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INTRODUCCIÓN 

Desde hace algunas décadas, investigadores e ingenieros de diversas áreas han trabajado 

arduamente para el desarrollo de máquinas voladoras capaces de realizar misiones con 

una minina intervención humana y en algunos casos hasta nula. Este tipo de vehículos son 

comúnmente llamados Vehículos Aéreos No tripulados (UAV). Mecánica, aerodinámica, 

automatización, robótica móvil y teoría de control son algunos de los campos relacionados 

al desarrollo de este tipo se sistemas. 

Un vehículo 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 autónomamente 

mediante el uso de programas o algoritmos preestableciendo un determinado plan de 

vuelo. No es de asombrar que en la actualidad estos tipos de vehículos por el avance 

científico que se presenta día a día, estén convirtiéndose en las nuevas novedades de la 

actualidad y que con los avances que todos los días hay sobre la diversa instrumentación 

necesaria para poder realizar las diversas tareas propuestas. 

El quadrotor se ha posicionado en la actualidad como uno de los UAV más llamativos por 

sus diversas ventajas que tiene sobre los demás vehículos , y por su complejidad ya que 

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

a nuevos avances, 
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1. OBJETIVOS 

1.1. OBJETIVO GENERAL 

*° Implementar un controlador PID para la estabilización de vuelo de un UAV tipo 

Quadrotor. 

1.2, OBJETIVOS ESPECÍFICOS 

° Estudiar la cinemática y dinámica del Quadrotor. 

* Desarrollar e implementar controles PID’s para la estabilización del Quadrotor. 

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

Quadrotor. 

° Realizar pruebas básicas de vuelos bajo supervisión continua. 
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2. JUSTIFICACIÓN Y PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA 

El masivo interés que ha venido suscitando el uso de vehículos aéreos no tripulados (UAV) 

ha propiciado que cada vez sean más las personas interesadas en estudiar, investigar y 

desarrollar aplicaciones y diversos prototipos de UAV, por tal motivo uno de los vehículos 

aéreos no tripulados más 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 atrás se ha venido trabajando sobre desarrollos relacionados 

con este tipo de vehículos, la limitación de tecnología de la época no permitió avances 

muy significativos, 

Dado que en la actualidad existen grandes avances tecnológicos podemos observar que 

los vehículos UAV y en especial el Quadrotor son los vehículos más llamativos para 

desarrollar estudios y desarrollos tecnológicos, gracias a este avance en la tecnología 

exisie una gran mejora en la instrumentación la cual nos permite poder realizar avances 

en la parte de estudios y desarrollos, para la lo cual ya no tendremos limitaciones 

tecnológicas. 

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

permita estabilizar nuestro sistema sín la intervención de ningún control remoto es decir 

que tuviera un comportamiento autónomo. 
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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 

UAVSs fueron desarrollados como armamento de largo alcance, ahora considerados misiles 

cruceros. En 1917, US Navy presentó el “Aerial Torpedo”, un bombardero biplano sín 

piloto echo en madera, con un peso aproximado de 270 kg y potenciado con un motor 

Ford de 40 HP. Las características principales de este vehículo eran: un giroestabilizador 

que mantenía el nivel de la aeronave, dirección automática para mantener el curso, un 

barómetro que controlaba su altitud y una modificación en el motor que determinaba 

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

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

los lente de cámaras ópticas que llevaron a la realización de prácticas funcionales de los 

primeros vehículos de reconocimiento no tripulados, 

  
Figura 3-1: Primeros sistemas UAV 
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Estos vehículos estuvieron entre los primeros más pesados que el aire y de despegue 

vertical con éxito a pesar de que los primeros aparatos tenían un rendimiento pobre. En 

1922 el norteamericano George de Bothezat fue el primero en hacer volar un aparato 

quadrotor pero sín levantar a más de 5 metros del suelo y el ejército de los Estados Unidos 

finalmente puso fin al contrato que mantenía con él. 

En Europa, el quadrotor del francés Étienne Ehmichen, construido en 1922, consiguió un 

vuelo estacionario de cinco minutos en junio de 1923 y el 1924 se elevó hasta 10 metros 

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

  

  

Figura 3-2: Primer Prototipo 

3.1. CONVERTAWINGS MODELO A QUADROTOR (1956) 

Este helicóptero único estaba destinado a ser el prototipo de una línea de quadrotor 

helicópteros civiles y militares muchos mayores. El diseño contó con dos motores que 

accionan cuatro rotores con alas añadidas para la elevación adicional en vuelo hacia 

adelante. No fue necesaria ninguna rotor de cola y el control se obtuvo mediante la 

variación de la orientación entre los rotores volado muchas veces con éxito a mediados 

de la década de 1950, este helicóptero resultó el diseño quadrotor y también fue el primer 

helicóptero de cuatro rotores para demostrar huida hacia adelante con éxito. Debido a la 
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falta de pedidos para las versíiones comerciales o militares, sín embargo, el proyecto fue 

terminado. Convertawings propusieron un modelo E que tienen un peso máximo 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 disefñados 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 últimos avances tecnológicos sobre Quadrotores han venido 

aconteciendo por estudios y desarrollos realizados por universidades y centros de 

investigación tecnológica el síguiente es un estudio realizado, 
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Figura 3-4: Quadrotor Stanford Rotorcraft 

Este estudio se basó 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 autónomos, (Systems, 2009) 
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4. ESTADO DEL ARTE 

Ya que el concepto de Quadrotor ha sído utilizado con anterioridad y pese a que aunque 

su primera aparición fue hecha hace muchos años y datan del año de 1917 hacia adelante, 

en las últimas 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 sído algunos de los 

estudios más relevantes sobre las técnicas de control usadas: 

El objetivo principal de esta investigación fue el desarrollo e implementación de un 

sistema de control, que se centra en el modelo matemático que es esencial para el 

desarrollo de las fases del controlador. Es importante recalcar que los aspectos de diseño 

deben ser considerados seriamente con el fin de superar las limitaciones de hardware y 

lograr el control de una dinámica muy inestable, Además, 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 electrónica embarcada y el tiempo 

de funcionamiento del robot. Este documento se centra no sólo en el desarrollo e 

implementación de un controlador de prevención de colisiones para un helicóptero mini- 

robot utilizando sólo sus sensores integrados, sino también en el modelo matemático que 

era esencial para el desarrollo de las fases de control. En base a este modelo se llevó a 

cabo el desarrollo de una herramienta de simulación basado en MatLab / Simulink que fue 

fundamental para establecer los parámetros de los controladores (Becker, Sampaio, 

Bouabdallah, Perrot, & Siegwart, July/Sept. 2012). 
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Figura 4-1 Prototipo O5S4 

El objetivo de este trabajo fue usar un modelo de Lagrange Y control basado en un 

análisis de Lyapunov usando Un algoritmo de control por saturación anidada, este es UN 

método utilizado para control de sistemas no lineales, el algoritmo de control propuesto 

se evaluó mediante simulaciones y experiencias con el fin de observar el desempeño de 

las leyes de control, y probando cual llega a 5er más robusta ante perturbaciones externas. 

(Ertu’grul CETINSOY, 5 noviembre 2011) 

  

Figura 4-2 Quadrotor modelo de lagrange 

Inversión dinámica con cero dinámica para estabilización para el control Quadrotor las 

aplicaciones típicas de inversión dinámica requieren la selección de las variables de salida 

de control para hacer que la dinámica interna sea estable. Se presenta un controlador 

predictivo (Guilherme V, Raffo, 2010) el cual trata de una ley de control por 
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realimentación dinámica y un cambio de variables en el espacio de estados con el objetivo 

de transformar el sistema no lineal en un sístema lineal y controlable. Este problema es 

conocido como linealización exacta por realimentación. Además, se reduce el sistema por 

el enfoque entrada-salida para trabajar con un conjunto de sístemas siso (síngle input 

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

salida (Raffo Vianna, 2007), 

En este artículo que es una tesís 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 aplicación de control estos tratan de controlar la salida 

de un sistema, reduciendo al mínimo la diferencia o error entre el punto de consigna y (valor 

nominal) y el punto actual (valor observado), (Esa Attia & Jamali, 4 noviembre 2003) 
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Figura 4-3: Quadrotor con controlador PID mas filtro kalman 
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5, MARCO TEÓRICO 

5.1. DESCRIPCIÓN DEL VEHÍCULO AÉREO NO TRIPULADO TIPO QUADROTOR 

Un Quadrotor funciona usando implementado un diseño 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 simultáneamente, la velocidad del rotor delantero debe ser disminuida. El 

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- rotación. Como consecuencia, el par neto resultante puede ser nulo sí todas las 

hélices giran con la misma velocidad angular, permitiendo de este modo la aeronave a 

permanecer todavía alrededor de su centro de gravedad. Con el fin de definir la 

orientación de un avión (0 actitud) en torno a su centro de masa, los ingenieros 

aeroespaciales generalmente definen tres parámetros dinámicos, los ángulos de guiñada ( 

yaw), cabeceo (pitch) y balanceo (roll). Los cambios en el ángulo de paso son inducidas 

por la variación contraria de velocidades en las hélices 1 y 3 (véase la Figura 5.2.1), lo que 

resulta en la traslación hacia adelante o hacia atrás. Si hacemos esta misma acción para 

las hélices 2 y 4, se puede producir un cambio en el ángulo de balanceo y resultara en 

traslación lateral. Así, mediante el cambio de estos tres ángulos de un Quadrotor somos 

capaces de hacerlo maniobrar en cualquier dirección. (Domingues, Octubro de 2009) 
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Figura 5-1: ESquema de funcionamiento del Quadrotor 
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Figura 5-2: Translaciones y rotaciones según los motores en funcionamiento 
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5,2. DISPOSITIVOS ELECTRÓNICOS 

5.2.1. Sensores 

La estimación del estado (actitud, velocidad y posición) es una necesidad fundamental 

para los vehículos autónomos. La precisión que se demanda en la estimación del estado 

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

aplicación. 

