mas llamativos para
desarrollar estudios y desarrollos tecnolégicos, gracias a este avance en la tecnologia
existe una gran mejora en la instrumentacién la cual nos permite poder realizar avances

en la parie de esiudios y desarrollos, para la lo cual ya no tendremos limitaciones

tecnolodgicas.

Por esta razén nuestra idea de proyecto es poder realizarle una técnica de control que

permita estabilizar nuestro sistema sin la intervencién de ningtn control remoto es decir

que tuviera un comportamiento auténomo.
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3. ANTECEDENTES

Los AUVs surgieron como un proyecto a comienzos de la primera guerra mundial cuya
necesidad era realizar acciones ofensivas y defensivas contras los oponentes. Los primeros
UAVs fueron desarrollados como armamento de largo alcance, ahora considerados misiles
cruceros. En 1917, US Navy present6 el “Aerial Torpedo”, un bombardero biplano sin
piloto echo en madera, con un peso aproximado de 270 Kg y potenciado con un motor
Ford de 40 HP. Las caracteristicas principales de este vehiculo eran: un giroestabilizador
que mantenfa el nivel de la aeronave, direccién automdtica para mantener el curso, un
barémetro que controlaba su altitud y una modificacion en el motor que determinaba

cuando la aeronave deberfa apagar su motor y se condujera hasta su target (Jackson)

En los afios 50, se desarrollaron mejores médelos de radio control y perfeccionamiento en

los lente de camaras 6pticas que llevaron a la realizacién de practicas funcionales de los

primeros vehfculos de reconocimiento no tripulados.

Figura 3-1: Primeros sistemas UAV
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Estos vehiculos estuvieron entre los primeros mds pesados que el aire y de despegue
vertical con éxito a pesar de que los primeros aparatos tenfan un rendimiento pobre, En
1922 el norteamericano George de Bothezat fue el primero en hacer volar un aparato
quadrotor pero sin levantar a mas de 5 metros del suelo y el ejército de los Estados Unidos

finalmente puso fin al contrato que mantenfa con él.

En Europa, el quadrotor del francés Etienne (Ehmichen, construido en 1922, consiguié un
vuelo estacionario de cinco minutos en junio de 1923 y el 1924 se elevé hasta 10 metros

del suelo haciendo un vuelo de siete minutos de duracién (Jackson).

Figura 3-2: Primer Prototipo

3.1. CONVERTAWINGS MODELO A QUADROTOR (1956)

Este helicoptero Gnico estaba destinado a ser el prototipo de una linea de quadrotor
helicopteros civiles y militares muchos mayores. El disefio contd con dos motores que
accionan cuatro rotores con alas afiadidas para la elevacién adicional en vuelo hacia
adelante. No fue necesaria ninguna rotor de cola y el control se obtuvo mediante la
variacién de la orientacién entre los rotores volado muchas veces con éxito a mediados
de la década de 1950, este helicoptero resulté el disefio quadrotor y también fue el primer

helicéptero de cuatro rotores para demostrar huida hacia adelante con éxito. Debido a la

14



falta de pedidos para las versiones comerciales o militares, sin embargo, el proyecto fue
terminado. Convertawings propusieron un modelo E que tienen un peso méximo de
42.000 libras (19.000 kg), con una capacidad de carga de 10,900 libras (4,900 kg) (Spooner,
2010).

3.2. CURTISS-WRIGHT VZ-7 (1958)

El Curtiss-Wright VZ-7 era un VTOL aviones disefiados por el Curtiss-Wright empresa del
Ejército de EE.UU. El VZ-7 se controla cambiando el empuje de cada una de las cuatro

hélices. (U.S. Army Aviation Museum Foundation, Inc., 2003)

Figura 3-3: Curtiss — Wright VZ-7

En la actualidad los Ultimos avances tecnolégicos sobre Quadrotores han venido
aconteciendo por estudios y desarrollos realizados por universidades y centros de

investigacidn tecnoldgica el siguiente es un estudio realizado.

15



Figura 3-4: Quadrotor Stanford Rotorcraft

Este estudio se basé en un Banco de Pruebas de Stanford Rotorcraft es un banco de
pruebas de 6 quadrotores (UAV) que vuelan en interiores y al aire libre para experimentar

con algoritmos de agentes auténomos. (Systems, 2009)
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4. ESTADO DEL ARTE

Ya que el concepto de Quadrotor ha sido utilizado con anterioridad y pese a que aunque
su primera aparicién fue hecha hace muchos afios y datan del afio de 1917 hacia adelante,
en las ultimas décadas ha incrementado el estudio sobre estas UAV y sobre todo por la
manera correcta de poder controlar a este tipo de UAV, estos han sido algunos de los

estudios mas relevantes sobre las técnicas de control usadas:

El objetivo principal de esta investigacién fue el desarrollo e implementacién de un
sistema de control, que se centra en el modelo matematico que es esencial para el
desarrollo de las fases del controlador. Es importante recalcar que los aspectos de disefio
deben ser considerados seriamente con el fin de superar las limitaciones de hardware y
lograr el control de una dindmica muy inestable. Ademas, cualquier sensor incrustado
adicional aumenta el peso total del robot y por lo tanto, disminuye su tiempo de
funcionamiento, Se desea el mejor equilibrio entre la electronica embarcada y el tiempo
de funcionamiento del robot. Este documento se centra no sélo en el desarrollo e
implementacion de un controlador de prevencién de colisiones para un helicoptero mini-
robot utilizando sdlo sus sensores integrados, sino también en el modelo matematico que
era esencial para el desarrollo de las fases de control. En base a este modelo se llevé a
cabo el desarrollo de una herramienta de simulacién basado en MatLab / Simulink que fue
fundamental para establecer los parametros de los controladores (Becker, Sampaio,

Bouabdallah, Perrot, & Siegwart, July/Sept. 2012).

17



Figura 4-1 Prototipo 054

El objetivo de este trabajo fue usar un modelo de Lagrange y control basado en un
andlisis de Lyapunov usando un algoritmo de control por saturacion anidada, este es un
método utilizado para control de sistemas no lineales, el algoritmo de control propuesto
se evalué mediante simulaciones y experiencias con el fin de observar el desempefio de
las leyes de control, y probando cual llega a ser mis robusta ante perturbaciones externas.

(Ertu”grul CETINSOY, 5 noviembre 2011)

/ e
e i

¢

Figura 4-2 Quadrotor modelo de lagrange

Inversién dindmica con cero dindmica para estabilizacion para el control Quadrotor las
aplicaciones tfpicas de inversién dindmica requieren la seleccion de las variables de salida
de control para hacer que la dindmica interna sea estable. Se presenta un controlador

predictivo (Guilherme V. Raffo, 2010) el cual trata de una ley de control por

18



realimentacién dindmica y un cambio de variables en el espacio de estados con el objetivo
de transformar el sistema no lineal en un sistema lineal y controlable. Este problema es
conocido como linealizacién exacta por realimentacion. Ademds, se reduce el sistema por
el enfoque entrada-salida para trabajar con un conjunto de sistemas siso (single input

single output) independientes, siendo este el problema de desacoplamiento entrada-

salida (Raffo Vianna, 2007).

En este articulo que es una tesis de la cual tomamos como referencia para guiarnos, utilizan la
técnica de control de un PID con un filtro kalman, PID son esencialmente algoritmos que son
primarios utilizados en los algoritmos de aplicacion de control estos tratan de controlar la salida
de un sistema, reduciendo al minimo la diferencia o error entre el punto de consigna y (valor

nominal) y el punto actual (valor observado). (Esa Attia & Jamali, 4 noviembre 2003)

Figura 4-3: Quadrotor con controlador PID mas filtro kalman

19



5. MARCO TEORICO
5.1. DESCRIPCION DEL VEHICULO AEREO NO TRIPULADO TIPO QUADROTOR

Un Quadrotor funciona usando implementado un disefio simétrico de rotores localizados
en cada una de sus cuatro esquinas, presentado en la Figura 5.1. El movimiento del UAV
se origina a partir de los cambios de velocidad de los rotores. Cada rotor consta de un
motor eléctrico de corriente continua, un mecanismo de engranaje y un rotor de palas.
Para lograr movimiento hacia adelante la velocidad del rotor trasero debe ser aumentada
y simultdneamente, la velocidad del rotor delantero debe ser disminuida. F|
desplazamiento lateral se ejecuta con el mismo procedimiento, pero usando los rotores
de la derecha y de la izquierda. Las hélices del Quadrotor no son todos iguales. De hecho,
se dividen en dos pares, dos empujadores y dos hojas del extractor, que trabajan en
contra- rotacién. Como consecuencia, el par neto resultante puede ser nulo si todas las
hélices giran con la misma velocidad angular, permitiendo de este modo la aeronave a
permanecer todavla alrededor de su centro de gravedad. Con el fin de definir la
orientacion de un avién (o actitud) en torno a su centro de masa, los ingenieros
aeroespaciales generalmente definen tres pardmetros dindmicos, los dngulos de guifiada (
yaw), cabeceo (pitch) y balanceo (roll). Los cambios en el angulo de paso son inducidas
por la variacién contraria de velocidades en las hélices 1 y 3 (véase la Figura 5.2.1), lo que
resulta en la traslacion hacia adelante o hacia atras. Si hacemos esta misma accion para
las hélices 2 y 4, se puede producir un cambio en el dngulo de balanceo y resultara en
traslacion lateral. Asi, mediante el cambio de estos tres angulos de un Quadrotor somos

capaces de hacerlo maniobrar en cualquier direccién. (Domingues, Octubro de 2009)
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5.2. DISPOSITIVOS ELECTRONICOS

5.2.1. Sensores

La estimacion del estado (actitud, velocidad y posicion) es una necesidad fundamental
para los vehiculos auténomos. La precisién que se demanda en la estimacién del estado

depende en cualquier caso del tipo de vehiculo, del sistema de control usado y de la

aplicacion.

Para la navegacion se utilizan una gran variedad de sensores. Algunos se remontan a
tiempos remotos como es el caso de la brijula. En general, existe una gran cantidad de
sensores (presion, velocidad del aire, temperatura, etc.), siendo los més importantes para

la estimacion del estado los sensores inerciales: aceler6metros, giroscopios vy

magnetdémetros (brajula).

Los sensores inerciales MEMS (siglas en inglés de Micro-machines ElectroMechanical
Systems) son fruto del desarrollo de los avances en el campo de los semiconductores
dando lugar a circuitos integrados con caracteristicas tridimensionales e incluso con piezas
méviles. Esto ha permitido el desarrollo de sensores con una disminucidén de coste,

tamafio y consumo enorme respecto a los sensores tradicionales.

5.2.2, Acelerémetro

Un acelerémetro es un instrumento que mide la aceleracién. La aceleracion medida estd
relacionada con el peso de una masa de prueba. Por ejemplo, un acelerémetro situado en
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un cohete lejos de cualquier campo gravitacional (se supone gravedad cero) que estd
acelerando debido al empuje del motor, medira el ritmo de cambio de la velocidad del
cohete relativa a cualquier marco de referencia inercial. Si el acelerometro se encontrase
en la superficie terrestre mediria una aceleracién de valor g con direccion vertical cuando
se encontrase estacionario, debido a que las masas en la Tierra tienen un peso mg. Sin

embargo en este caso no hay un cambio en la velocidad.

De esta forma se podria modelar la medida del acelerémetro f como:

f=d+j=—+g (51)

m

Conceptualmente, un acelerémetro se comporta como una masa amortiguada con un
muelle. Cuando el acelerémetro experimenta una aceleracion, la masa se desplaza hasta
el punto en el que el muelle es capaz de acelerar la masa al mismo ritmo que la carcasa. El

desplazamiento es medido para obtener la aceleracion.

En dispositivos comerciales, para convertir el movimiento mecdnico en una sefial eléctrica
se utilizan normalmente componentes piezoeléctricos, piezoresistivos y capacitivos. Los
acelerémetros piezoeléctricos se basan en piezoceramicos o en cristales como el cuarzo.
Son insuperables a altas frecuencias, bajo peso del dispositivo y amplio rango de
temperatura. Los acelerémetros piezoresistivos se prefieren para aplicaciones con
grandes impactos. Los acelerémetros capacitivos usan normalmente un sensor de silicio

micro mecanizado. Su rendimiento es superior a bajas frecuencias y pueden lograr una

gran estabilidad y linealidad.
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Los acelerémetros modernos son a menudo pequefios sistemas microelectromecdnicos
(MEMS), y de hecho son los dispositivos MEMS mads simples (ver figura 5.3), que constan
con poco mds que una viga en voladizo con una masa de prueba (también conocida como

masa sismica). El amortiguamiento es el resultado del gas sellado dentro del dispositivo.