Para la navegación se utilizan una gran variedad de sensores. Algunos se remontan a 

tiempos remotos como es el caso de la brújula. En general, existe una gran cantidad de 

sensores (presión, velocidad del aire, temperatura, etc.), siendo los más importantes para 

la estimación del estado los sensores inerciales: acelerómetros, giroscopios y 

magnetómetros (brújula). 

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 características tridimensionales e incluso con piezas 

móviles. Esto ha permitido el desarrollo de sensores con una disminución de coste, 

tamaño y consumo enorme respecto a los sensores tradicionales. 

5,2,2. Acelerómetro 

Un acelerómetro es un instrumento que mide la aceleración. La aceleración medida está 

relacionada con el peso de una masa de prueba. Por ejemplo, un acelerómetro situado en 
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un cohete lejos de cualquier campo gravitacional (se supone gravedad cero) que está 

acelerando debido al empuje del motor, medirá el ritmo de cambio de la velocidad del 

cohete relativa a cualquier marco de referencia inercial. Si el acelerómetro se encontrase 

en la superficie terrestre mediría una aceleración de valor g con dirección vertical cuando 

se encontrase estacionario, debido a que las masas en la Tierra tienen un peso me. Sin 

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

De esta forma se podría modelar la medida del acelerómetro f como: 

+. 

F 

m 
fF=a+5=—+3 (5.1) 

Conceptualmente, un acelerómetro se comporta como una masa amortiguada con un 

muelle. Cuando el acelerómetro experimenta una aceleración, 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 aceleración, 

En dispositivos comerciales, para convertir el movimiento mecánico en una sefal eléctrica 

se utilizan normalmente componentes piezoeléctricos, piezoresistivos y capacitivos. Los 

acelerómetros piezoeléctricos se basan en piezocerámicos o en cristales como el cuarzo. 

Son insuperables a altas frecuencias, bajo peso del dispositivo y amplio rango de 

temperatura, Los acelerómetros piezoresistivos se prefieren para aplicaciones con 

grandes impactos. Los acelerómetros 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 acelerómetros modernos son a menudo pequeños sistemas microelectromecánicos 

(MEMS), y de hecho son los dispositivos MEMS más simples (ver figura 5,3), que constan 

con poco más que una viga en voladizo con una masa de prueba (también conocida como 

masa sísmica), 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 desvía de su posición 

neutra. Esta desviación es medida de manera analógica o digital, Comúnmente 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 deformación de este, y en consecuencia el desplazamiento, es una buena | 

alternativa, sin embargo son necesarios más pasos durante el proceso de fabricación. 

Para medir la aceleración en el quadrotor se ha utilizado un acelerómetro triaxial ADXL345 

de la compañía Analog Devices (ver figura 5.4). Este acelerómetro forma parte del Sensor 

Stick de Sparkfun. Sus principales características son: 
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e Interfaz SPl o °C, 

e Rango de medida de +2, +4, +8, +16 g. 

e Resolución de 10-bits. 

e Detector de caída libre 

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

  

Figura 5-4: Acelerómetro ADXL345 

5.2.3. Giróscopo 

Un giroscopio es un instrumento, basado en los principios del momento angular, para 

medir o mantener la orientación. Mecánicamente, un giroscopio es una rueda o disco 

giratorio en el que el eje es libre de adoptar cualquier orientación. Aunque esta 

orientación no permanece fija, cambia en respuesta a un par externo mucho menos y en 

una dirección diferente de lo que lo haría sín 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 orientación permanece casí fija, con 

independencia de cualquier movimiento de la plataforma en la que se monta. 
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Un giroscopio exhibe un número de comportamiento incluyendo la precesión y la 
nutación, 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 medición inercial. Los efectos giroscópicos se utilizan en 
boomerangs y yoyos. 

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

== Un (5.2) 

E 
donde los seudovectores ? 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 aceleración angular, 

Los giroscopios con tecnología 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: E = 2MBx Q 

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 características: 

e Interfaz °C 

e Integra conversores analógicos-digitales de 16 bits 

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

e Consumo de 6,1 mA en modo medida y 5 HA en modo standby. 

e filtro paso bajo implementado en el sensor 
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Figura 5-5: Giroscopio GT 3200 

5,2,.4. Magnetómetro 

Los magnetómetros permiten determinar la fuerza o la dirección de un campo magnético. 

Los magnetómetros se pueden clasificar en dos tipos básicos: escalares, miden la fuerza 

del campo magnético al que se encuentran sometidos, y vectoriales, miden la 

componente de campo magnético en una dirección concreta, Estos últimos son conocidos 

como brújulas o compás y son los más interesantes para la navegación, Entre las 

tecnologías de magnetómetros destacar los siguientes tipos: 

e Magnetorecistivos: Estos están hechos de tiras delgadas de permalloy (película 

magnética de NiFe) cuya resistencia eléctrica varía 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 

brújulas 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 

rotación. La amplitud de la señal es proporcional a la intensidad del campo, 

siempre que sea uniforme, y al seno del ángulo entre el eje de rotación de la 

bobina y las líneas de campo. Este tipo de magnetómetro está obsoleto. 

Efecto Hall: Son los magnetómetros más 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 automóviles que detectan la velocidad de rotación de la rueda a 

través de ranuras en los discos de las ruedas, 

Para nuestro quadrotor usamos como magnetómetro el sensor HMC5883L de Honeywell 

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

Este magnetómetro triaxial digital tiene las sijguientes características; 

Interfaz 1?C 

Bajo voltaje de operación (2.16 a 3.6V) y bajo consume de energía(1001) 

Integra conversores analógicos-digitales de 12 bits 

Resolución de 5 mili-gauss 
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HMCS58831L 

  

Figura 5-6: magnetómetro HMC58831L 

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 información acerca del rumbo, la 

actitud, y la guifñada de una aeronave. Este tipo de sistemas están específicamente 

diseñados para reemplazar a los antiguos instrumentos de control giroscópicos, y 

proporcionar una mejor precisión y fiabilidad. 

Normalmente, los AHRS están formados por giróscopos (Figura 5.5) acelerómetros (Figura 

5,4), y magnetómetros (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 

giróscopos. Como técnica de fusión sensorial, es habitual emplear Filtros de Kalman, de tal 

manera que se obtenga una única solución a partir de las diversas fuentes de datos 
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originales aunque en este proyecto utilizaremos un algoritmo basado en la teoría de 

matrices de cosenos directores (Premerlani & Bizard, 2009). Los AHRS se diferencian de 

los sistemas de navegación inercial en que se basan en el uso de magnetómetros y/o 

receptores GPS para corregir los datos en bruto (sin procesar) del giróscopo, 

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 

básicamente es la fusión del acelerómetro, giróscopo y magnetómetro definidos 

anteriormente, 

  

Figura 5-7: AHRS 9 Degrees of Freedom - Sensor Stick 
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5,2.6. Barómetro 

Una de las aplicaciones de los sensores de presión está en las mediciones de altimetría. La 

presión barométrica tiene una relación mensurable con la altitud, basándonos en esta 

propiedad física podemos utilizar el sensor de presión para deducir la altura a la que se 

encuentra el quadrotor a partir de la ecuación 5.3 

1 

altitude = 44330 * (1 — (2) (5.3) 
0 
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Figura 5-8: Grafica Altitud vs presión barométrica 

Para el proyecto seleccionamos como barómetro el sensor BMPO85 del fabricante BOSCH 

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

características: 
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e Interfaz °C y TWI 

e Completamente Calibrado 

e Sensor de temperatura incluido 

e Bajo consume de energía: 5uA en modo estándar 

e Voltaje de operación: 1.8 — 3.6V 

e Rango de presión: 300 — 1100hPa 

STONE TY 

S 2 DA 

E 
a Á 

e: a 

  

Figura 5-9: Barómetro BMP085 

5,2,7. Motores y controladores electrónicos de velocidad (ESC) 

Los motores que son usualmente implementados en este tipo de aplicaciones son los 

motores de corriente directa (DC). Estos son más livianos que los motores de combustión 

y no requieren combustible, que entre algunos de sus beneficios está el reducir los riesgos 

de explosión por corto circuito o cualquier otro tipo de averías. 

32  



Los motores DC están disponibles en el mercado de modelos a radio control ya sean 
motores brushed o brushless. Los motores brushless son más caros pero tienen alta 
eficiencia, poder y no necesitan un constante mantenimiento. Los motores brushed son 

más económicos pero tienen un periodo de vida útil más 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 más 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 óptimo desempeño. En esas situaciones es requerido 
un PSRU (Propeller Speed Reduction Unit — Unidad de Reducción de Velocidad de Hélice) 
que son un tipo de cajas reductoras. Aunque estas unidades astán disponibles para s5u uso 
en los aviones RC (Radio Control), en el quadrotor queremos tener una estructura lo más 
ligera posible. Una forma de tener los beneficios de alto torque sín implementar un PSRU 
es usando un tipo de motor brushless llamado “Ouirunner”. 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 máxima de 80% (Tabla 5.1). 

  
Figura 5-10: A2212-13 Brushless Outrunner Motor 
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Dimension 

      

>» 

  

[Model 2212-13 

Motor $iza 28'26mm 

Shaft size: M3 175'37 mm 

Weight. 50g 

KV(pm) 1000 

Max Povier. 150W 

Battery. 2-3Li-Po 

Test Prop 11x7/10x5 

Ri(f1\ Q). 0.127 

ESC{A) I0A 

  

Figura 5-11: Medidas motor A2212-13 

Tabla 5-1: Características motor A2212-13 

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

    

No. of Cells: 2-3 Li-Poly | 
6 - LO NiCd/NiMH 

Kv: 1000 RPM/V 

“Max Efficiency} | 80% re 

Max Efficiency Current: | 4 - 10A (>75%) 

No Load Current: 0.5A @1O0V |} 

Resistance: 0.090 ohms 

Max Current: 13A for 605 

Max Watts: 150W 

Weight: 52,7 g / 1.86 0z 

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 electrónico de 

velocidad (ESC por sus siglas en ingles). Este hardware recibe energía de la batería y 
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BLM de 6 polos, 35000rpm BLM de 12 

polos.(BLM = BrushLess Motor) 

Dimensiones: 55mm x 25mm x 6Gmm. 

Peso: 21g. 

  

      
  

5,2.8. Batería 

El almacenamiento de energía ha experimentado grandes avances en las últimas décadas, 

debido principalmente a investigaciones en fuentes de poder ligeras y de gran duración 

para el uso en dispositivos móviles como celulares, laptops o tablets. En la industria de 

modelos a radio control sin embargo no había un interés definido en fuentes eléctricas de 

poder. Los interesados en este campo de desarrollo son en su mayoría relacionados con 

algunos proyectos de investigación (algunos de los cuales hacer uso de la energía solar 

como fuente de energía) o incluso algunos desarrolladores aficionados de aviones 

eléctricos. En el mercado de los modelos a radio control las baterías eléctricas han 

demostrado ser la solución más económicas a largo plazo en comparación a los motores 

de combustión, Específicamente, baterías Lithium-jon Polymer (LiPo) son un avance 

reciente en la tecnología de almacenamiento de energía, la cual proporciona alta 

capacidad, es ligera de peso y es una fuente de alimentación robusta que tiene un amplio 

espectro de aplicaciones en el mercado, incluyendo el de modelos RC. Por estas razones, 

el prototipo del quadrotor usará una batería LiPo que suministrará la energía necesaria 

para los motores, y dispositivos electrónicos. En este proyecto seleccionamos la batería 

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

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

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

  

  

  

  

  

  

        

Capacidad: 4000mAh 

Voltaje: 351P / 35 Cell / 11.1V 

Descarga: 35C Constant / 70C Burst 

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

dimensiones: 152x49x21mim 

Conector de Balance: | JST-XH 

| Conector de Descarga: | 4mm Bullet-connector 

3,2.9, Microcontrolador 

Un sistema de estabilización es necesario para conducir el quadrotor porque 

normalmente este tipo de vehículos es inestable. La implementación de un algoritmo de 

estabilización y control no había sído posible hasta que recientemente de lograron 

avances en el desarrollo de microcontroladores de gran desempeño. Un microcontrolador 

que ha atraído especial atención de la comunidad robótica 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 electrónica 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 estándar de programación 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 librerías), 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 programación e incorporación en otros circuitos. Un 

aspecto importante de Arduino es la manera en el que los conectores están distribuidos 

en la placa, permitiendo conectar una gran variedad una gran variedad de añadidos, 

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 1°C, permitiendo conectar varias shields 

simultáneamente y usarlas en paralelo, 

  
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 conexión de serie RS-232, pero la forma en la que está 

implementado varía en función de la versión del hardware. Las placas Arduino con puerto 

de serie poseen un circuito inversor simple que convierte señales 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, 

En este proyecto se ha utilizado una placa Arduino Mega (ver figura 5,14) que tiene las 

siguientes características: 

Tabla 5-4: especificaciones placa Arduino Mega 

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

  

Microcontroller ATmega2560 

Operating Voltage 5V 

Input Voltage (recommended) | 7-12V 

Input Voltage (limits) 6-20V 

Digital I/O Pins 54 (of which 15 provide PWM output) 

Analog Input Pins 16 

DC Current per I/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 automático ha sido vital para el avance de la ingeniería y la 

ciencia. Además de su importancia en sistemas de vehículos espaciales, guiado de misiles, 

sistemas robóticos, y similares, el control automático se ha convertido en una parte 

importante de los procesos industriales y de manufacturación. Un ejemplo de ello son las 

máquinas herramienta de control numérico computarizado (CNC), el diseño de pilotos 

automáticos en la industria aeroespacial, y en las cadenas de montaje de la industria 

automovilística. También es esencial en las operaciones industriales como el control de 

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

El primer trabajo significativo en control automático fue el regulador de velocidad 

centrífugo de James Watt para el control de la velocidad de una máquina de vapor, en el 

siglo XVII. Minorsky, Hazen y Nyquist, entre otros, realizaron importantes aportaciones en 

las etapas iniciales del desarrollo de la teoría de control. En 1922, Minorsky trabajó en los 

controladores automáticos para dirigir embarcaciones, y mostró que la estabilidad puede 

determinarse a partir de las ecuaciones diferenciales que describen el sistema, En 1932, 

Nyquist diseñó 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 posición, analizó el diseño de los 

servomecanismos con relevadores, capaces de seguir con precisión una entrada 

cambiante, 

A medida que las plantas se vuelven más complejas, con múltiples entradas y salidas la 

descripción del sistema de control requiere gran cantidad de ecuaciones. La teoría del 
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control clásica, que trata de los sistemas con una entrada y una salida (Single Input-Single 

Output), pierde su solidez ante sistemas con entradas y salidas múltiples (Multiple Input- 

Multiple Output). Desde alrededor de 1960, debido al desarrollo de los computadores, se 

hizo posible el análisis en el dominio del tiempo de sistemas complejos, la teoría de 

control moderna, basada en el análisis en el dominio del tiempo y la síntesis 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 precisión, el peso y el 

costo en aplicaciones militares, espaciales e industriales. 

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

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

9.3.1, Control Proporcional Integral Derivativo (PID) 

Un PID (Proporcional Integral Derivativo) es un mecanismo de control por realimentación 

que calcula la desviación o error entre un valor medido y el valor que se quiere obtener, 

para aplicar una acción correctora que ajuste el proceso,. Es interesante sefalar que más 

de la mitad de los controladores industriales que se utilizan hoy en día utilizan esquemas 

de control PID o PID modificados. 

La utilidad de los controles PID estriba en que se aplican de forma casí general a la 

mayoría de los sistemas de control. En particular, cuando el modelo matemático de la 

planta no se conoce y, por tanto, no se pueden emplear métodos de diseño analíticos, es 

cuando los controles PID resultan más útiles. En el campo de los sístemas de control de 

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

muchas sítuaciones no aporten un control óptimo. 