Figura 5-3: Circuito de Acelerometro MENS

Bajo la influencia de aceleraciones externas la masa de prueba se desvia de su posicion
neutra. Esta desviacidn es medida de manera analdgica o digital. Comtinmente se mide la
capacitancia entre un conjunto de vigas fijas y un conjunto de vigas con una masa de
prueba. Este método es simple, seguro y barato. Integrar piezoresistencias en el resorte
para detectar la deformacién de este, y en consecuencia el desplazamiento, es una buena

alternativa, sin embargo son necesarios mas pasos durante el proceso de fabricacion.

Para medir la aceleracién en el quadrotor se ha utilizado un acelerémetro triaxial ADXL345
de la compafifa Analog Devices (ver figura 5.4). Este acelerémetro forma parte del Sensor

Stick de Sparkfun. Sus principales caracteristicas son:
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e Interfaz SPl o I’C.

e Rango de medida de £2, 4, +8, 16 g.
e Resolucion de 10-bits.

e Detector de caida libre

e Consumo de 40 pA en modo medida y 0,1 pA en modo standby.

Figura 5-4: Acelerémetro ADXL345

5.2.3. Girdscopo

Un giroscopio es un instrumento, basado en los principios del momento angular, para
medir o mantener la orientacién. Mecanicamente, un giroscopio es una rueda o disco
giratorio en el que el eje es libre de adoptar cualquier orientacion. Aunque esta
orientacion no permanece fija, cambia en respuesta a un par externo mucho menos y en
una direccion diferente de lo que lo haria sin el momento angular asociado al disco con
gran velocidad de giro y momento de inercia. Como el par externo es minimizado por el
montaje del dispositivo en cardanes, su orientacién permanece casi fija, con
independencia de cualquier movimiento de la plataforma en la que se monta.
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Un giroscopio exhibe un ndmero de comportamiento incluyendo la precesién y la
nutacién. Los giroscopios pueden ser usados para construir girocompases, los cuales
complementa o remplazan a los compases magnéticos, para asistir en la estabilidad o

como parte de un sistema de medicién inercial. Los efectos giroscdpicos se utilizan en

boomerangs y yoyos.

La ecuacién fundamental que describe el funcionamiento de un giroscopio es:

_ A& .
c=— = =1d (52)

]Q

-
T =

a

-» bres . . .
donde los seudovectores 7 y L son, respectivamente, el par en el giroscopio y su momento

angular, el escalar | es su momento de inercia, el vector @ es su velocidad angular y el

vector & es la aceleracién angular.

Los giroscopios con tecnologfa MEMS toman ventaja del efecto Coriolis. En un marco de

referencia rotando a una velocidad angular Q, una masa M moviéndose con velocidad v se

ve sometida a una fuerza: I = 2M x ()

En nuestro quadrotor usamos como giroscopio el sensor IGT 3200 de InvenSense (Figura
5.5) que se encuentra integrado en el Sensor Stick de Sparkfun (ver figura 5.7). Este

giroscopio triaxial digital tiene las siguientes caracterfsticas:

e Interfaz I’C

® Integra conversores analdgicos-digitales de 16 bits

° Rango programable de +250°/s, +500°/s, 1000°/s, £2000°/s

® Consumo de 6,1 mA en modo medida y 5 MA en modo standby,

o filtro paso bajo implementado en el sensor
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Figura 5-5: Giroscopio IGT 3200

5.2.4. Magnetometro

Los magnetémetros permiten determinar la fuerza o la direccién de un campo magnético.
Los magnetémetros se pueden clasificar en dos tipos bdsicos: escalares, miden la fuerza
del campo magnético al que se encuentran sometidos, y vectoriales, miden la
componente de campo magnético en una direccion concreta. Estos ultimos son conocidos
como brijulas o compds y son los mas interesantes para la navegacién. Entre las

tecnologias de magnetometros destacar los siguientes tipos:

o Magnetorecistivos: Estos estdn hechos de tiras delgadas de permalloy (pelicula
magnética de NiFe) cuya resistencia eléctrica varia con un cambio en el campo
magnético. Tienen un eje bien definido de sensibilidad, se pueden producir en las
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versiones 3-D y pueden ser producidos en masa como un circuito integrado.
Tienen un tiempo de respuesta inferior a 1 microsegundo y se pueden tener un
periodo de muestreo de hasta 1000 veces / segundo. Pueden ser utilizados en
brijulas que leen dentro de 1 °, para el que el sensor subyacente debe resolver

fiable 0,1 ° (Caruso, 2012).

Bobina rotatoria: El campo magnético induce una onda senoidal en una bobina de
rotacion. La amplitud de la sefial es proporcional a la intensidad del campo,
siempre que sea uniforme, y al seno del dngulo entre el eje de rotacién de la

bobina y las lineas de campo. Este tipo de magnetémetro esta obsoleto.

Efecto Hall: Son los magnetdmetros mds comunes. Estos sensores producen un
voltaje proporcional al campo magnético aplicado y con la polaridad relativa al
sentido del campo. Se utilizan en aplicaciones donde la intensidad del campo
magnético es relativamente grande, tal como en los sistemas de antibloqueo de
frenado en los automdviles que detectan la velocidad de rotacién de la rueda a

través de ranuras en los discos de las ruedas.

Para nuestro quadrotor usamos como magnetémetro el sensor HMC5883L de Honeywell

(Figura 5.6) que se encuentra integrado en el Sensor Stick de Sparkfun (ver figura 5.7).

Este magnetdmetro triaxial digital tiene las siguientes caracteristicas:

L]

Interfaz 1°C
Bajo voltaje de operacién (2.16 a 3.6V) y bajo consume de energia(100}1)
Integra conversores analdgicos-digitales de 12 bits

Resolucién de 5 mili-gauss
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HMCEB8B3L

Figura 5-6: magnetémetro HMC5883L

5.2.5. Sistemas de Referencia de Actitud y Rumbo

Los Attitude and Heading Reference Systems (AHRS) o Sistemas de Referencia de Actitud y
Rumbo, son sensores tridimensionales que proporcionan informacion acerca del rumbo, la
actitud, y la guifiada de una aeronave. Este tipo de sistemas estdn especificamente

disefiados para reemplazar a los antiguos instrumentos de control giroscépicos, y

proporcionar una mejor precision y fiabilidad.

Normalmente, los AHRS estén formados por giréscopos (Figura 5.5) acelerémetros (Figura
5.4), y magnetdmetros (Figura 5.7), que proporcionan datos en los tres ejes del espacio.
Algunos AHRS utilizan receptores GPS para mejorar la estabilidad a largo plazo de los
giréscopos. Como técnica de fusion sensorial, es habitual emplear Filtros de Kalman, de tal

manera que se ohtenga una dnica solucién a partir de las diversas fuentes de datos
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originales aunque en este proyecto utilizaremos un algoritmo basado en la teorfa de
matrices de cosenos directores (Premerlani & Bizard, 2009). Los AHRS se diferencian de
los sistemas de navegacién inercial en que se basan en el uso de magnetémetros y/o

receptores GPS para corregir los datos en bruto (sin procesar) del giréscopo.

Por practicidad y funcionalidad, en este proyecto utilizamos como un AHRS el sensor 9
Degrees of Freedom - Sensor Stick fabricado por SparkFun (Figura 5.7), el cual
basicamente es la fusién del acelerémetro, giréscopo y magnetdmetro definidos

anteriormente.

Figura 5-7: AHRS 9 Degrees of Freedom - Sensor Stick
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5.2.6. Barémetro

Una de las aplicaciones de los sensores de presion estd en las mediciones de altimetrfa. La
presién barométrica tiene una relacion mensurable con la altitud, basdandonos en esta
propiedad fisica podemos utilizar el sensor de presién para deducir la altura a la que se

encuentra el quadrotor a partir de la ecuacion 5.3

1
altitude = 44330 * (1 - (gia)s'"“) (5.3)

Altitude above sea level [m]
o
o
o
-

O O O O O N} O

7,
2
%

Barometric pressure [hPa]

Figura 5-8: Grafica Altitud vs presién barométrica

Para el proyecto seleccionamos como barémetro el sensor BMP085 del fabricante BOSCH

y producido por Sparkfun (Figura 5.8). Este bardmetro digital tiene las siguientes

caracteristicas:
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o Interfaz I°C y TWI

e Completamente Calibrado

e Sensor de temperatura incluido

e Bajo consume de energia: 5pA en modo estdndar
e Voltaje de operacion: 1.8 - 3.6V

e Rango de presion: 300 - 1100hPa

. BHRBBS . o

Figura 5-9: Barometro BMPO85

5.2.7. Motores y controladores electrénicos de velocidad (ESC)

Los motores que son usualmente implementados en este tipo de aplicaciones son los
motores de corriente directa (DC). Estos son més livianos que los motores de combustion
y no requieren combustible, que entre algunos de sus beneficios estd el reducir los riesgos

de explosién por corto circuito o cualquier otro tipo de averias.
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Los motores DC estdn disponibles en el mercado de modelos a radio control ya sean
motores brushed o brushless. Los motores brushless son mds caros pero tienen alta
eficiencia, poder y no necesitan un constante mantenimiento. Los motores brushed son
mds econémicos pero tienen un periodo de vida (til mds corto y sus escobillas necesitan
ser reemplazadas constantemente. Por estas razones es preferible usar motores
brushless, ya que debe evitarse posibles fallos en la integridad estructural de quadrotor

usando equipos mds fiables.

Hay casos en los que el motor no tiene el torque necesario para hacer girar la hélice a la
velocidad requerida, o también es necesario reducir la velocidad de la hélice a una inferior
a la del eje del motor para lograr un éptimo desempefio. En esas situaciones es requerido
un PSRU (Propeller Speed Reduction Unit — Unidad de Reduccion de Velocidad de Hélice)
que son un tipo de cajas reductoras. Aunque estas unidades estdn disponibles para su uso
en los aviones RC (Radio Control), en el quadrotor queremos tener una estructura lo mds
ligera posible. Una forma de tener los beneficios de alto torque sin implementar un PSRU
es usando un tipo de motor brushless llamado “Outrunner”. El motor seleccionado fue el
modelo “A2212-13" (figura 7.8) del fabricante BP Hobbies. Este motor es capaz de rotar a
11000 RPM libre de carga, pesa 53g y tiene una eficiencia maxima de 80% (Tabla 5.1).

Figura 5-10: A2212-13 Brushless Outrunner Motor
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Dimension
} 41
izl

N,
b A

Model 221213

IMotor size @28'26mm
Shaft size. ©3 176°3Tmm
Weight 50g

KV({tpm/Av) 1000

Max Power. 150W
Ballery. 2-3Li-Po

Test Prop 11x7/10x5
Ri(M Q) 0127

ESC(A) 30A

Figura 5-11: Medidas motor A2212-13

Tabla 5-1: Caracteristicas motor A2212-13

No. of Cells: ) 2 - 3 Li-Poly _
6 - 10 NiCd/NiMH

Kv: 1000 RPM/V

_ MaxEfficiency: | 80% T
Max Efficiency Current: | 4 - 10A (>75%)
No Load Current: 0.5A @10V .
Resistance: 0.090 ohms
Max Current: 13A for 60S
Max Watts: 150W
Weight: 52.7g/1.86 oz
Size: 28 mm dia x 28 mm bell length
Shaft Diameter: 3.2 mm
Poles: 14

La velocidad de un motor brushless es controlada por un controlador electrénico de

velocidad (ESC por sus siglas en ingles). Este hardware recibe energia de la baterfa y
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controla €l motor acorde a una sefial PWM (Pulse Wigth Modulation) que debe ser

generada con caracteristicas especiales referida al fabricante, generalmente el periodo de

la sefial PWM €S de 20ms en donde los ESC operan entre 1ms y 2ms como minima Yy

maxima velocidad respectivamente. El ESC seleccionado fue “FlyFun grushless ESC 18A"

fabricado por HobbyWing (Figura 5.11). Este tiene un peso de 21g y es capaz de proveer

hasta 18A de corriente (1 cual es la maxima corriente admisible del motor A2212-13).

Figura 5-12: HobbyWing FlyFun Brushless ESC 18A

Tabla 5-2: Espec\ﬂcaciones Técnicas FlyFun ESC 18A

Continta 18A, sobre voltaje 22A por 10s.
2-4 Celdas paterfas LIPO © 5-12 celdas
haterfas Nicd/NiMh.

BEC (Cirquito eliminador de baterfa): _
Frecuencia de operacién:

yVelocidad maxima de operacion: 210000rpm BLM de 2 polos, 70000rpm

potenci
Voltaje de entrada:

|
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BLM de 6 polos, 35000rpm BLM de 12
polos.(BLM = BrushLess Motor)
Dimensiones: 55mm x 25mm x 6mm.

Peso: 21g.

5.2.8. Bateria

Fl almacenamiento de energia ha experimentado grandes avances en las Gltimas décadas,
debido principalmente a investigaciones en fuentes de poder ligeras y de gran duracion
para el uso en dispositivos méviles como celulares, laptops o tablets. En la industria de
modelos a radio control sin embargo no habia un interés definido en fuentes eléctricas de
poder. Los interesados en este campo de desarrollo son en su mayoria relacionados con
algunos proyectos de investigacién (algunos de los cuales hacer uso de la energia solar
como fuente de energfa) o incluso algunos desarrolladores aficionados de aviones
eléctricos. En el mercado de los modelos a radio control las baterias eléctricas han
demostrado ser la solucidn mas econdmicas a largo plazo en comparacién a los motores
de combustion. Fspecificamente, baterias Lithium-ion Polymer (LiPo) son un avance
reciente en la tecnologia de almacenamiento de energia, la cual proporciona alta
capacidad, es ligera de peso y es una fuente de alimentacidén robusta que tiene un amplio
espectro de aplicaciones en el mercado, incluyendo el de modelos RC. Por estas razones,
el prototipo del quadrotor usara una bateria LiPo que suministrara la energia necesaria
para los motores, y dispositivos electrénicos. En este proyecto seleccionamos la bateria

Turnigy nano-tech la cual tiene una capacidad de 4000mAbh, es capaz de entregar 11.1V

con tan solo 335g de peso (Figura 5.12).
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Figura 5-13: baterfa LiPo Turnigy nano-tech

Tabla 5-3: Especificaciones técnicas baterfa LiPo Turnigy nano-tech

Capacidad: 4000mAh

Voltaje: 3S51P /3S Cell /11.1V

Descarga: 35C Constant / 70C Burst

Peso: 335g (including wire, plug & case)
dimensiones: 152x49x21mm

Conector de Balance: | JST-XH
| Conector de Descarga: | 4mm Bullet-connector P

5.2.9. Microcontrolador

Un sistema de estabilizacién es necesario para conducir el quadrotor porque
normalmente este tipo de vehiculos es inestable. La implementacion de un algoritmo de
estabilizacién y control no habia sido posible hasta que recientemente de lograron
avances en el desarrollo de microcontroladores de gran desempefio. Un microcontrolador

que ha atrafdo especial atencion de la comunidad robédtica en el mundo entero es el

Arduino (Figura 5.13).
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Arduino es plataforma de hardware libre, basada en una placa con un microcontrolador y
un entorno de desarrollo que tienen como objetivo facilitar el uso de la electrénica en
proyectos multidisciplinares. El hardware consiste en una placa Arduino con un
procesador Atmel AVR y puertos de entrada y de salida. El software consiste en un
lenguaje estandar de programacion y un cargador de arranque (boot loader) que corre en
la placa. El hardware Arduino se programa usando un lenguaje basado en Wiring (sintaxis
y librerfas), similar a C++ con algunas ligeras simplificaciones y modificaciones, y un

entorno de desarrollo integrado basado en Processing (figura 5.14).

Una placa Arduino consiste en un microcontrolador Atmel AVR de 8-bit con componentes
complementarios que facilitan su programacién e incorporaciéon en otros circuitos. Un
aspecto importante de Arduino es la manera en el que los conectores estan distribuidos
en la placa, permitiendo conectar una gran variedad una gran variedad de afiadidos,
conocidos como shields, a la placa principal. Algunas de estas shields se comunican
directamente con la placa Arduino usando varios terminales, pero muchas de ellas se
comunican individualmente a través del bus I1>C, permitiendo conectar varias shields

simultdaneamente y usarlas en paralelo.

jegmauBne noAvANS
S§RRAR )

Figura 5-14: Placa Arduino Mega 2560
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Figura 5-15: Compilador para placas Arduino

A nivel conceptual, cuando se usa el software proporcionado por Arduino, todas las placas
son programadas mediante una conexién de serie RS-232, pero la forma en la que estd
implementado varfa en funcién de la versién del hardware. Las placas Arduino con puerto

de serie poseen un circuito inversor simple que convierte seflales RS-232 y

TTL. Las placas Arduino actuales son programadas a través de USB, implementado usando

un adaptador USB a serie como el FTDI FT232.

tn este proyecto se ha utilizado una placa Arduino Mega (ver figura 5.14) que tiene las

siguientes caracteristicas:

Tabla 5-4: especificaciones placa Arduino Mega

Microcontroller ATmega2560

Operating Voltage 5V

Input Voltage (recommended) | 7-12V

Input Voltage (limits) 6-20V

Digital 1/0 Pins 54 (of which 15 provide PWM output)
Analog Input Pins 16

DC Current per 1/O Pin 40 mA

DC Current for 3.3V Pin 50 mA

Flash Memory 256 KB of which 8 KB used by bootloader
SRAM 8 KB

EEPROM 4 KB

Clock Speed 16 MHz
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5.3. SISTEMAS DE CONTROL

El desarrollo del control automdtico ha sido vital para el avance de la ingenierfa y la
ciencia. Ademds de su importancia en sistemas de vehiculos espaciales, guiado de misiles,
sistemas robdticos, y similares, el control automético se ha convertido en una parte
importante de los procesos industriales y de manufacturacién. Un ejemplo de ello son las
maquinas herramienta de control numérico computarizado (CNC), el disefio de pilotos
automdticos en la industria aeroespacial, y en las cadenas de montaje de la industria
automovilistica. También es esencial en las operaciones industriales como el control de

presién, temperatura, humedad, viscosidad y caudal en las industrias de proceso.

El primer trabajo significativo en control automdtico fue el regulador de velocidad
centrifugo de James Watt para el control de la velocidad de una maquina de vapor, en el
siglo XVIIl. Minorsky, Hazen y Nyquist, entre otros, realizaron importantes aportaciones en
las etapas iniciales del desarrollo de la teoria de control. En 1922, Minorsky trabajé en los
controladores automaticos para dirigir embarcaciones, y mostré que la estabilidad puede
determinarse a partir de las ecuaciones diferenciales que describen el sistema. En 1932,
Nyquist disefié un procedimiento relativamente simple para determinar la estabilidad de
sistemas en lazo cerrado, con base en la respuesta en lazo abierto en estado estable
cuando la entrada aplicada es una senoidal. En 1934, Hazen, introdujo el término
servomecanismos para los sistemas de control de posicién, analizé el disefio de los

servomecahismos con relevadores, capaces de seguir con precision una entrada

cambiante.

A medida que las plantas se vuelven més complejas, con muiltiples entradas y salidas la

descripcién del sistema de control requiere gran cantidad de ecuaciones. La teorfa del
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control cldsica, que trata de los sistemas con una entrada y una salida (Single Input-Single
Output), pierde su solidez ante sistemas con entradas y salidas multiples (Multiple Input-
Multiple Output). Desde alrededor de 1960, debido al desarrollo de los computadores, se
hizo posible el andlisis en el dominio del tiempo de sistemas complejos, la teoria de
control moderna, basada en el andlisis en el dominio del tiempo y la sintesis a partir de
variables de estados, se ha desarrollado para enfrentar la creciente complejidad de las
plantas modernas y los requerimientos limitativos respecto de la precisién, el peso y el

costo en aplicaciones militares, espaciales e industriales.

En las siguientes secciones se resumen las principales caracteristicas de las estrategias de

control que han sido utilizadas en la literatura para el control de Quadrotor,

5.3.1. Control Proporcional Integral Derivativo (PID)

Un PID (Proporcional Integral Derivativo) es un mecanismo de control por realimentacion
que calcula la desviacién o error entre un valor medido y el valor que se quiere obtener,
para aplicar una accion correctora que ajuste el proceso. Es interesante sefialar que mas
de la mitad de los controladores industriales que se utilizan hoy en dia utilizan esquemas

de control PID o PID modificados.

La utilidad de los controles PID estriba en que se aplican de forma casi general a la
mayorfa de los sistemas de control. En particular, cuando el modelo matemitico de la
planta no se conoce y, por tanto, no se pueden emplear métodos de disefio analiticos, es
cuando los controles PID resultan mds tiles. En el campo de los sistemas de control de

procesos, es un hecho bien conocido que los esquemas de control basicos y modificados
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han demostrado su utilidad para aportar un control satisfactorio, aunque tal vez en

muchas situaciones no aporten un control éptimo.

P K e(r)

h 4

+ )
~Selpoint Eror -+ | K,—Ic’(f)f"f
(1]

Figura 5-16: Diagrama de un controlador PID

El control PID estd compuesto, como se ve en la figura 516, de tres acciones que se
suman entre si: la accién de control proporcional, la integral y la derivativa. El valor
proporcional determina la reaccién al error actual. La accién integral genera una accién
proporcional a la integral del error, esto nos asegura que aplicando un esfuerzo de control
suficiente, de modo que el error de seguimiento se reduce a cero. La accion derivativa

determina la reaccién del tiempo en el que el error se produce,

La sefial de salida estara determinada por el siguiente algoritmo

u(t) = Kpe(®) + K f e()dr + K, 2 (5.4)

Ajustando las constantes de cada una de las acciones de control en el algoritmo de control
del PID, el controlador puede proveer un control disefiado para lo que requiera el proceso

a realizar. Como casi todos los controladores PID se ajustan en el sitio, en la literatura se
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han propuesto multitud de tipos diferentes de reglas de sintonizaciéon que permiten llevar
a cabo una sintonizacion delicada y fina de los controladores PID en el sitio. Asimismo, se
han desarrollado métodos automdticos de sintonizacién y algunos PID poseen capacidad
de sintonizacion automatica en linea. Un controlador PID puede ser llamado Pl, PD, P o |
en ausencia en ausencia de las acciones de control respectivas. Los controladores Pl son
particularmente comunes, ya que la accidn derivativa es muy sensible al ruido, y la

ausencia de la accion integral puede evitar que se alcance el valor deseado.

Accion de control proporcional: La parte proporcional consiste en el producto entre la
sefial de error y la constante proporcional como para que hagan que el error en estado
estacionario sea casi nulo, pero en la mayoria de los casos estos valores solo serdn
Gptimos en una proporcion determinada del rango total de control, siendo distintos los
valores dptimos para cada porcién del rango. Sin embargo, existe también un valor limite
en la constante proporcional a partir del cual, en algunos casos, el sistema alcanza valores
superiores a los deseados. Este fendmeno se llama sobre oscilacion y, por razones de
seguridad, no debe sobrepasar el 30%, aunque es conveniente que la parte proporcional

ni siquiera produzca sobre oscilacién. La férmula de la accion proporcional estd dada por:

u(t), = Kye(t) (5.5)

donde K, es la ganancia proporcional. El error, la banda proporcional y la posicién inicial
del elemento final de control se expresan en tanto por uno. Nos indicara la posicién que

pasard a ocupar el elemento final de control.
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Hay una relacion lineal continua entre el valor de la variable a controlada y la salida de la
sefial de control. La parte proporcional no considera el tiempo, por lo tanto, la mejor
manera de solucionar el error permanente y hacer que el sistema contenga alguna
componente que tenga en cuenta la variacién respecto al tiempo, es incluyendo las

acciones integral y derivativa (Kuo, 1996) (Ogata, 2003).

Accién de control integral: En el control proporcional de una planta, cuya funcién de
. . 1 . . .
transferencia no posee un integrador ;, hay un error estacionario, o desplazamiento

(offset), en la respuesta para una entrada escalén. Tal error se elimina si se incluye la

accion integral del controlador.