  

    Y Pp K,el1) 

  

  

+ 1 

—Selpoint Ernor>| 1 K,ſe(r)dr 

0     

  

  

            D- 20 
2     
  

Figura 5-16: Diagrama de un controlador PID 

El control PID está compuesto, como se ve en la figura 5,16, de tres acciones que se 

suman entre sí: la acción de control proporcional, la integral y la derivativa. El valor 

proporcional determina la reacción al error actual. La acción integral genera una acción 

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 acción derivativa 

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

La sefñal de salida estará determinada por el siguiente algoritmo 

u(t) = Kpe@ + K ſy e@)dr + Ka 22 (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 diseñado para lo que requiera el proceso 

a realizar. Como casí 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 sintonización que permiten llevar 

a cabo una sintonización delicada y fina de los controladores PID en el sítio, Asimismo, se 

han desarrollado métodos automáticos de sintonización y algunos PID poseen capacidad 

de sintonización automática en línea. Un controlador PID puede ser llamado Pl, PD, Pol 

en ausencia en ausencia de las acciones de control respectivas. Los controladores Pl son 

particularmente comunes, ya que la acción derivativa es muy sensible al ruido, y la 

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

Acción de control proporcional: La parte proporcional consiste en el producto entre la 

señal de error y la constante proporcional como para que hagan que el error en estado 

estacionario sea casí nulo, pero en la mayoría de los casos estos valores solo serán 

óptimos en una proporción determinada del rango total de control, siendo distintos los 

valores óptimos para cada porción del rango. Sin embargo, existe también un valor límite 

en la constante proporcional a partir del cual, en algunos casos, el sistema alcanza valores 

superiores a los deseados. Este fenómeno se llama sobre oscilación y, por razones de 

seguridad, no debe sobrepasar el 30%, aunque es conveniente que la parte proporcional 

ni siquiera produzca sobre oscilación. La fórmula de la acción proporcional está dada por: 

u(@), = K,e@) (5.5) 

donde K,, es la ganancia proporcional. El error, la banda proporcional y la posición inicial 

del elemento final de control se expresan en tanto por uno. Nos indicará la posición que 

pasará a ocupar el elemento final de control. 
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Hay una relación lineal continua entre el valor de la variable a controlada y la salida de la 

señal 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 variación respecto al tiempo, es incluyendo las 

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

Acción de control integral; En el control proporcional de una planta, cuya función de 

, , L ] . , 
transferencia no posee un integrador 7 hay un error estacionario, o desplazamiento 

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

acción integral del controlador. 

En el control integral de una planta, la señal de control, que es la sefíal de salida a partir 

del controlador, es en todo momento el área bajo la curva de la señal de arror hasta tal 

momento, La señal de control vu (t) tiene un valor diferente de cero cuando la sefal de 

error e (1) es cero como se aprecia en la figura 5.17 (a). Esto es imposible en el caso de un 

controlador proporcional, ya que una señal de control diferente de cero requiere una 

señal de error diferente de cero. Una sefal de error diferente de cero en estado 

estacionario significa que hay una equivalencia. La figura 5.17 (b) muestra la curva e (tf) 

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 gráfica (a) muestra una acción de control integral, mientras que la gráfica 

(b) muestra una acción de control proporcional 

Obsérvese que la acción 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 fórmula de la acción integral está dada por: 

u(t); = K; ſy e()dt (5.6) 

El error es integrado, lo cual tiene como función promediarlo 0 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 propósito de obtener una respuesta estable del sistema sín 

error estacionario (Kuo, 1996) (Ogata, 2003). 
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Acción de control derivativa: Cuando una acción de control derivativa se agrega a UN 

controlador proporcional, aporta Un modo de obtener un controlador con alta 

sensibilidad. Una ventaja de usar una acción de control derivativa es que responde a la 

velocidad de cambio del error y produce una corrección significativa antes de que la 

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

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

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

Constante Tiempo de sobrepaso Tiempo de Error en Estabilidad 

levantamiento asentamiento estado 

estable 

K, | Disminuye Aumenta Cambio pisminuye Disminuye 

| Pequeño 

K; | Disminuye Aumenta Aumenta Se elimina Disminuye 

Ka | Cambio Disminuye Disminuye No afecta Mejora sí 

| pequeño 
Ka es 

pequeña 

La fórmula de la acción proporcional está dada por 

  

de(t 
ua = Ka “8 (5.7) 

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

luego ser sumado a las sefales anteriores proporcional e integral. 
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Aunque el control derivativo no afecta de forma directa al error en estado estacionario, 

añade amortiguamiento al sistema y, por tanto, permite el uso de un valor más grande de 

la gananciaK,,, lo cual provoca una mejora en la precisión 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 

acción proporcional (PI) o proporcional-integral (PID) (Kuo, 1996) (Ogata, 2003). 

5,3.2. Sintonización del controlador PID 

Ajuste Manual 

sj el sistema se mantiene en línea y es posible modificar las constantes del controlador 

PID, se puede hacer un ajuste en línea modificando los parámetros 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 raíces 

El lugar geométrico de las raíces es la trayectoria formada por las raíces de una ecuación 

polinómica cuando un parámetro de ésta varía. 

En el caso de Sistemas de Control, la ecuación polinómica resultante es la ecuación 

característica, y el LGR es la trayectoria en el plano $ (complejo) de las raíces de ésta 

ecuación cuando algún parámetro está cambiando: 

  

_ _ P(S) _ cua num(s) _ 
1+ (SS )HS)=0-= 1+55- =1+ TI =0 (5.8) 
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Podemos ver más claramente el parámetro variable de la siguiente forma: 

1 + k 2 = 9 Ó 4 42222... q ; con K como parámetro variable, 
Q(s) den(s) 

(5.9) 

Ejemplo: 

K 
— (5,10),esto implica que la ecuación caracterisitca será : 
s(s + 1) ( ) P q 

sea G(s) H(s) = 

Ss? + 5+K=0 (5.11) 

Ko Locas 

im
ag

 
Ax

 
° 

Rea Anas 

Figura 5-18: Lugar geométrico raíces 
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Método de asignación de polos y ceros 

A diferencia de los métodos discutidos anteriormente el método de asignación de polos y 

ceros requiere para su aplicación un buen conocimiento a priori del sistema a controlar, 

lo cual limita apreciablemente su rango de aplicación. Los métodos de asignación de 

polos y ceros se basan en establecer a priori las zonas del plano s donde se desean ubicar 

las raíces del sístema de lazo cerrado. Posteriormente se eligen los parámetros del 

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

las zonas establecidas. 

Los métodos de asignación de polos y ceros se hallan desarrollados en la literatura en 

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

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

Puede demostrarse que sí: 

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

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

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 localización se 

obtienen a partir de la resolución de la ecuación característica de lazo cerrado. 

5,3.3. Control LAQR 
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El control del tipo realimentación de estados LAQR, al tener el estado del sistema se tiene 

información de toda la dinámica, lo que permite el diseño de controladores en los cuales 

se puede establecer el desempeño del sistema otorgando mayor peso a las variables de 

estado de interés y se puede tener en cuenta los límites de las sefñales de control. El 

control de realimentación de estado genera estabilización al sistema; y al sumar una 

acción integral se logra controlar el sistema. 

El método de control LAQR es la solución optima a un problema de minimización con lo 

cual asegura la estabilidad del sistema en lazo cerrado, además su computo es fácil. Se 

puede comenzar por venir el problema más general que da solución a este problema: 

Dado el sistema dinámico: 

x(t) = Ax(t) + Bu(t); x(to) = xo (5.48) 

con x(t) E R* yu(t) E R” (5.49) 

z(t) = Cx(t) (5:50) 

con z(t) E R’, se define una funcion de costo cuadrática 

1= 5 al [27 ()R,,2Z@) + ul (O RGu(@O]dt + =xT(tf)P: ex(tf) (5,51) 

Con R,, > 0,Ruw > 0,P¡F z 0, A(t) es una función continua del tiempo y B(t), C(t), 

R,, y Ru $s$on funciones continuas en el tiempo y acotadas constituyendo así un sistema 

LTV (lineal variante en el tiempo). Entonces el problema general del LAR es encontrar una 

entrada u(t) optima en un lapso de tiempo. Dicha entrada está dada por le expresión: 

Uop({t) = —Ruw B7P(t)x(@) = —k(t)x(@) (5.52) 

Donde P(t) es la solución a la ecuación diferencial de Ricatti: 

—P(@ = AP + PA + CTRZZC— POBRyYy BTPC@ (5.53) 
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Pero en la mayoría de los casos la solución que se busca es para sistemas lineales 

invariantes en el tiempo (LTI), entonces la ecuación diferencial de Ricatti alcanza un valor 

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

por: 

ATP + PA + Rey — PER IBTP= 0 donde Rex = CTR,,C (5.54) 

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

inglés: Control Algebraic Ricatti Equation) encuentra el valor óptimo de P y la entrada 

óptima: 

ult) = —kK.¿x(t) (5.55) 

[Xx 
Planta 

K 

  

  

  

  

    K* U—— 

Figura 5-19: Control estabilización LQR 

También se puede hacer que este tipo de control siga una referencia con un tratamiento 

matemático adicional: siendo y(t) = Cx(t) las salidas relevantes del sistema y 7(i) la 

referencia que adiciona nuevos estados xi(t) y consigo las nuevas ecuaciones de estado 

x1(t) y desde luego habrá que incluir también su penalización en la función de costo. El 

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

laca] . [e dl [o 1 [a u(t) + [e] r(1) (5.56) 

Si se define entonces X#(t) = [x(t)xi(t)]” la nueva función de costo se define como: 

J = ſg ET R:+X#) + u7 (0) Ruu(0)] de (5.57) 
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Con lo que: 

u() =—[K K1] aa = —KXx@ (5.58) 

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

siguiente figura: 

  

  
      

C 

[REFERENCIA] Cr CD x|—— ' Cu == 
/ UE Ganancia Planta’ a 

Integral _ 

Ganancia 
proporcional 

Figura 5-20: Control LQR siguiendo la referencia 

6. MODELADO QUADROTOR 

El primer paso antes de la etapa de control es la modelización adecuada de la dinámica del 

sistema. Esta fase se espera facilitar el control de la aeronave, ya que nos dará una mejor 

comprensión de las capacidades y limitaciones del sistema en general. El capítulo actual 

nos guiará a través de las ecuaciones y las técnicas utilizadas para modelar nuestra 

Quadrotor, que proporciona la base matemática para la aplicación de la dinámica de 

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

El modelo dinámico del helicóptero se presenta bajo la formulación matemática de 

Newton-Euler aunque existe otra formulación conocida como LaGrange-Euler, Para 

obtener tal modelo dinámico se supone el vehículo como un cuerpo rígido 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 vehículo. 