En el control integral de una planta, la sefal de control, que es la sefial de salida a partir
del controlador, es en todo momento el drea bajo la curva de la sefial de error hasta tal
momento. La sefial de control u (t) tiene un valor diferente de cero cuando la sefial de
error e (1) es cero como se aprecia en la figura 5.17 (a). Esto es lmposible en el caso de un
controlador proporcional, ya que una sefial de control diferente de cero requiere una
sefial de error diferente de cero. Una sefial de error diferente de cero en estado
estacionario significa que hay una equivalencia. La figura 5.17 (b) muestra la curva e (t)

frente t y la curva u (t) correspondiente frente t cuando el controlador es de tipo

proporcional.
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Figura 5-17: la grafica (a) muestra una accién de control integral, mientras que la gréfica
(b) muestra una accién de control proporcional

Obsérvese que la accién de control integral, aunque elimina el offset o el error en estado
estacionario, puede conducir a una respuesta oscilatoria de amplitud decreciente lenta o,

incluso, de amplitud creciente, y en ambos casos, por lo general, se consideran

indeseables,

La férmula de la accion integral estd dada por:

u(t); = K [ e()dt (5.6)

Fl error es integrado, lo cual tiene como funcion promediarlo o sumarlo por un periodo
determinado, para luego multiplicarlo por la constante Ki conocida como ganancia
integral. Posteriormente, la respuesta integral es sumada a la respuesta proporcional para

formar el control Pl con el propésito de obtener una respuesta estable del sistema sin

error estacionario (Kuo, 1996) (Ogata, 2003).
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Accién de control derivativa: Cuando una accién de control derivativa se agrega a un
controlador proporcional, aporta un modo de obtener un controlador con alta
sensibilidad. Una ventaja de usar una accion de control derivativa es que responde a la
velocidad de cambio del error y produce una correccion significativa antes de que la

magnitud del error se vuelva demasiado grande. Por tanto, el control derivativo prevé el

error, inicia una accion correctiva oportuna y tiende a aumentar la estabilidad del sistema.

Tabla 5-5: Ffecto de incrementar una constante de manera independiente

Constante Tiempo de sobrepaso Tiempo de Error en Estabilidad
levantamiento asentamiento estado
estable
K, ' Disminuye Aumenta Cambio Disminuye  Disminuye
Pequefio
Ki ' Disminuye Aumenta Aumenta Se elimina  Disminuye
Kq ' Cambio Disminuye  Disminuye No afecta  Mejora  si
| pequefio Ky es
pequefia

La férmula de la accién proporcional esta dada por

d
u(t)a = Ka—z(:‘) (5.7)

Se deriva el error con respecto al tiempo y se multiplica por la ganancia derivativa K, para

luego ser sumado a las sefiales anteriores proporcional e integral.
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Aungque el control derivativo no afecta de forma directa al error en estado estacionario,
aflade amortiguamiento al sistema y, por tanto, permite el uso de un valor mds grande de

la gananciak,,, lo cual provoca una mejora en la precision en estado estacionario.

Debido a que el control derivativo opera sobre la velocidad de cambio del error, y no
sobre el error mismo, este modo nunca se utiliza solo. Siempre se emplea junto con una

accién proporcional (P1) o proporcional-integral (PID) (Kuo, 1996) (Ogata, 2003).

5.3.2. Sintonizacion del controlador PID

Ajuste Manual

Si el sistema se mantiene en linea y es posible modificar las constantes del controlador
PID, se puede hacer un ajuste en linea modificando los pardmetros con el fin de obtener el
comportamiento deseado. Los efectos de incrementar cada una de las constantes

independientemente se muestran en la tabla 6.1.

Lugar geométrico de las raices

El lugar geométrico de las rafces es la trayectoria formada por las raices de una ecuacion

polinémica cuando un parametro de ésta varia.

En el caso de Sistemas de Control, la ecuacién polinémica resultante es la ecuacion
caracteristica, y el LGR es la trayectoria en el plano S (complejo) de las raices de ésta

ecuacién cuando algin parametro estd cambiando:

_ . f_(_sl R num(s) -
1+ GOH() =0 = 1+55=0=1+72=0 (5.8)
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Podemos ver mas claramente el pardmetro variable de la siguiente forma:

1+ Kﬂs—) =10 0 1+ I{M = 0 ; con K como parametro variable.
Q(s) den(s)
(5.9)
Ejemplo:

sea G(s) H(s) = (5.10), esto implica que la ecuacibn caracterisitca serd :

s(s+1)

S24S4+K=0 (511)

Imag A

Real Axis

Figura 5-18: Lugar geométrico raices
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Método de asignacion de polos y ceros

A diferencia de los métodos discutidos anteriormente el método de asignacién de polos y
ceros requiere para su aplicacién un buen conocimiento a priori del sistema a controlar,
lo cual limita apreciablemente su rango de aplicacién. Los métodos de asignacién de
polos y ceros se basan en establecer a priori las zonas del plano s donde se desean ubicar
las rafces del sistema de lazo cerrado. Posteriormente se eligen los parametros del

compensador de modo tal que las raices del sistema realimentado se ubiquen dentro de

las zonas establecidas.
Los métodos de asignacion de polos y ceros se hallan desarrollados en la literatura en

forma general para sistemas lineales y sin imponer restricciones a la estructura del

compensador. [K. J. Astrom, “Computer Controlled Systems”, Prentice-Hall 1984]

Puede demostrarse que si:

-el sistema a controlar es de segundo orden y no presenta retardos puros, y si

-el controlador es PID y no presenta restricciones de orden préctico,

Entonces los tres polos de lazo cerrado pueden ser localizados en puntos preestablecidos
del plano s. Los valores de las tres constantes Kp, Ti y Td que permiten esta localizacion se

obtienen a partir de la resolucién de la ecuacion caracteristica de lazo cerrado.

5.3.3. Control LQR
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El control del tipo realimentacién de estados LQR, al tener el estado del sistema se tiene
informacién de toda la dindmica, lo que permite el disefio de controladores en los cuales
se puede establecer el desempefio del sistema otorgando mayor peso a las variables de
estado de interés y se puede tener en cuenta los limites de las sefiales de control. El
control de realimentacién de estado genera estabilizacion al sistema; y al sumar una

accién integral se logra controlar el sistema.

El método de control LOR es la solucién optima a un problema de minimizacion con lo
cual asegura la estabilidad del sistema en lazo cerrado, ademds su computo es facil. Se

puede comenzar por venir el problema mas general que da solucion a este problema:

Dado el sistema dindmico:
x(t) = Ax(t) + Bu(t); x(ty) = %o (5.48)
conx(t) € R" yu(t) € R™ (5.49)
z(t) = Cx(t) (5.50)
conz(t) € RY. sedefine una funcion de costo cuadratica
J = 2 12T (OR,2(8) + uT ©Rut(©)de + 527 () Pepx(Ef) (5:51)

Con R,, > 0,Ry, > 0,Py =0, Alt) es una funcién continua del tiempo y B(t), C(t),
R,, ¥ Ryy son funciones continuas en el tiempo'y acotadas constituyendo asi un sistema
LTV ( lineal variante en el tiempo). Entonces el problema general del LQR es encontrar una

entrada u(t) optima en un lapso de tiempo. Dicha entrada est4 dada por le expresion:
uop(t) = _RuuniBTP(t)x(t) = —k(t)x(t) (5.52)
Donde P(t) es la solucién a la ecuacién diferencial de Ricatti:

—P(t) = AP(t) + P(t)A + CTR;;C — P(t)BRyy ™' BTP(t) (5.53)
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Pero en la mayoria de los casos la solucién que se busca es para sistemas lineales
invariantes en el tiempo (LTI), entonces la ecuacién diferencial de Ricatti alcanza un valor

en estado estable. Es decir P(t) = 0 . En este caso la soluci6n al problema LQR esta dada

por:
ATP + PA + Ry, — PBR™IBTP =0  donde Ry, = C"R,,C (5.54)

Denominada la ecuacién algebraica de Ricatti para el control (CARE por sus siglas en

inglés: Control Algebraic Ricatti Equation) encuentra el valor éptimo de Py la entrada

Optima:
u(t) = —Kgsx(t) (5.55)
-U X
Planta
K

Figura 5-19: Control estabilizacion LQR

También se puede hacer que este tipo de control siga una referencia con un tratamiento
matemético adicional: siendo y(t) = Cx(t) las salidas relevantes del sistema y r(t) la
referencia que adiciona nuevos estados xi(t) y consigo las nuevas ecuaciones de estado
x1(t) y desde luego habrd que incluir también su penalizacion en la funcion de costo. El

nuevo sistema se representa en vectores de estado de la siguiente manera:

O 14, YO+ o + [0 550

Si se define entonces #(t) = [x(t)xi(t)]" la nueva funcidn de costo se define como:
J =[5 BT (R (t) + uT () Ryu()] dt (5.57)
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Con lo que:

u(t) = —[K K1] ;1((?) = —K#(t) (5.58)

Una vez disefiado el control se ajusta en una arquitectura de lazo cerrado como en la

siguiente figura:

C
“REFERENGIA| () ) K { T
T i = —. B
r Int Ganancia Planta1 -
Integral B
—k* u}--- o
Ganancia
proporcional

Figura 5-20: Control LOR siguiendo la referencia

6. MODELADO QUADROTOR

El primer paso antes de la etapa de control es la modelizacién adecuada de la dindmica del
sistema. Esta fase se espera facilitar el control de la aeronave, ya que nos dard una mejor
comprensién de las capacidades y limitaciones del sistema en general. El capitulo actual
nos guiard a través de las ecuaciones y las técnicas utilizadas para modelar nuestra
Quadrotor, que proporciona la base matematica para la aplicacion de la dindmica de

sistemas en un entorno de simulacion.
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Figura 6-1: Esquema del funcionamiento del Quadrotor

El modelo dindmico del helicoptero se presenta bajo la formulaciéon matematica de
Newton-Euler aunque existe otra formulacién conocida como LaGrange-Euler, Para
obtener tal modelo dindmico se supone el vehiculo como un cuerpo rigido en el espacio,
sujeto a una fuerza principal (empuje) y tres momentos (pares). En la figura 6.1 se muestra

las fuerzas que ejercen las distintas hélices para generar el movimiento del vehiculo.

Figura 6-2: Sistema de referencia
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En la teorfa de control, el conocimiento sobre el comportamiento dindmico de un sistema
dado puede ser adquirido a través de sus estados. Para un Quadrotor, su actitud sobre los
3 ejes de rotacion se sabe con 6 estados: los angulos de Euler [¢ 0 ¥ ] (Roll - Pitch - Yaw )

y las velocidades angulares alrededor de cada eje [pq ).

Sin embargo, otros 6 estados son necesarios: la posicion del centro de gravedad [x y z] y
los respectivos componentes de la velocidad lineal [u v w] con respecto al chasis fijo. En

suma, el Quadrotor tiene 12 estados que describen 6 grados de libertad.

6.1. CINEMATICA DEL QUADROTOR

Antes de obtener el modelo dindmico del Quadrotor, se presentara como estimar la

posicién y orientacion del vehiculo con respecto a un sistema de coordenadas de

referencia inercial.

El helicoptero, como solido rigido, esta caracterizado por un sistera de coordenadas
ligado a él y con origen en su centro de masa (ver Figura 6.2). Este sistema se define
considerando B = {#,, #., Z,} como el sistema de coordenadas fijo al helicoptero,
donde el eje ¥, es la direccion normal de ataque del helicéptero, ¥y, es ortogonal a X yes
positivo hacia estribor en el plano horizontal, mientras Z, estd orientado en sentido
ascendiente y ortogonal al plano #,0 ¥, . El sistema de coordenadas inercial 7 = {%,¥,%}

se considerara fijo respecto a tierra.

En este trabajo se designara el vector ¢ = {x,y,2} como la posicién del centro de masa
del helicéptero con respecto al sistema inercial J. Asf mismo, la orientacion del vehiculo se

supondré dada por una matriz de rotacion Ry : B — 7 (Fantoni & Lozano, 1995).

La rotacién de un UAV o, en lineas méas generales, la de un cuerpo rigido puede ser
obtenida utilizando diversos métodos como, por ejemplo: angulos de Euler, cuaternios,

etc. A través de 12 definiciones independientes de los angulos de Euler se puede
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representar la orientacién relativa de dos sistemas de coordenadas, nosotros empleamos
la convencién xyz (giro alrededor de x,y',z'"") por ser la més usada en la ingeniera

aeroespacial y se denominan los éngulos de Tait —Bryan (Becker, Sampaio, Bouabdallah,
Perrot, & Siegwart, July/Sept. 2012).

Por lo tanto, los dngulos de Tait-Bryan son tres dngulos usados para describir una rotacion
general en el espacio Euclideo tridimensional a través de tres rotaciones sucesivas en

torno de ejes del sistema movil en el cual estan definidos.

Asi, la configuracién de la rotacién de un cuerpo rigido en el espacio es realizada a través

de tres rotaciones sucesivas:

1. Rotacién segin i de d: el primer giro corresponde al dngulo de roll, y se realiza

respecto a eje X.
2 0 0
R(x,d) =10 cos¢p -—sind (6.1)
L0 sing cos |

2. Rotacién segtin ¥ de 0: el segundo giro corresponde al angulo de pitch, y se realiza

haciendo una rotacion respecto al eje y.

cos® 0 sin0
R(y.0)=[ 0 1 0] (6.2)

—sin® 0 cos0

3. Rotacidén segtin Z de : el tercer y Ultimo giro corresponde al angulo de yaw, y se

realiza haciendo una rotacién respecto al eje Z.
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cosy —sinyp 0
siny  cosy 0] (6.3)
0 0 1

R(z,\) =

La matriz de rotacién completa de B respecto a J, denominada matriz de cosenos

directores estéa definida como (Bouabdallah & Siegwart, 2005):

Ry = R(z, ). R(y,0).R(x, d)

cosy —siny O] [cos® 0 sin@] [1 0 0
R; = |sin Py cosy Of.] O 1 0 ]\U cosp —sing
0 0 1) l-sin® 0 cos0l 10 sind cos¢ |

cosfrcos® cosysinBsing —sinycosd cossindcos P + sinPsin (i)
Ry = [sin J cos 6 sin i sin 0 + cos i cos ¢ sin P sin 0 cos ¢ — cos P sin ¢l(6.4)
—sin 0 cos 0 sin ¢ cos 0 cos ¢
qu =
cos\pcos 0 sinycos0 —sin0
[cusqjsinﬂsimb — sin i cos ¢ sin sin 0 + cos i cos ¢ cos 0 sin ¢ |(6.5)
cossin@cosd +sinPsing  sinsin®cosd — cosysing coslcos b

A partir de la matriz de rotacién (6.4) generada por las tres rotaciones sucesivas y su
propiedad de ortonormalidad, se puede obtener las ecuaciones cinematicas de rotacién

del quadrotor y sus relaciones entre las velocidades angulares (Craig, 2005).

Sea una matriz ortonormal R, donde:

RIR =1, (6.6)
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Con su derivada respecto al tiempo:
RTR + RTR = 0,,(6.7)
Definiendo:
=RTR  (6.8)
Ahora reemplazando (6.7) en (6.6):
ST+85=0, (6.9)

Suponiendo la matriz de rotacion (6.4) la ecuacién cinematica para determinar la posicién

del vehiculo estan definidas como:
R, = R;.S(w) (6.10)

Donde @ = [p qr]"son las velocidades angulares del quadrotor en el sistemna de
referencia ﬁju.

Por lo tanto de la ecuacién (6.9) podemos deducir:

cos ¢ —sing q] (6.11)

sin¢g sec@® cos¢secl

[ﬂ 1 singtand cosd)tanO] [p

La relacién entre las velocidades angulares en el sistema fijado al cuerpo y la variacién en
el tiempo de los dngulos de Tait-Bryan se obtiene a través de la inversidn del Jacobiano de

(6.10), y viene dada por (Bouabdallah & Siegwart, 2005):

—siné
[] [ cosqf: —sin¢ cos @ (6.12)

—sin¢ cosqbcosé’



El movimiento rotacional del vehiculo viene dado por las componentes de las velocidades
angulares en los tres ejes: velocidad angular roll (p), velocidad angular pitch (q), v

velocidad angular yaw (1), sobre los ejes X;, i, Z, respectivamente.

El movimiento de traslacion viene dado por las componentes de la velocidad v =
[up vo wolTen los tres ejes inerciales con relacién a la velocidad absoluta del quadrotor

expresada en B, v = [u, v, w,]T Las velocidades v y V estén relacionadas por la ecuacion:

v= R,V  (6.13)

6.2. FORMULACION DE NEWTON —EULER

En esta seccion se obtendran las ecuaciones dinamicas del helicoptero mediante la

formulacidon de Newton-Euler,

I as 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 formulacién de Newton-Euler como sigue:

e s -1 oo

donde J € M3 es la matriz de inercia, Ix; € R3*? es la matriz identidad, V es el
vector velocidad traslacional (en B), w es el vector velocidad angular (en B) y m es la

masa total del helicéptero.

De acuerdo con las suposiciones realizadas al inicio del capitulo, la matriz de inercia se

puede suponer diagonal:
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X
J=|0 Iy 0](615)
0

Considerando el vector de estado [§vnw]"  donde & y V € %* representan
respectivamente la posicion y velocidad lineal expresadasen 7, = [p 0 Y]y w € 93

la velocidad angular expresada en B, se pueden escribir las ecuaciones de movimiento de

un cuerpo rigido como sigue:

E=V
mV = R, F,
R; = R;S(w)
w=—mX Jo+1Tp

(6.16)

donde § =V = R,V y S(w) =R[R,

Tal como se expuso en la introduccién del capitulo, el Quadrotor es un sistema mecdanico
subactuado con 6 grados de libertad y sélo 4 actuadores (la fuerza principal y los tres

momentos actuantes sobre él producidos por las cuatro hélices).

Por otra parte, I, € By 1, € B son las fuerzas y pares externos aplicados al cuerpo del
helicéptero, y consisten en su propio peso, en el vector de fuerzas aerodindmicas, en el
empuje y en los pares desarrollados por los cuatro motores. Estas fuerzas y pares pueden

ser expresados de la siguiente forma:
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RiFy = —mg. Es + Ry, (Ui, bOY) + A
{!b 9. b3 153(5..1{_1 i) T(6.17)

Tp = — et Jr(@ X E3). Q; + 74 + Ag

Con las ecuaciones de fuerzas y pares (6.17), el modelo dindmico (6.16) se puede

reescribir como sigue:

é =V
. . b
V=-g.E+ R’E;, ;(Z?slﬂ?) (6.18)
R, = R,S(w)

Jo = —o X Jo — YiyJr(wx E3).Q; + 74

donde:

e g eslaconstante gravitacional (g = 9,81 m/s?).

o Jp es el momento de inercia rotacional del rotor alrededor de su eje (3.7404e —

5 kg.m?).
e b eselcoeficiente de empuje aplicado por los rotores (1.46e — 5 kg. m.rad=?).

o 0 es lavelocidad angular del i -enésimo rotor.

El sumatorio de fuerzas traslacionales que actdan sobre el helicéptero, tal como se
presenta en la ecuacion (6.17), estd compuesto por el empuje total generado por la suma

de los cuatro rotores, por la fuerza gravitacional y por la fuerza aerodindmica. La fuerza
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principal U1, o entrada principal de control, aplicada al helicoptero viene dada por

(Castillo et al., 2005):
Uy = (Bky f) = Gy b0} (6.19)

donde f; es la fuerza de empuje generada por cada rotor.

El par 7, en la ecuacién (6.17) es el vector de pares de control aplicados al helicoptero.
Este se obtiene a través del esfuerzo de torsion 7,, generado por cada motor eléctrico
considerando la dindmica de cada disco del motor como un sistema desacoplado en la
variable generalizada ();, que denota la velocidad angular de un motor alrededor de su

eje. El esfuerzo de tension del motor es opuesto a la friccion aerodinamica del motor
Tdrag = kD.Qiz , donde k. > 0 es una constante (7.5). Asi, a través de la segunda Ley

de Newton se obtiene (Castillo et al., 2005):

.IR“!' . “Trh'u.{ﬂ'M{ (6.20)

Cuando 0 ; = 0 se tiene que:

Tm; = tdrag = ki)‘(l? (6.21)

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 ya ha sido 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 balanceo (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-

61



horario. Estos movimientos deben ser logrados con la fuerza principal constante (Castillo

et al., 2005). Asi, el par de control aplicado en los tres ejes viene dado por:

(f2 — fll Q3 — ) 1.0,
T, = |a— )] = Q2 -0 L. U3‘ (6.22)
Y1ty @2 +0%-03 -0l Us

donde | es la distancia entre los motores y el centro de gravedad.

Cada motor se puede considerar como un disco rigido rotando alrededor de su eje Z con
una velocidad €;. El eje de rotacién del motor se mueve con la velocidad angular del eje de

referencia, lo cual produce los siguientes movimientos giroscopicos:

Tga = - )1.?4 r(@x Egyq, (6.23)

Utilizando la ecuaciones (6.13) (6.19) (6.22) y aplicando la formulacién de NEWTON -

EULER (6.14) definimos el nuevo vector de estado como: (V.Mistler, 2001)

c=[xyzuvwop@yppqr]" (6.24)

Donde la ecuacién de movimiento es:
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( xX=1u
y=v
Z=w
n=- & (cosypsinfcosd + simpsing)U1
V= —;i(simpsinﬂcosq‘) + cosysing)U1
w=g —ﬁ(cosﬂcoscp). U1
¢={ ¢ =p-+qgsinptand +rcosptantd  (6.25)
0 = qcosp — rsing
P = gsingsect + rcospsect
p= Gy ~lan) qr + 128 IL U2

l.\'.'l.’ ,.Tx xXx
. - 0 |
q= Uzz—lxx) pr — ’—R—-p +—U3
lyy lyy lyy

L r:gx%xﬁpq+}‘[—+U4

7. MODELADO DEL CONJUNTO MOTOR — HELICE

Los conjuntos motor - hélice son componentes esenciales del Quadrotor, ya que son
responsables de la produccion de la fuerza de elevacion que permite el vuelo. Esta seccion

se centra en el modelado de la dindmica de estos componentes.

Hay muchas variables para tener en cuenta a la hora de elegir el conjunto motor - hélice.
Esto es principalmente debido a que el empuje es una funcién de varias propiedades tales
como el didmetro de la hélice, coeficiente de empuije, la densidad del aire y kv del motor.
Por otra parte, si bien contamos con 4 motores "iguales”, en realidad, cada uno de ellos
tiene un comportamiento dindmico diferente. Esta disimilitud requiere un modelado mds
preciso de los motores, un proceso que a menudo comienza por el establecimiento de la
relacién entre la tensién suministrada al motor y la velocidad de rotacién a juego. Una
funcién de transferencia de motor de corriente continua de iman permanente se describe

generalmente por una ganancia y dos polos reales (también conocido como un modelo de
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segundo orden) , asociada respectivamente con las constantes de tiempo mecanicas y
eléctricas , siendo la constante mecdnica cominmente mds alta que la eléctrica por lo
menos un orden de magnitud . En otras palabras, el polo asociado con la constante
eléctrica es el mas répido y, como consecuencia del comportamiento dindmico de un
motor de este tipo es dominado por el polo mas lento. Tener en cuenta este
conocimiento, es una forma comun para definir el comportamiento dindmico de un motor
de corriente continua y es mediante el uso de una funcién de transferencia de primer
orden, que tiene sélo una ganancia y un poste asociado con la constante de tiempo
mecanica . Para identificar la funcién de transferencia de cada motor tenemos que
concebir un método de adquisicién de datos, en particular entre la entrada y la salida de
cada motor. La velocidad de rotacién de la hélice (de salida) puede ser adquirida a través
de un dispositivo de tacémetro. Para la entrada que podiamos usar el voltaje suministrado
a un motor, pero por razones practicas, es de lejos més facil de usar la sefial de PWM, ya

que es una variable que tenemos acceso directo.

Para este modelo se realizé un banco de pruebas como el que se muestra en la figura (7.1)

con el cual se adquirieron los siguientes datos que se mostraran en la tabla siguiente.

Tabla 7-1: Valores registrados banco de pruebas

porcentaje aceleracion PWM (us) empuje en kg  corriente (A) velocidad ( rpm)
(Arduino) - 7
0 0 0 0 0
40 1325 0,15 0,9 1984
48 1480 0,26 1,6 3439
57 1560 0,33 2,95 4365
69 1620 0,41 3,8 5423
83 1778 0,55 4,5 7274
100,00 1870 0,62 5,8 8200
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Tahla 7-2: Zona muerta motores

Motor # Zona muerta ancho de pulso (us)
Motor 1 0-1125
Motor 2 0-1122
Motor 3 0-1123
Motor 4 0-1119

Figura 7-1: Banco De Pruebas

Hay que aclarar en este punto que el banco de pruebas que se muestra en la figura 7.1 es

el de la tesis (Jose Alberto Herrera Vasquez, 2012) , nosotros utilizamos uno muy parecido
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construido por nosotros en donde se usaron los mismos elementos, lamentablemente no
existe registro grafico del banco ya que después de las pruebas se desmonto y no se hizo

el registro grafico.