    
Figura 6-2: Sistema de referencia 
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En la teoría de control, el conocimiento sobre el comportamiento dinámico de un sistema 

dado puede ser adquirido a través de sus estados. Para un Quadrotor, su actitud sobre los 

3 ejes de rotación se sabe con 6 estados: los ángulos de Euler [Pp 6 P ] (Roll - Pitch - Yaw ) 

y las velocidades angulares alrededor de cada eje [p q r]. 

Sin embargo, otros 6 estados son necesarios: la posición 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. CINEMÁTICA DEL QUADROTOR 

Antes de obtener el modelo dinámico del Quadrotor, se presentara como estijmar la 

posición y orientación del vehículo con respecto a un sistema de coordenadas de 

referencia inercial. 

El helicóptero, como solido rígido, está caracterizado por un sístema de coordenadas 

ligado a él y con origen en su centro de masa (ver Figura 6.2). Esíe sistema se define 

considerando B = {X,, Y, Z,} como el síistema de coordenadas fijo al helicóptero, 

donde el eje X, es la dirección normal de ataque del helicóptero, Y, es ortogonal a Xz y es 

positivo hacia estribor en el plano horizontal, mientras Zz está orientado en sentido 

ascendiente y ortogonal al plano X, O Y, . El sistema de coordenadas inercial J = {X, Y, 2} 

se considerará fijo respecto a tierra. 

En este trabajo se designara el vector ¿ = {x,y,z} como la posición del centro de masa 

del helicóptero con respecto al sistema inercial 3. Así mismo, la orientación del vehículo se 

supondrá dada por una matriz de rotación R3 : B — J (Fantoni & Lozano, 1995). 

La rotación de un UAV 0, en líneas más generales, la de un cuerpo rígido puede ser 

obtenida utilizando diversos métodos como, por ejemplo: ángulos de Euler, cuaternios, 

etc, A través de 12 definiciones independientes de los ángulos de Euler se puede 
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representar la orientación relativa de dos sistemas de coordenadas, nosotros empleamos 

la convención xyz (giro alrededor de x, y', z’’) por ser la más usada en la ingeniera 

aeroespacial y se denominan los ángulos de Tait -Bryan (Becker, Sampaio, Bouabdallah, 

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

Por lo tanto, los ángulos de Tait-Bryan son tres ángulos usados para describir una rotación 

general en el espacio Euclideo tridimensional a través de tres rotaciones sucesivas en 

torno de ejes del sistema móvil en el cual están definidos. 

Así, la configuración de la rotación de un cuerpo rígido en el espacio es realizada a través 

de tres rotaciones sucesivas;: 

1. Rotación según Xx de <$: el primer giro corresponde al ángulo de roll, y se realiza 

respecto a eje Y, 

1 0 ] 0 

R(x, b) = 10 cosp —sinó (6.1) 
0 sinp cos] 

2. Rotación según Y de O: el segundo giro corresponde al ángulo de pitch, y se realiza 

, E. . =N 

haciendo una rotación respecto al eje Y, 

cos0O 0 sin0 

RG, 0) = 0 ¡l 0 (6.2) 

—=sin 0 0 cos09 

3. Rotación según 2 de : el tercer y último giro corresponde al ángulo de yaw, y se 

realiza haciendo una rotación respecto al eje 2. 
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cosW —sinW 0 

R&@W)=/sinp cos 0 (6.3) 
0 0 1 

La matriz de rotación completa de B respecto a 3, denominada matriz de cosenos 

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

Ry a R(2z, Y). RG, 0). R(%, $) 

cosÜU —=síinY 0] ſcos0 0 síino¡ stL O 0 

Ra= /sinP cosW O.| O 1 0 [{.[0 cosp —=sinó 

0 0 11 l—sin0 0 cos81 10 síinp cos@. 

cos cos 0 cosWsinOsin< —sín cos cos sin0 cos p + sinW sin 

Ra = [sinW cos 9 sinWsin 0 + cos cos sinW sin 0 cos $ — cos Y sín <[(6.4) 

—sin 9 cos 0 sin <p cos 9 cos 

Ra a 

cos W cos 9 sin Y cos 0 —sin 0 

cos Psin0sin $ — síin Y cos p sinW sin 0 + cosW cos cos 0 sin < |(6.5) 

cosWsinOcos< + sínPsin sinpsinOcos< —cosWsine cos0l cos $. 

A partir de la matriz de rotación (6.4) generada por las tres rotaciones sucesivas y su 

propiedad de ortonormalidad, se puede obtener las ecuaciones cinemáticas de rotación 

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

Sea una matriz ortonormal R, donde: 

RTR = n (6.6) 
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Con su derivada respecto al tiempo: 

RTR+RTR= 0, (6.7) 

Definiendo: 

S=R"R (6.8) 

Ahora reemplazando (6,7) en (6.6): 

ST+S=0, (6.9) 

Suponiendo la matriz de rotación (6.4) la ecuación cinemática para determinar la posición 

del vehículo están definidas como: 

Ry = Ry. S(w) (6.10) 

Donde @w = [ſp q r]"son las velocidades angulares del quadrotor en el sistema de 

referencia fijo. 

Por lo tanto de la ecuación (6,9) podemos deducir: 

cos —sin&# [14] (6.11) 
b sin $ tan O cos p tan 01 rp 

= 10 

0 sinpsec@ cos secdl lr 

==
. 

D-
 

D-
. 

La relación entre las velocidades angulares en el sistema fijado al cuerpo y la variación en 

el tiempo de los ángulos de Tait-Bryan se obtiene a través de la inversión del Jacobiano de 

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

P 1 0 —sin 0 Ó 

al = Ü cosó +—sinó cos ) óÓ (6.12) 

Tr 0 —sinó cos@cos0 I[y 
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El movimiento rotacional del vehículo viene dado por las componentes de las velocidades 

angulares en los tres ejes: velocidad angular roll (@), velocidad angular pitch (q), y 

velocidad angular yaw (7’), sobre los ejes Xr, Yr, 21 respectivamente. 

El movimiento de traslación viene dado por las componentes de la velocidad vy = 

[ug vo wa] en los tres ejes inerciales con relación a la velocidad absoluta del quadrotor 

expresada en B, v = [u, v, wz ]7 Las velocidades v y V están relacionadas por la ecuación: 

v= R4V (6.13) 

6.2. FORMULACIÓN DE NEWTON —-EULER 

En esta sección se obtendrán las ecuaciones dinámicas del helicóptero mediante la 

formulación de Newton-Euler. 

Las ecuaciones dinámicas de un cuerpo rígido 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 formulación de Newton-Euler como sígue: 

. [y = “ (6,14) 
  

milz.3 7 MES my 

0 Jal lo Ju] 

donde } E R32 es la matriz de inercia, lzxz E 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 helicóptero. 

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

puede suponer diagonal: 
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ft: $ 0 
J=10 Ly 0{(6.15) 

0 9 Ll 

Considerando el vector de estado [¿ vu y w]” donde ¿ y V E R? representan 

respectivamente la posición y velocidad lineal expresadasen 1,y = [PO P]ywE 905 

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

un cuerpo rígido como sígue: 

é=P 
mv = Rj¡k, 

KR, = R¡S(@) 
M=—=@wX Jw+Ts 

(6.16) 

dondeé = Y = RV y S@) = RT R; 

Tal como se expuso en la introducción del capítulo, el Quadrotor es un sistema mecánico 

subactuado con 6 grados de libertad y sólo 4 actuadores (la fuerza principal y los ires 

momentos actuantes sobre él producidos por las cuatro hélices). 

Por otra parte, E, E By ry E B son las fuerzas y pares externos aplicados al cuerpo del 

helicóptero, y consisten en su propio peso, en el vector de fuerzas aerodinámicas, 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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RF, = —md- Ez + Rz,, QLa ba) + Ar 
(6.17) 

ry = —Yizln(@xEz).Ai +7ra +A 

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

reescribir como sigue: 

=p 
. :¿ bh 

y =—g.Ez+R,, — Qi=a af) (6.18) 

RR, = RiS(Ww) 

J@=—w x Jo — Yile@xEz).0 +7 

donde: 

© q es la constante gravitacional (g = 9,81 m/s), 

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

5 kg.m2?). 

e h es el coeficiente de empuje aplicado por los rotores (1.46e — 5 kg.m. rad”?). 

e NN; es la velocidad angular del ¿ -enésimo rotor. 