Luego de haber concluido las pruebas preliminares y lograr entender a cabalidad el
comportamiento de los motores decidimos acoplar un encoder al motor que directamente
nos relacionarfa PWM vs velocidad angular, que son los datos que necesitamos para poder

modelar el comportamiento dindmico de los motores como una funcion de transferencia

de primer orden.
G(s) = -
g) = — (7.1)

El procedimiento para calcular t es sencillo, aplicamos una entrada escalon de 1800 us
para luego procesar los pulsos obtenidos por el encoder y adquirir la velocidad angular del
motor en rad/s. Luego utilizando la toolbox Ident en MatLah® obtuvimos la constante de

tiempo con una valor de aproximado de 0.135 s para el motor Brushless.

La siguiente grafica muestra la respuesta de los motores ante la entrada de un PWM
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Respuesta ante entrada escalon (PWM de 1800us) motor Brushless

800————1 I j T M
700 | ol RN S— ...........
7
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‘E) 400 - B . TR
2 i 1 i i
200 o J—— :, s e ._ ST e
100
01. | I S S S T |
0 2 4 6 8 10 12 14
Tiempo [s]

Figura 7-2: Respuesta transitoria motores brushless

h
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Constant Dead Zene Transfer Fen Scope

Figura 7-3: Bloques usados en Simulink para simular los motores.

Ahora que tenemos una manera de calcular la velocidad de rotaciéon de un conjunto
motor-hélice en un entorno de simulacién, también tenemos que calcular la fuerza y los
momentos producidos por cada uno de estos conjuntos. El comportamiento de las hélices
puede ser definido por tres parametros:
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e Coeficiente de empuje cr;
e Coeficiente de arrastre cp;

e Radio de la hélicer;

Estos pardmetros permiten el cdlculo de la fuerza de empuje:
aprt
n—Z

w?(7.2)

Thrust = ¢y
y momento de arrastre aerodindmico:

T —c‘t—pﬁwg‘ 7.3
drag — “P 3 (7.3)

Donde w es la velocidad angular de la hélice y p es la densidad del aire.

Asumiendo las variables de las ecuaciones 7.2 y 7.3, todas constantes excepto la velocidad
angular, podemos reescribirlas como:
T = bw? (7.4)

4prt 4% 1.2 % (5 * 25.4e — 3)*

b= ¢y = 01154 ¥ —— = 1.46e — 5 kg.m.rad™?
=

2
Q=1pw?  (75)

4pr® 4 % 1.2 % (5 * 25.4¢ — 3)°
KD = C';' = 0.1154’ *
w3 3

= 3.8e —8kg.m.rad™

8. MODELADO EN SIMULINK®
El modelador y simulacién del sistema completo se realizé en Simulink. Para el modelado

en Simulink se dividi6 el sistema completo en cinco subsistemas principales:
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e Modelo dindmico del quadrotor, a partir del empuje generado por los rotores
determina el comportamiento dindmico del quadrotor.

e Dinamica del motor, bloque responsable de simular el comportamiento dindmico

de los 4 motores.

o Visualizacién del quadrotor, recibe los estados y realiza una gréfica 3d del

helicoptero.

e Controlador PID, determina la sefial de control para que el quadrotor se oriente de

la manera deseada.

Las variables de entrada de la simulacién son los tres dangulos de Tait-Bryan y el offset de

los motores

i
~—

B LUC TS U —— — — —-U
o
S

e
- - [ e o ]

Figura 8-1: Modelo completo del sistema

Las constantes en vez de estar definidas en cada uno de los blogues, se asignan desde un

archivo .m (Listado de programa 1) ejecutado al comienzo de la simulacién, donde estan
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definidas todas ellas. De esta manera es mds sencillo modificar parametros de la

simulacion,
% - Vector de estades inigales s——s-——m—-momssnmsscsmes i s e

global xinit
xinit ={x0;u0;yO;vO;zO:wO;phiO;omegaxO;thetaO;omegayO;psiO;omegazO];

2 - Constantes generales del quadrotor

global g b d m Ixx Iyy Izz Jrotor L

g = 9.81; % Acelereracion de la gravedad [m/s"2]

b = 1.46e-5; s  Relacién entre la velocidad del rotor y el
empuje que genera [kg.m.rad”(-2)] eq 7.4

d = 3.8e-7; 2 Relacidén entre el empuje y el momento en un
rotor [kg.m.rad*(-3)] eq 7.5

= 128 % Masa del quadrotor [kg]

Ixx = 0.008809; % Tensor de (kg.m*2]

Iyy = 0.008809; % inercia del [kg.m*2]

Izz = 0.016752; % Quadrotor [kg.m"2]

Jrotor = 3.7404e-5; %  Momento de inercai del rotor [kg.m"Z]

L = 0.25; »  pDistancia entre los rotores y el centro de

t;l,l\_ﬁl'(irlt] {Ill]

Listado de programa 1: Variables globales

8.1, MODELO DINAMICO DEL QUADROTOR
El subsistema dedicado a determinar el comportamiento del quadrotor, figura 8.2, tiene
como entrada la fuerza de empuje generada por cada uno de los rotores y los estados del

sistema. Como salida tiene las derivadas de los estados del sistema.

70



Inal cendtions [12x1)
postiong 4 rates
snghes + rates

—¥ 1
,!,,,; l———*d')
stales Ot

g ator

Scopest
24 statesh

siates @
I} s13tE e atves sipuin
' omegas M {2)"

Sy¥tem oyrames

Figura 8-2: Subsistema modelo dindmico

Las ecuaciones que rigen la dindmica del sistema estan escritas como funcion de Matlab

(Listado de programa 2)
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8 = Plnfnisa del quadifolbof w——r—-—eceesscEmommmSERESESReSESETT—

%

function out = system dynamics (in)

% - Cargar variables globales —-=-—--—=====—-======

global g b d m Ixx Iyy Izz Jrotor L noise velstd rotstd

% = yarlables de astady —~——rwemmmmmescessessssESE RS S S S
x1 = in(l): % X posicidn

%2 = in(2); % xdot velocidad u

%3 = An(3); % y posicidn

x4 = in(4); % ydot velocidad v

x5 = in(5): % z posicidn

x6 = in(6): % zdot velocidad w

x7 = in(7): % phi angulo roll

%8 = in(8); % cunerpo x velocidad angular p
x9 = in(9); % theta angulo pitch

x10 = in(10); % cuerpo y velocidad angular ¢
x11 = in(11); % psi angulo yaw

%12 = in(12); % cuerpo z velocidad angular r
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Om_1 = In(13);

Om_2 = dp (14}

Om_ 3 = {n{15);

Om_4 = in(16);

Ul = b*(Om_172 + Om_2"2 + Om_3"2 + Om_47°2);

uz2 = b*(-Om_2"2 + Om_4"2);

U3 = b*(Om 172 - Om 3"2);

U4 = d*(-Om 172 + Om_2"2 - Om_3"2 + Om_4"2);

omega = — Om 1 + Om_2 - Om_3 + Om_4;

% - ]“.CllaCi()!‘IGS (Hf(‘.]"(“.l’](!i_i‘l]f".s e e o e e e e e e S e 5 e S e S S m———
xdot = x2;

xddot = =1/m * (cos(x7)*sin(x9)*cos(x11) + sin(x7) *sin(x11)) *
Ul + noise*velstd*randn(1l);

ydot = x4;

yddot = ~1/m * (cos(x7)*sin(x9)*sin(x1l) - sin(x7)*cos(x11)) *
Ul + noise*velstd*randn(1l);

zdot = O

zddot =g - (1/m) *cos (x7) *cos (x9) * U1l + noise*velstd*randn (1) ;
phidot

x8+sin(x7)‘sin(xﬁ)/cos{xg)*x]Oicos(x?)*sin(xﬂ)/cos(xg}*XIZ;

omegaxdot = x10%*x12* (Iyy-Tzz)/Ixx + Jrotor/Ixx*x10*omega + L/Ixx *
U2 + noise*rotstd*randn(l);

thetadot = cos(x7)*x10+sin(x7)*x12;

omegaydot = x8*x12* (Izz-1xx)/TIyy - Jrotor/Iyy*x8*omega + L/Iyy * U3
+ noise*rotstd*randn(l); txbep, %10 =g, xl2= x

psidot = 5in (x7) /cos (x9) *x10+cos (x7) /cos (x9) *x12;

omegazdot = x8%x10*% (Ixx-1yy)/Izz + L/lzz * U4 +

noise*rotstd*randn (1) ;

2 - funciones de salida - derivadas de las variables de estado ==———==

o

a

0.

o

out (1) = xdot; xdot velocidad

oe

out (2) = nddot; % xddot aceleracidn
out (3) = ydot; % ydot velocidad
out (4) = yddot; % yddot aceleracién
out (5) = zdot; % zdot velocidad
out (6) = zddot; $ zddot aceleracidn

o

out (7) = phidot;

oe

phidot velocidad roll
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out (8) = omegaxdot; % phiddot aceleracidn

out (9) = thetadot; % thetadot velocidad pitch

out (10) = omegaydot; % thetaddot aceleracién

out (11) = psidot; % psidot velocidad yaw

out (12) = omegazdol; % psiddot aceleracidn

2 - fin del archivo ===—mm—m e o e e e e e

Listado de programa 2: Dindmica del sistema

8.2. DINAMICA DEL MOTOR
Este subprograma es el responsable de emular el comportamiento dindmico de los 4
motores (Figura 8.2), bdsicamente es un retardo que se le aplican a estos equivalente a

tempo que se demoran en alcanzar su valor en estado estable segtn lo explicamos en el

capfitulo anterior.

I/x I 1
[,y ] 0.1325+1

Transport Phoer 1
Delayt

:
é( 0.132541

Transpart Metsr 2

1
0.1323+1

Transport Mokt 3
Delay?
1
0132341
Transport Lotoe 4

Delays

Dealays dueto control oitput S equence
ZE-4s5 each @ 115200 ey

Figura 8-3: Dinamica del motor
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8.3. CONTROLADOR

El subsistema dedicado al control del quadrotor, cada controlador regula los estados roll,

pitch, yaw, z; cuya funcién es calcular el empuje de cada motor en funcion de la salida de

los controladores (ver figura 8.4).

1 PO f— N o

Coe—fiasitfe- - EJ

] et
oY) Vi

Figura 8-4: Subsistermna control

Los controladores PID de roll y pitch comparten las ganancias del controlador (Kp y Kd)

mientras que las del controlador PID de yaw son diferentes.

El bloque de funcién llamado U20m recibe las acciones de control halladas por los

controladores PID y se encarga de transformarlas a velocidades angulares para cada

motor.
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9. DISENO DEL CONTROLADOR PID

Para controlar el comportamiento del Quadrotor se utilizard un controlador PID
independiente para cada eje: Roll, Pitch Y Yaw. Se utilizard un controlador PID debido a la
sencillez de su algoritmo, lo que nos permitird ejecutar el bucle de control con mayor
velocidad en el Arduino, y porque es posible aplicarlo de forma general a la mayoria de

sistemas de control.

para el control del Quadrotor en orientacién y altitud se requieren cuatro variables de
control. TyTeTy se utilizardn para el control de la orientacién del Quadrotor,
generaran los momentos, y serdn la salida de los tres controladores. Tipruse S€ usara
para controlar la altitud de manera manual. De esta manera el empuje generado por cada

uno de los motores sera:

fi = Tenpuse +To — Ty
fo = Tenpust — To — Ty
f3 = Tenruse — Tqb + 1y
fa = Tenruse + Ty + Tt,b

(9.1)

Donde Ty = (2 —Qy), Tp = (O — Q3), Ty = Qg + 83 — Oy — 4) siendo f; la fuerza

de empuje de cada motor.
El empuje generado por los motores no puede ser negativo nunca, con el objetivo de que

esto no ocurra se han limitado las sefiales de control mediante el uso de funciones de

saturacion.

76



Para la implementacién de un controlador PID preliminar decidimos tomar las siguientes
consideraciones para la simplificacién del modelo matematico obtenido en el capitulo 6.

e FEl Quadrotor se supone como si estuviese flotando (altura constante) o con un
movimiento en estado estacionario, los cambios angulares que se producen son
muy pequefios, por lo que se simplifican.

e Los cambios en las velocidades angulares (p,q ,7) se consideran muy pequefios,
por lo que se desprecian.

o La estadidad del Quadrotor se ve influenciada directamente por mantener fijos los
dngulos de Euler y hasta podriamos extenderlo a la estabilizacion de la altura. Se
ha decidido despreciar las ecuaciones que describen las posiciones X y y para
facilitar la implementacién del controlador, ademds del hecho que no tenemos un
sensor fisico que mida estas variables.