El sumatorio de fuerzas traslacionales que actúan sobre el helicóptero, tal como se 

presenta en la ecuación (6.17), está compuesto por el empuje total generado por la suma 

de los cuatro rotores, por la fuerza gravitacional y por la fuerza aerodinámica. La fuerza 
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principal UL, o entrada principal de control, aplicada al helicóptero viene dada por 

(Castillo et al., 2005): 

U, = Gli) = Clabll) (6.13) 

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

El par rg en la ecuación (6.17) es el vector de pares de control aplicados al helicóptero. 

Este se obtiene a través del esfuerzo de torsión Ty, generado por cada motor eléctrico 

considerando la dinámica de cada disco del motor como un sistema desacoplado en la 

variable generalizada Qj, que denota la velocidad angular de un motor alrededor de su 

eje. El esfuerzo de tensión del motor es opuesto a la fricción aerodinámica del motor 

Tadrag — kpaÏ , donde k ; > 0 es una constante (7.5). Así, a través de la segunda Ley 

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

Je; = —TaragtM; (6.20) 

Cuando 0); = 0 se tiene que: 

TM, = Tarag = kpA (6.21) 

El momento aplicado en el cuerpo rígido 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 guiñada (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- 
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horario. Estos movimientos deben ser logrados con la fuerza principal constante (Castillo 

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

(fa — fa)! (02 — 04) L.U, 

Ta = [3 — fill = (2 — A2) 1.Uz| (6.22) 

Y=1 Tm (2 + a2 —a2 — a] LU: 

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

Cada motor se puede considerar como un disco rígido rotando alrededor de su eje Z con 

una velocidad Q;. El eje de rotación del motor se mueve con la velocidad angular del eje de 

referencia, lo cual produce los sijguientes movimientos giroscópicos: 

TGa = — Yiz1/a(@x Ezya, (6.23) 

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

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

c=[lxkyzuvweo0owppqrl" (6.24) 

Donde la ecuación de movimiento es: 
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p=0v 
Z=w 

ü= —<(cospsinBcosp + simpsin®)U1 
m 

rara (sinpsin8Bcos$ + cospsinp)U1 
m 

ſ xXx=U 

w=g— — (cosBcosp). U1 

é=4 QQ =p +qsinptand + reosptan0 (6.25) 

0 = qcosp — rsinp 

Ú = qsiíinpsec0 + reospsec0 

D= Uyyrlas) 4 ALL yo 

    

  Lex Iex Tex 

Ü Re (I¿¿—lxx) pr — 1n2,, 4 h U3 

Iyy Iyy Iyy 
Xx—1 

| += 2 1) ¿a + — + 04 
Izy Izy 

7. MODELADO DEL CONJUNTO MOTOR — HÉLICE 

Los conjuntos motor - hélice son componentes esenciales del Quadrotor, ya que s0n 

responsables de la producción de la fuerza de elevación que permite el vuelo. Esta sección 

se centra en el modelado de la dinámica 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 función de varias propiedades tales 

como el diámetro de la hélice, coeficiente de empuje, la densidad del aire y kv del motor. 

Por otra parte, sí bien contamos con 4 motores "iguales", en realidad, cada uno de ellos 

tiene un comportamiento dinámico diferente. Esta disimilitud requiere un modelado más 

preciso de los motores, un proceso que a menudo comienza por el establecimiento de la 

relación entre la tensión suministrada al motor y la velocidad de rotación a juego. Una 

función de transferencia de motor de corriente continua de imán 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 mecánicas y 

eléctricas , siendo la constante mecánica comúnmente más alta que la eléctrica por lo 

menos un orden de magnitud . En otras palabras, el polo asociado con la constante 

eléctrica es el más rápido y, como consecuencia del comportamiento dinámico de un 

motor de este tipo es dominado por el polo más lento. Tener en cuenta este 

conocimiento, es una forma común para definir el comportamiento dinámico de un motor 

de corriente continua y es mediante el uso de una función de transferencia de primer 

orden, que tiene sólo una ganancia y un poste asociado con la constante de tiempo 

mecánica . Para identificar la función de transferencia de cada motor tenemos que 

concebir un método de adquisición de datos, en particular entre la entrada y la salida de 

cada motor. La velocidad de rotación de la hélice (de salida) puede ser adquirida a través 

de un dispositivo de tacómetro. Para la entrada que podíamos usar el voltaje suministrado 

a un motor, pero por razones prácticas, es de lejos más fácil de usar la señal de PWM, ya 

que es una variable que tenemos acceso directo. 

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

con el cual se adquirieron los síiguientes datos que se mostraran en la tabla siguiente, 

Tabla 7-1: Valores registrados banco de pruebas 

porcentaje aceleración PWM (us) empuje en kg corriente (A) velocidad ( rpm) 

(Arduino) - ] 

O O O O O 

40 1325 0,45 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 4778 0,55 4,5 7274 

100,00 1870 0,62 5,8 8200 
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Tabla 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 gráfico. 

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 relacionaría PWM vs velocidad angular, que son los datos que necesitamos para poder 

modelar el comportamiento dinámico de los motores como una función de transferencia 

de primer orden, 

6) =— (7.1) 
Ts+1 

El procedimiento para calcular r 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 MatLab® 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 PWI 
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Figura 7-2: Respuesta transitoria motores brushless 
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Figura 7-3: Bloques usados en Simulink par 

Ahora que tenemos una manera de calcular la velocida 

motor-hélice en un entorno de simulación, tambi 

Transfer Fen Score 

a simular los motores. 

d de rotación de un conjunto 

én 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 parámetros: 
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e Coeficiente de empuje cr; 

e Coeficiente de arrastre cp; 

e Radio de la hélice r; 

Estos parámetros permiten el cálculo de la fuerza de empuje: 

  

mm : _ 4pr* 2 

T'hrust = cr” ©’ (7.2) 

y momento de arrastre aerodinámico: 

4pr° 3 

Tarag = cp” 37 © (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 = hw? (7.4) 

TE Td LAC A 39" “2 
= 1,46e — 5 kg.m.rad 

rr? Tr? 3 
  b= Cr 

Q=xKxpw3 (75) 

4pr 0 JEÏ y 4*1.2*(5*25.4e—3) 

To 3 
  =3,8e—8kg.m.rad”?   Kp = Cr 

8. MODELADO EN SIMULINK® 

El modelador y simulación del sistema completo se realizó en Simulink. Para el modelado 

en Simulink se dividió el sistema completo en cinco subsistemas principales: 
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e Modelo dinámico del quadrotor, a partir del empuje generado por los rotores 

determina el comportamiento dinámico del quadrotor, 

e Dinámica del motor, bloque responsable de simular el comportamiento dinámico 

de los 4 motores, 

e Visualización del quadrotor, recibe los estados y realiza una gráfica 3d del 

helicóptero. 

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

la manera deseada. 

Las variables de entrada de la simulación son los tres ángulos de Tait-Bryan y el offset de 

los motores 

    

Figura 8-1; Modelo completo del sistema 

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

archivo .m (Listado de programa 1) ejecutado al comienzo de la simulación, donde están 
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definidas todas ellas. De esta manera es más sencillo modificar parámetros de la 

simulación, 

  

g = Vector de estados ‘Anicales mammmmmmmmm= od ————————— == 
“ 

global xinit 

RKIANLTE =[x0;¿u0;y0;v0;z0;w0;phid;omegax0; theta0;omegay0;psi0;omegazO] 

2% - Constantes generales del quadrotor 

global gq b d m Ixx Iyy Izz Jrotor L 

g = 9,81; 2 Acelereracion de la gravedad [m/s*2] 

b = 1.46e-5; 2 Relación entre la velocidad del rotor y el 

empuje que genera [kg.m.rad*®(-2)]) eq 7.4 

d = 3.8e-1; 2 Relación entre el empuje y el momento en un 

rotor [kg.m.rad®(-3)] eq 7.5 

m = 1,272 $ Masa del quadrotor [kg] 

Ixx = 0,008809; $ fTensor de ([kqg.m*2] 

1yy = 0.,008809; $ inercia del [‘kag.m®*2] 

Tzz =: 00167527 Y Quadrotor [kg.m”2]} 

JTrotor = 3.7404e-5; 2 Momento de inercai del rotor [kg.m®2] 

L = 0.25; z Distancia entre los rotores y el centro de 

gravedad [mm]     
Listado de programa 1: Variables globales 

8.1. MODELO DINÁMICO 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, 
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Figura 8-2: Subsistema modelo dinámico 

Las ecuaciones que rigen la dinámica del sistema están escritas como función de Matlab 

(Listado de programa 2) 
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$ - Dinámica del quadrotor 

$ 

function out 

3 - Cargar variables globales 

system dynamics (in) 