Luego de tener en cuenta las anteriores consideraciones y reemplazando en (6.25), las

ecuaciones que describen el comportamiento dinamico ce Quadrotor quedan resumidas

a.

(=g — ;:; (cos O cosp)U1
$ =-—U2
: = 1 9.2
¢ §="Lyus (9.2)
lyy
o
L b =24

Representando las plantas linealizadas de altura, roll, pitch y yaw respectivamente,

U1,U2,U3 y U4 son fuerzas de empuje y pares ejercidos por los motores (6.19), (6.22).
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9.1. CONTROLADOR DE LA PLANTA ROLLY PITCH

Como se expone en el articulo de Hoffman (Hoffmann, Goddemeier, & Bertram, 18-22 de
octubre de 2010) a bajas velocidades y con perturbaciones pequefias, como por ejemplo
en vuelo en interiores, la funcién de transferencia que describe el comportamiento del

Quadrotor se aproxima a un doble integrador con un retardo de primer orden debido a la

dindmica de los motores.

Se toma la transformada de Laplace para las plantas de roll y pitch segtn la ecuacion (9.2),
se supone que todas las condiciones iniciales son cero, y se afiade el retardo de primer

orden para llegar a las siguientes funciones de transferencia:

_90) S
G(S)' T(s)  lyxS2(Ts+1) (331

G(s) =2 = ___ (94
: 1(s)  lyys?(I's+1)
En este caso, al tratarse de funciones de transferencia que poseen un doble integrador,

resulta apropiada la utilizacién de un controlador del tipo PD.

9.2. CONTROLADOR DE LA PLANTA YAW

Al igual que en los controladores de Roll Y Pitch, la funcién de transferencia que describe
el comportamiento del Quadrotor en el movimiento de Yaw se aproxima a un doble

integrador con un retardo de primer orden debido a la dindmica de los motores.

78




Si se toma la transformada de Laplace para la planta altitud de la ecuacién (9.2), se supone

que todas las condiciones iniciales son cero, y se afiade el retardo de primer orden se llega

ala siguiente funcion de transferencia:

_ (s Kp
G(s) = T(s)  Is82(Ts+1) (9.5}

Como se puede observar, la funcién de transferencia (9.5), es muy similar a las de Roll y

Pitch. Como se trata de una funcién de transferencia que posee un doble integrador,

resulta apropiado un controlador del tipo PD.

Luego de sintonizar el controlador utilizando la técnica por ubicacién de polos descrita en
el capitulo 5 y evaludndola en el modelo no lineal (figura 8.1), los resultados no fueron los
deseados, entonces decidimos hacer una sintonizaciéon en tiempo real hasta encontrar un

controlador que pudiera satisfacer nuestras necesidades.

9.3, IMPLEMENTACION DEL CONTROLADOR PID EN SIMULINK

La implementacion del algoritmo de control control en Simulink® es sencilla (figura 8.4),
decidimos trabajar con la toolbox PID porque maneja la misma estructura que
implementaremos mas adelante en la tarjeta de desarrollo Arduino. Los parametros

encontrados se muestran en la tabla 8.1

Tabla 9-1 ganancias PID

~ Ganancias P / D
Estados
Roll | 0.06 0.01 0.045
Pitch | 0.06 0.01 0.045
Yaw | 0.4 0.12 0.22
Altitud | 12 9 5.8
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A continuacion podemos ohservar algunas graficas del comportamiento del sistema no

lineal a partir del diagrama de blogues en la figura 8-2

Angulo [rad], distancia [m]

Tiempo [s)

Figura 9-1: Respuestas a escalones de 1015y 20 grados de roll, pitchy yawy 1 m de altura
respectivamente.

e ROMN |}
| —— pitch |
Yaw i

z l\

——t— . i

Tiempo [s]

Figura 9-2: Respuestas a escalones de 2015y 10 grados de roll, pitch y yaw y 0.5 m de
altura respectivamente.
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Podemos observar que los controladores funcionan para diferentes rangos de operacion
inclusive los 4 al tiempo, pensdbamos que por haber implementado la técnica de

desacoplo cinemético al intentar controlar los 4 estados el sistema tenderia a la

inestabilidad.

10. DISENO DEL CONTROLADOR LOR

En esta seccién describiremos la metodologia empleada para el desarrollo del controlador
Iqr.

10.1. SISTEMA DE ESPACIO DE ESTADOS LINEALIZACION

Los presentes ecuaciones en la seccién 6 que describen la dindmica del sistema no son
lineales. Como vya se ha mencionado antes, en tal situacién es comdn para linealizar las
ecuaciones alrededor de un punto de funcionamiento. lLa linealizacion del sistema

facilitard la construccion del control del Quadrotor, como veremos mds adelante.

Tomemos como punto de partida para el proceso de linealizacién el vector de estado ¥,
que ilustra al Quadrotor en vuelo, se estabiliza a una altura z de la tierra, lo que

habitualmente se conoce como un punto de equilibrio:
¥=uvwpqrxyz¢ 0] =[00000000-2000] (10.1)

Donde 1,x,y y ¥ puede asumir cualquier valor aleatorio debido a que no interfieran en
el proceso de linealizacién. Consideremos también el siguiente vector de entrada de

equilibrio i (es decir, el vector con la velocidad de rotacién de cada uno de los motores):
i = [wy wp w3 wy] (10.2)

Como un ejemplo, en el caso de la Quadrotor @ puede ser construido mediante la
busqueda de la velocidad angular de cada motor de manera que el empuje total

producido es igual a la fuerza de la gravedad. Implementacién de la primera orden de
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desarrollo en serie de Taylor, la linealizacién del modelo del Quadrotor: (Hutchinson,

2009)

% = Fileud)
= hix, 1) (10.3)

Alrededor de un punto de funcionamiento (¥,1) es:

¥~ f(F, ﬁ)+af(“‘) (x — %) +f’f(""’ (u — i)

(10.4)
Bh(x u)( = H) + ﬂh(xu)( ﬁ)

~ h(x, ) +——

donde f (x,u) es el conjunto de ecuaciones que proporcionan el comportamiento
dinamico del sistema y h (x,u) son las ecuaciones que simulan las salidas del sensor.
Suponiendo la presencia de muy pequefias perturbaciones alrededor del punto de

equilibrio (%,) (x — X) Y (u — ) Son ambos casi cero, se puede verificar:

¢~ () : X,U) = 0 )
[x 0 f(X,u) (10.5)

y = 0 = h(x, i) =
Por lo tanto:

% 2a af;.:u) (x . ;'x?) B c'if(x,uz( u)

(10.6)
__ dh(xu) &= ah(r 1)
= ) (4 — ) + T2 (u — )

_ Of(xu)

A= e (10.7)
_afxw)

B = - (10.8)

__dh(xuw)
¢ === (10.9)

ah(x,

p == 40,10

La ecuacion (9.6) es la representacion en espacio de estado genérica:
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¥ = A¥ + Bil
[y=0f+1)ﬁ (1o1n)
f=x—-% y ¥=y—-¥% (10.12)

Modelo lineal izado de la forma

y(t) = Cx(t) + Du(t) (10.14)

(t) = Ax(t) + Bu(t) (10.13)

-0,1,0,0,0,0, 0,0, 0,0,0,0
0,0,0,0,0,0,  0,0,7:-,0,0,0
0,0,0,1,0,0, 0,0, 0,0,0,0
Oﬂﬁmmﬁ,%aa 0,0,0,0
0,0,0,0,0,1, 0,0, 0,0,0,0
A =10,0,0,0,0,0, 0,0, 0,0,0,0((9.15)

0,0,0,0,0,0, 0,1, 0,0,0,0
0,0,0,0,0,0, 0,0, 0,0,0,0
0,0,0,0,0,0, 0,0, 0,1,0,0
0,0,0,0,0,0, 0,0, 0,0,0,0
0,0,0,0,0,0, 0,0, 0,0,0,1
0,0,0,0,0,0, 0,0, 0,0,0,0.

0, 0, 0, 0

0, 0, 0, 0

0, 0, 0, 0

0, 0, 0, 0

0, 0, 0, O

_|-0.833, 0, 0, 0
B= 0, 0, 0, 0 (9.16)

0, 2.8377, 0, 0

0, 0, 0, 0

0, 0, 2.8377, 0

0, 0, 0, 0

0, 0, 1.49e — 4
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000010000000
_ 1000000100000 (9.17)

1000000001000
000000000010

0000
0000 (9.18)

0000
0000

D=

La matriz D muestra que los dngulos de cabeceo y balanceo de Euler dependen de las
entradas, una consecuencia de que el acelerémetro no estd posicionado en el centro de
gravedad del Quadrotor. Ahora tenemos que eliminar todos los estados no observables o

incontrolables. El comando de MATLAB © para esta operacion es:

sysm = minreal(sys1); % Solo estados conocidos

£l estado resultante realizacion espacial del sistema es:

-0 1.0 0 0 0 0 0 -
000 0 0 0 0 0
0O 001 0 0 0 0
0 00 0 0 0 0 0 "
A=1'0 00 0 0 1 0 0 (319
0 0000 0 0 0
0000 0 O0O0 1
.0 0 0 8 0 6 8 0 -
0o o0 0 0
-08333 0 0 0
o o0 0 0

0 283801 0 0
B="o %0 o o (9.20)
0 0 283801 0
0 0 0 0
0 0 0 149236

(9.21)

SO OO
SO = O
oo o o
oL oo
oo oo
_o OO
co oo
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(9.22)

o

il
cooo
cooo
cooo
~ =R

Donde la matriz D no sufre ningin cambio de la ecuacién (4.29). Esta realizacion también
no tiene estados accesibles, pero es totalmente controlable y observable. Después de
cerrar la observacién también podemos ver que los estados eliminados son las
velocidades lineales y posiciones lineales, quedando con la cualidad del Quadrotor y
velocidades angulares. Las posiciones lineales no son ninguna sorpresa debido a la

ausencia de sensores de posicion.

10 0 0 0 0 0 0 0 0 0 O
020 0 0 0 O0O0O0UO0TO0OO0
0O 0020 0 0 O0O0O0O0OTO0O0
0 0 0040 0 O0O0O0O0OO0 O
0O 0 0 0020 0 0 O0O0O0O0

e 0O 0 00O 0040 0 O0TO0O0 O

: O 0 00 000200 0 00
0O 000 0 0 0040 0 00
o 000 0 0 0 03 0 0 0
0O 00 00O O OO0OUB8 00
00 0000 0 O0UO0OTUO0OTZB8 0
0o 0o 00O O OO 0 0 0 0 8

R =

o o o

500
0.50
g 9.5
4 4.
Ya con las matrices A Y B y las matrices de peso Q y R y por medio de la herramienta de
simulacién MATLAB se puede solucionar el problema LQR con el siguiente comando:

K=1qr (Ahat,Bhat, Q,R)

Obteniendo la matriz de control
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K
89568 —5.0494 - 0.0000 —0.0000 0.0000 0.0000 -0.0000 —0.0000 7.7460 0.0000 —0.0000 0.0000
| -0.0000 0.0000 29014 1.0022 —0.0000 —0.0000 0.0000 0.0000 —0.0000 ~—4.0000 0.0000 -0.0000

“| -0.0000 —0.0000 0.0000 —0.0000 29014 1.0022 - 0.0000 0.0000 0.0000 —0,0000 —4.0000 0.0000
0.0000 0.0000 —0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 3.0309 1.0983 - 0.0000 0.0000 —0.0000 —4.0000

Podemos decir que en nuestro sistema linealizado es 6ptimo para los valores de Q y R, lo
cual nos indica que podemos modificar estas matrices de manera que podamos obtener
un buen desempefio del sistema, pero teniendo en cuenta que las sefiales de control no

saturen los actuadores, es decir nuestros motores.