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

$ = ari ables de: patado raro APTAS ESA SE EEES AS a 

x1 == Ïn(1l)? $ xX posición 

x2 = 4n(2);z; $ xdot velocidad u 

x3 = 3in(3)/; $ y posición 

x4{ = in(4); $ ydot velocidad v 

x5. = ini(5}? $ z posición 

x6 = in(6)?; $ zdot velocidad w 

X7 == Ïn(7)4 $ phi ángulo roll 

x8 = ¿n(8)}?: $ cuerpo x velocidad ángular p 

#9 = n(9); $ theta angulo pitch 

xl0 = in(10); $ cuerpo y velocidad ánquiar q 

x11 = in(11); $ psií ángulo yaw 

x12 = ¿n(12)7 $ cuerpo z velocidad ánquiar r 
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$: = Entradas del. glgtona oe —————..—..i mi e 

om_1 = ¿in(13); 
Om_2 == am Era) 

oOm_3 = IÏQ(15) 2 

Om_4 = 3n(16)}:2 

ul = b*(Om_1*2 + Om_2°2 + Om_3°2 + Om_4°2); 

U2 = b*(—-0m 22 + Om 4°2) 7 

u3 = b* (Om_1"2 - Om_3°2); 

U4 = d* (-Om_1°2 + Om_2*2 - Om_3°2 + Om_4°2); 

omega = - Om 1 + Om 2 - Om 3 + om 4; 

2 = Ecuaciones diferenciales —-=------ A ——————{——————D———— 

xdot = Xx2; 

xddot = =1/m * (cos (x7)*sin(x9)*cos(x1l1l) + sin(x7)*sin(xll)) * 

UL + noise*xvelstd*randn(1); 

ydot = x4; 

yddot = =1/m * (cos (x7)*sin(x9)*sin(x1l1) - sín(x7)*cos(x1i1l)) * 

UL + noise*velstd*randn(1); 

zdot =5 ‘3662 

zddot = gq - (1/m)*cos(x7)*cos(x9) * Ul + noise*velstd*randn(1); 

phidot = 

x8+sin(x7)*sin(x9)/cos(x9)*xl0tcos(x7)*sin(
x9)/cos(x9)*xl2; 

omegaxdot = x10*x12* (Iyy-IzZZz)/Ixx + Jrotor/Ixx*xl0*omega + I,/Txx * 

U2 + noisgexrotstd*randn(1); 

Ehetadot = Cos (x7) *xlL0+sin(x7)*xl2; 

omegaydot = x8*x12* (12z-Ixx) /Iyy - Irotor/Iyy*x8*+omega + L/Iyy * U3 

+ noise*rotstd*randn(l); $x8=p, xlQO =* q, xl2= r 

psidot = sin(x7)/cos(x9)*xl0+cos(x7)/cos(x9)*x12; 

omegazdolt = x8*x10* (Ixx-Iyy)/1zz + L/Izz * UU + 

noisexrotstd*randn(1); 

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

out (1) = xdot; $ xdot velocidad 

out (2) = xddot; $ xddot aceleración 

out (3) = ydot; $ ydot velocidad 

out (4) = yddot; $ yddot aceleración 

out (5) = zdot; $ ¿dot velocidad 

out (6) = ¿zddot; $ zddot aceleración 

2. 
* 

out (7) = phidot; co
 phidot velocidad roll 
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phiddot aceleración 

thetadot velocidad pitch 

thetaddot aceleración 

psidot velocidad yaw 

psiddot aceleración 

  
  

Listado de programa 2: Dinámica del sistema 

out (8) = omegaxdot; 

out (9) = thetadot; 

out (10) = omegaydot; 

out (11) = psidot; 

out (12) = omegazdot; 

z - Fin del archivo 

8,2, DINAMICA DEL MOTOR 

Este subprograma es el responsable de emular el comportamiento dinámico de los 4 

motores (Figura 8,2), básicamente es un retardo que se le aplican a estos equivalente a 

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

capítulo anterior. 
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8.3. CONTROLADOR 

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

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

los controladores (ver figura 8.4). 
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Figura 8-4: Subsistema control 

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

mientras que las del controlador PID de yaw son diferentes. 

El bloque de función llamado U2ZOm 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. DISEÑO DEL CONTROLADOR PID 

Para controlar el comportamiento del Quadrotor se utilizará un controlador PID 

independiente para cada eje: Roll, Pitch Y Yaw. Se utilizará un controlador PID debido a la 

sencillez de su algoritmo, lo que nos permitirá ejecutar el bucle de control con mayor 

velocidad en el Arduino, y porque es posible aplicarlo de forma general a la mayoría de 

sistemas de control. 

Para el control del Quadrotor en orientación y altitud se requieren cuatro variables de 

control. Tp To Ty sSe utilizarán para el control de la orientación del Quadrotor, 

generarán los momentos, y serán la salida de los tres controladores. Ttnruse Se usará 

para controlar la altitud de manera manual. De esta manera el empuje generado por cada 

uno de los motores será: 

fi = Tinrust + To — Ty 

fa = Ttnrust — 1 Ty 

f3 = Ttnrust — l6 + Ty 

fa = Ttinrust + Ty TP Ty 

(9.1) 

Donde Ta = (A, — A), Ty = (AQ, —A3), Ty = (Q, + A — A — Qu) siendo fi 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 señales de control mediante el uso de funciones de 

saturación. 
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Para la implementación de un controlador PID preliminar decidimos tomar las siguientes 

consideraciones para la simplificación del modelo matemático obtenido en el capítulo 6. 

e El Quadrotor se supone como sí estuviese flotando (altura constante) o con un 

movimiento en estado estacionario, los cambios angulares que se producen son 

muy pequeños, por lo que se simplifican. 

e Los cambios en las velocidades angulares (p, q ,r) se consideran muy pequeños, 

por lo que se desprecian. 

e La estadidad del Quadrotor se ve influenciada directamente por mantener fijos los 

ángulos de Euler y hasta podríamos extenderlo a la estabilización de la altura. Se 

ha decidido despreciar las ecuaciones que describen las posiciones x y y para 

facilitar la implementación del controlador, además del hecho que no tenemos un 

sensor físico que mida estas variables. 

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

ecuaciones que describen el comportamiento dinámico ce Quadrotor quedan resumidas 

a: 

2=8g- —(cos 0 cosp)U1 

Z A 9.2 ¿ Ï << Lg (9.2) 

Iyy 

Ü = 204 
Ing 

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

U1,U2, UB 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 ROLL Y PITCH 

Como se expone en el artículo de Hoffman (Hoffmann, Goddemeier, & Bertram, 18-22 de 

octubre de 2010) a bajas velocidades y con perturbaciones pequeñas, como por ejemplo 

en vuelo en interiores, la función de transferencia que describe el comportamiento del 

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

dinámica de los motores. 

Se toma la transformada de Laplace para las plantas de roll y pitch según la ecuación (9.2), 

se supone que todas las condiciones iniciales son cero, y se añade el retardo de primer 

orden para llegar a las siguientes funciones de transferencia: 

—e) 1 e 
G(8) TG) lex? (7s+1) (93) 

6G(s) = os) 1 
Ros ——— (9.4) 

(5) Iyys“(1s+1) 

En este caso, al tratarse de funciones de transferencia que poseen un doble integrador, 

resulta apropiada la utilización de un controlador del tipo PD. 

9.2. CONTROLADOR DE LA PLANTA YAW 

Al igual que en los controladores de Roll Y Pitch, la función 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 dinámica de los motores. 
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Si se toma la transformada de Laplace para la planta altitud de la ecuación (9.2), se Supone 

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

a la siguiente función de transferencia: 

  

— 0 .___ Ko 
G(s) TGS) — L.s2(Ts+1D (9.5) 

Como se puede observar, la función de transferencia (9,5), es muy símilar a las de Roll y 

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

resulta apropiado un controlador del tipo PD. 

Luego de sintonizar el controlador utilizando la técnica por ubicación de polos descrita en 

el capítulo 5 y evaluándola en el modelo no lineal (figura 8.1), los resultados no fueron los 

deseados, entonces decidimos hacer una sintonización en tiempo real hasta encontrar un 

controlador que pudiera satisfacer nuestras necesidades,. 

9.3. IMPLEMENTACION DEL CONTROLADOR PID EN SIMULINK 

La implementación 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 más adelante en la tarjeta de desarrollo Arduino. Los parámetros 

encontrados se muestran en la tabla 8,1 

Tabla 9-1 ganancias PID 

Ganancias P 1 D 

Estados 

Roll | 0.06 0.01 0.045 

Pitch | 0.06 0.01 0.045 

yYaw | 0.4 0.12 0.22 

Altitud | 12 9 5.8 
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A continuación podemos observar algunas graficas del comportamiento del sistema no 

lineal a partir del diagrama de bloques en la figura 8-2 
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Figura 9-1: Respuestas a escalones de 10 15 y 20 grados de roll, pitch y yaw y 4 m de altura 

respectivamente. 
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Figura 9-2: Respuestas a escalones de 20 15 Y 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 operación 

inclusive los 4 al tiempo, pensábamos que por haber implementado la técnica de 

desacoplo cinemático al intentar controlar los 4 estados el sístema tendería a la 

inestabilidad. 

10. DISEÑO DEL CONTROLADOR LQR 

En esta sección describiremos la metodología empleada para el desarrollo del controlador 

lqr. 