El sistema linealizado no tiene restriccion alguna ya que se ha obviado la dindmica de los
actuadores lo cual no ocurre en el sistema no lineal que aparte de tener en cuenta las no
linealidades del sistema modelado, también se ha incluido la dindmica de los motores

para identificar que controlador es el apropiado para no saturarlos

10.2. CONTROLADOR LOR CON EFECTO INTEGRAL

Se encuentran las ganancias proporcional e integral del lazo cerrado de control,

~8.9568 -5.0494 0.0000 —0.0000 —0.0000 —0.0000 0.0000 0.0000
0.0000  0.0000 2.9014 10022 —0.0000 —0.0000 0.0000 0.0000
~0.0000 0.0000 —0.0000 —0.0000 2.9014  1.0022 —0.0000 0.0000
—~0.0000 —0.0000 —0.0000 0.0000  0.0000  0.0000 3.0309 1.0983

7.7460 —0.0000 0.0000 —0.0000
_ |~0.0000 —4.0000 0.0000 -—0.0000
~ | 0.0000 0.0000 —4.0000 0.0000
0.0000  0.0000 —0.0000 -4.0000
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10.3. IMPLEMENTACION DE CONTROLADOR LQR EN SIMULINK

A continuacion se toman graficas del comportamiento de los sistemas lineal y no lineal

con el objetivo de validar el control para el sistema no lineal a partir del diagrama de

bloques mostrado en la siguiente figura:
=fl —

— [ ‘ a ]
o) tlw gl - 1J1 1
0! .|.“.‘.=; ',‘I;"

Figura 10-1: sistema lineal y no lineal lqr
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11. COMPARACION ENTRE CONTROLADORES PID Y LOR

Comparacion Controlador PID vs LQR

Tiempo (8]

Figura 11-1: Comparacion entre controladores PID y LOR ante entrada escalon de 10, 15y
5 grados para roll, pitch y yaw respectivamente.

4B : —
[ | LOR!|
1.6|

l

14|

Distancia [m]

NI |00 T
0.6 N (—

Tiempo [s]

Figura 11-2: Comparacion entre controladores PID y LOR ante entrada escalén de 1 m de
altura (eje Z)
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Figura 11-3: Comparacién entre controladores PID'y LOR en la Accion de control para la

fuerza de empuje Ul
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Figura 11-4: Comparacién entre controladores PID y LOR en la Accién de control para los

momentos U2, U3 y U4.
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12. IMPLEMENTACION DEL CONTROLADOR PID EN ARDUINO

Es esta seccién describiremos el algoritmo que se ejecuté en la tarjeta de desarrollo
Arduino Mega. Por facilidad de implementacion y debido que Arduino es basado en C++

decidimos compilar el software en Visual Studio 2012, el cual nos permite declarar

librerias propias e incluso depurar en tiempo real.

El primer procedimiento es declarar todas las constantes y librerfas necesarias del
programa, luego estd el bloque setup() que es llamado solo una vez y es el responsable de
inicializar los sensores y configurar la comunicacién 12C. Finalmente encontramos el
bloque main() que es llamado para controlar los ciclos de ejecucion de cada subprograma

y gestionar de manera 6ptima los recursos del sistema. En la figura 11-1 observamos el

esquema bésico de nuestro sistema de control.

—=

EEROM

Registro de
HN‘III'N"H U.l' Iri
tarjeta.

Registro de valores
de datos de
programas.

Quadrotor

o Definicion de
variables y registros.

¢ Ciclo de control
principal setup()y
main()

Control de vuelo
(100Hz)

L]

Evaltia las variables
del proceso y set
point, calcula error
de vuelo y ejecuta la
accion de control
pertinente.

Kinematics (100Hz)
e Algoritmo de fusion
de sensores que

halla los dngulos de
Euler roll, pitch,
yaw.

T
|

SerialCom; MavLink

(10Hz)

e Recepciony
transmision de

datos seriales,

e Comunicacion con

interface
QgroudControl
(beta)

ComandosRC (50Hz)

e Interpreta las
acciones enviadas
desde el transmisor
(armado o
desarmando del
motor, modo de
vuelo.. ect.)

Figura 12-1: Arquitectura de algoritmo de control
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13. RESULTADOS

e Se logré implementar un controlador PID para la estabilizacién de nuestro

Quadrotor.

e Se realizaron simulaciones en el software Matlab donde se observaba el

funcionamiento del controlador disefiado.

e Sobre el modelo dindmico del Quadrotor disefiado en Simulink, se simuld el
comportamiento de los sensores y se hicieron correr los algoritmos del controlador

PID.

e Se aplicd un modelamiento que se acerca a un modelo Newton-Euler basado en un

marco de referencia inercial, para el cual nos basamos de varias tesis y libros de

diversos autores,

e Se obtuvo un modelo de la planta con el cual se conocieron los limites de

operacion de los actuadores.

e Es imposible realizar una identificacion a lazo abierto ya que es una planta no

lineal e inestable, por eso fue necesario estabilizar la planta con cierto tipo de

control en lazo cerrado,

e Gracias a las consultas en diversas tesis, manuales y blogs de paginas de internet

se pudo lograr el acople de los componentes electrénicos en nuestro sistema de

Quadrotor.

e El resto de resultados como serfan las simulaciones y los programas

implementados en nuestro Quadrotor estan en medio magnético.
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14, CONCLUSIONES

Este trabajo de grado se ha dedicado al modelado y desarrollo de estrategias de
control para solucionar el problema de estabilidad de vehfculos aéreos no

tripulados que en nuestro estudio es el Quadrotor.

Para comprender el funcionamiento del Quadrotor, se realizé un estudio de su
modelo matemadtico. Se comenzé deduciendo los movimientos de rotacion y
traslacion considerando solo un punto en el espacio, lo que permitié obtener las
ecuaciones cinematicas de un cuerpo rigido con movimientos tridimensionales. Los
angulos de Euler fueron obtenidos formulando tres rotaciones sucesivas del
cuerpo rigido a partir de la matriz de rotacion, la cual nos permitio a través de las
ecuaciones cinematicas obtenidas, el modelo dindmico del prototipo basado en la
formulacién de Newton-Euler. De igual forma se definieron las fuerzas y pares
actuantes sobre el sistema, teniendo en cuenta las perturbaciones generadas por

efectos giroscopos debido a los rotores y por vientos.

Se programdé un algoritmo en lenguaje C++ para la adquisicion y post
procesamiento de los datos brindados por el AHRS (sensores integrados:
acelerometro, giréscopo y magnetémetro) y por el barémetro basados en

(Premerlani & Bizard, 2009), c6digo compatible con Arduino.
Se implementd una interfaz grafica empleando la herramienta OpenSource

Processing, con el propdsito de visualizar y simular la actitud en tiempo real del

prototipo mediante la obtencién de los angulos de Euler.
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e Se realizaron aproximaciones de modelos como los que se realizaron para obtener
los momentos de inercia de nuestros elementos como lo fueron las hélices,
motores, baterfa y ayudas extras como el software de simulacién Solidworks que

nos ahorré tiempo y trabajo ayudandonos a obtener el momentos de inercia de

todo el conjunto del Quadrotor.

o Se empled el uso de un radio control de marca TURNIGY 9x de 9 canales y 2.4 Ghz

el cual le permitié al operario la transferencia de comandos de vuelo entre ély el

Quadrotor.

e Se implementé en el Quadrotor la técnica de control PID (Proporcional integral
derivativo) la cual logro dar un resultado posible (prueba de vuelo) de
estabilizacién hablamos de resultado posible puesto que no se puede corroborar
este resultado al no tener los datos experimentales los cuales se compararfan con

o — . . = .2 B G ke ‘
los teGricos para asf saber si se realiza de la manera dptima la técnica de « ontrol.

o Se lograron realizar vuelos de prueba donde se buscaba observar que el
controlador implementado en el momento funcionara o que ajustes eran
necesarios realizarle para obtener un buen control de estabilizacién, se logro
obtener un sistema de control indicado que lograra estabilizar el Quadrotor, el cual
se observd y se filmé con el fin de documentar gréficamente que el sistema de

control estaba funcionando de manera exitosa.
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16. TRABAJO FUTURO

Instalar una cdmara fotografica o de video que sirva como instrumento de

ohservacion, se puede disefiar una plataforma o estructura para su montaje.

Se pueden implementar nuevos sistemas de control tales como Lqr, redes

neuronales o control fuzzy.

Acoplar un sistema de comunicacion inaldmbrica (xbee) para lograr adquirir los

datos de los sensores y dispositivos.

Mejorar el tiempo de permanencia de vuelo, para lograr realizar vuelos mds

extensos.

Acoplar un sistema de GPS, donde se pueda observar la navegacion en tiempo

real.

Lograr implantar un controlo que logre volver nuestro Quadrotor en un sistema

auténomo gue no necesite de un operario.

Aplicar un control para el movimiento y estabilizacién de la cdmara con el fin de

reducir posibles efectos por las perturbaciones.
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17. ANEXOS

17.1. CALCULOS DE LOS MOMENTOS DE INERCIA

17.1.1. Momento inercia del chassis

Masa y su distribucion geométrica en una aeronave es algo de extrema importancia, ya
que afecta a toda la dindmica del sistema. Entonces, después de la construccion del
quadrotor, es el momento de evaluar algunas de sus caracterfsticas mds importantes,
como sus momentos de inercia y masa. Se asume que la matriz de inercia es diagonal y
definida positiva, con el fin de simplificar los calculos y también debido a la geometria

simétrica particular de quadrotors (véase la Figura 3.5.1)
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2

& . - RM 2 - 2
inercia motor 1z = my ra + Dyx”“ ]| = 0,003006 k.m

Lo siguientes son los momentos de inercia para los 4 motores segtn su referencia:

la inercia del motor 1 x = motor 2 y = motor 3 x = motor 4y = 1.3705e > k. m?

la inercia del motor 1y = motor 2 x = motor 3 y = motor 4 x = 0,00301 k. m?
la inercia del motor 1 z = motor 2 z = motor 3 z = motor 4 z = 0,003006 k.m?

Momento de inercia de las hélices

Las cuatro hélices muestran una completa simetria, por tanto, el célculo se realiza solo en
la parte frontal de la hélice, se modela como cilindro plano con densidad variable, se elige
de esta manera ya que una placa plana se parece a la forma de la hélice, la densidad

depende del radio y disminuye a medida que se aleja del centro.

La siguiente tabla muestra los valores de las hélices representado en el modelo de cilindro

plano con densidad variable.

Radio Ry 0.127 [m]
Altura Hy 0.012 [m]
Distancia desde el centro de masa ejex | Dy, 0,245 [m]




Distancia desde el centro de masaejez | Dy, 0.034 [m]
Masa my 0.038 [kgl

Tabla 17-3: Medidas para inercia de hélices
El siguiente grafico muestra el modelado de una hélice como un cilindro plano para poder

hallar las inercias alrededor de cada eje.

Y

S

)

Figura 17-3: Modelado de hélice como cilindro plano

A . B Ry®  Hy* 2\ _ 2
inercia hélice 1x =my Ty + 17 + Dyz” | = 0,00014653 k.m

2 2
: s A _ Ry®  Hy 2 -3 . 2
inercia hélice 1y =my 5 + Evh + Dyx” + Dyz* | = 0,00242748 k.m

2

R
inercia hélice 1z=my (% - DHXZ) = 0,0023831 k.m?

Lo siguientes son los momentos de inercia para las 4 hélices segun su referencia:
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la inercia hélice 1 x = hélice 2y = hélice 3 x = hélice 4y = 0,00014653 k.m?

la inercia hélice 1y = hélice 2 x = hélice 3y = hélice 4 x = 0,00242748 k.m?
la inercia hélice 1 z = hélice 2 z = hélice 3 z = hélice 4z = 0,0023831 k.m?

Momento inercia bateria Lipo como caja rectangular maciza

Se modelan la baterfa como una caja rectangular y se obtiene la siguiente tabla con sus

respectivas medidas.

Altura Hg | 0021 [m]
Longitud ] 0.152 [m]
Ancho - | W ____(l()tl;&)?[rin]'
Distancia desde el centro de masa eje z | Dg, 0.021 [I]{]
Masa mg | - 0.335 [ke] |

Tabla 17-4: Medidas para la inercia de la bateria

El siguiente grafico muestra el modelado de una baterfa como una caja rectangular para

poder hallar las inercias alrededor de cada eje.
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Figura 17-4: Modelado de bateria como caja maciza

Wy”  Hy’ .
inercia bateria 1x =mp 12 + 12 + D% | = 227e7* kom?

. " ¢ . "'uz ”“2 2 T 2
inercia bateria1ly = my 17 + 17 + Dgz* | = 0,00240308 k.m

Lg® Wy
inercia bateria 1z =my(—>+—5- | = 7.12e""* k.m?

Simulaciones y programas de Matlab y Arduino.

Se encuentran en medio magnéticos.
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