10.1. SISTEMA DE ESPACIO DE ESTADOS LINEALIZACIÓN 

Los presentes ecuaciones en la sección 6 que describen la dinámica del sistema no son 

lineales. Como ya se ha mencionado antes, en tal situación es común para lincalizar las 

ecuaciones alrededor de un punto de funcionamiento, La linealización del sistema 

facilitará la construcción del control del Quadrotor, como veremos más adelante, 

Tomemos como punto de partida para el proceso de linealización el vector de estado Y, 

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: 

x=ſuvwpqrxy2powl)=00000000—2z000] (10.1) 

Donde r,x, y y puede asumir cualquier valor aleatorio debido a que no interfieran en 

el proceso de linealización. Consideremos también el síguiente vector de entrada de 

equilibrio Y (es decir, el vector con la velocidad de rotación de cada uno de los motores): 

Üz= [w. (7 Oz @4] (10.2) 

Como un ejemplo, en el caso de la Quadrotor Y puede ser construido mediante la 

búsqueda de la velocidad angular de cada motor de manera que el empuje total 

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

2009) 

= f(x, u) 

= h(x,u) [Da 

Alrededor de un punto de funcionamiento (X,11) es: 

  

= f(x,ü) + Le 2 (x—x) + Sl LE (u —ü) 

y = h(x,u) + ara (x—x) + bars (u—u) 
(10.4) 

  

donde Ff (x,u) es el conjunto de ecuaciones que proporcionan el comportamiento 

dinámico del sistema y h (Xx, u) son las ecuaciones que siímulan las salidas del sensor. 

Suponiendo la presencia de muy pequeñas perturbaciones alrededor del punto de 

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

X 20 (x,ü)=0 . {1 > f(x, u) (10.5) 

0 > h(x,u) = 22
 Y 

Por lo tanto: 

| a LE (x — x) 4 LEA (u _ ü) 

9h(x/u) 

du 

(10.6) 

  

(u —u) 

  

y = mero (x _ x) + 

  

_. 9f(xu) 
A =—7* (10.7) 

  

_ 9f(xu) 
B=—— (10.8) 

_. 9h(xu) 
C= 5 (10.9) 

  

_. 9h(x/u) 
D= E (10.10) 

La ecuación (9.6) es la representación en espacio de estado genérica; 
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Modelo lineal izado de la forma 2X(t) 

y(t) 

r0,1,0,0,0,0, 

0,0,0,1,0,0, 

0,0,0,0,0,0, 

0,0,0,0,0,1, 

A=10,0,0,0,0,0, 

  

S
o
o
 

02 

1 S © U3
 

3, 

S
S
:
s
 

E ©
 

La
 -— ape
} 

  

0,0,0,0,0,0, 

(10.11) 

y $#=y—F (10.12) 

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

  

= Cx(t) + Duſt) (10.14) 

0,0, 0,0,0,01 

00.000 
100 

0,0, 0,00,0 
981 
5-0, 0,0,0,0 

0,0 00,00 
0,0 0,0,0,0[(9.45) 
0,1, 0,00,0 
0,0 0,00,0 
00, 010,0 
0,0, 0,0,0,0 
0,0 0,0,0,1 
0,0, 0,0,0,01 

0, 0, 0 7 

Ü; 0, 0 

0, 0, 0 

0, 0, 0 

0, 0, 0 

0, 0,0 

0, 0, 0 (9.16) 

0, 0 

0, 0, 0 

2.8377, 0 

0, 0, 0 

0, 149e—-4   
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000010000000 

E= 000000100000 (9.17) 

“lO00000001000 
000000000010 

0000 
0000 

D = 9.18 
0000|' ) 
0000 

La matriz D muestra que los ángulos de cabeceo y balanceo de Euler dependen de las 

entradas, una consecuencia de que el acelerómetro no está posícionado en el centro de 

gravedad del Quadrotor., Ahora tenemos que eliminar todos los estados no observables o 

incontrolables. El comando de MATLAB °® para esta operación es: 

sysm = minreal(sys1); % Solo estados conocidos 

El estado resultante realización espacial del sistema es: 
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B=1. 5 0 0 0 (9.20) 

0 0 28.3801 0 

0 0 0 0 

0 0 0 14.9236 
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(9.22) 
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Donde la matriz D no sufre ningún cambio de la ecuación (4.29), Esta realización también 

no tiene estados accesibles, pero es totalmente controlable y observable, Después de 

cerrar la observación también podemos ver que los estados eliminados son las 

velocidades lineales y posíciones lineales, quedando con la cualidad del Quadrotor y 

velocidades angulares. Las posíciones lineales no son ninguna sorpresa debido a la 

ausencia de sensores de posición. 

    

“1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 01 
02 0000000000 
0 0020 0 0 0 00000 
0 0 0040 0 0 0 0 000 
0 0 0 0020 0 0 0 0 00 

o-lo 0 0 0004000000 
% 0 0 0 0 0 0 02 0 0 0 0 0 

0 0 0 0 0 0 004 0 0 0 0 
0 0 0 0 0 0 0 0 30 0 O 0 

0 0 0 0 0 0 0 0 0 800 
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 80 
0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 8 

5000 
_l0.500 

#=/J050 
000.5 

Ya con las matrices A Y B y las matrices de peso Q y R y por medio de la herramienta de 

simulación MATLAB se puede solucionar el problema LAR con el siguiente comando: 

K=1qgr (Ahat, Bhat, 0, R) 

Obteniendo la matriz de control 
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—8,9568 — 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 2.9014 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 2.9014 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 sístema linealizado es óptimo para los valores de Q y R, lo 

cual nos indica que podemos modificar estas matrices de manera que podamos obtener 

un buen desempeño del sistema, pero teniendo en cuenta que las sefñales de control no 

saturen los actuadores, es decir nuestros motores. 

El sistema linealizado no tiene restricción alguna ya que se ha obviado la dinámica de los 

actuadores lo cual no ocurre en el sistema no lineal que aparte de tener en cuenta las no 

linealidades del sístema modelado, también se ha incluido la dinámica de los motores 

para identificar que controlador es el apropiado para no saturarlos 

10.2. CONTROLADOR LQR 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 

K= 0.0000 0.0000 2.9014 1.0022 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 

kf= —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. IMPLEMENTACIÓN DE CONTROLADOR LQR EN SIMULINK 

A continuación 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: 

    

  

  
  

  

    
Figura 10-1: sístema lineal y no lineal lqr 
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11. COMPARACIÓN ENTRE CONTROLADORES 
PID Y LQR 

Comparación Controlador PID vs LQR 

  

0.3 7 

0.25 

0.05 

  
Tiernpo {s] 

Figura 11-1: Comparación entre controladores PID y LOR ante entrada escalón de 10, 15 Y 

5 grados para roll, pitch y yaW respectivamente. 
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Figura 11-2: Comparación entre controladores PID y LAR ante entrada escalón de L Mm de 

altura (eje Z) 
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12. IMPLEMENTACIÓN DEL CONTROLADOR PID EN ARDUINO 

Es esta sección describiremos el algoritmo que se ejecutó en la tarjeta de desarrollo 

Arduino Mega. Por facilidad de implementación y debido que Arduino es basado en C++ 

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

librerías propias e incluso depurar en tiempo real. 

El primer procedimiento es declarar todas las constantes y librerías necesarias del 

programa, luego está el bloque setup() que es llamado solo una vez y es el responsable de 

inicializar los sensores y configurar la comunicación 12C. Finalmente encontramos el 

bloque main() que es llamado para controlar los ciclos de ejecución de cada subprograma 

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

esquema básico de nuestro sistema de control, 

  

EEROM 

Registro de 

memoria de la 

tarjeta. 

Registro de valores 

de datos de 

programas. 

Quadrotor 

Definición de 

variables y registros,. 

Ciclo de control 

principal setupl) y 

rmain() 

  

  

  

  
Control de vuelo 

(100H2z) 

Evalúa las variables 

del proceso y set 

point, calcula error 

de vuelo y ejecuta la 

acción de control 

pertinente. 

  

      

Kinematics (L00Hz) 

Algoritmo de fusión 

de sensores que 

halla los ángulos de 

Euler roll, pitch, 

yaw. 

      

SerialCom; MavLlink 

(10Hz) 
e Recepción y 

transmis 

datos seriales, 

« Comunicación con 

interface 

QAgroudControl 

(beta) 

  

ComandosRC (50Hz) 

e Interpreta las 

acciones enviadas 

desde el transmisor 

(armado 0 

desarmando del 

motor, modo de 

vuelo.. ect.) 

  

  

  

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

e Se logró implementar un controlador PID para la estabilización de nuestro 

Quadrotor. 

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

funcionamiento del controlador diseñado. 

e Sobre el modelo dinámico del Quadrotor diseñado en Simulink, se simuló el 

comportamiento de los sensores y se hicieron correr los algoritmos del controlador 

PID. 

e Se aplicó 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 límites de 

operación de los actuadores. 

e Es imposible realizar una identificación 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 páginas de internet 

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

Quadrotor. 

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

implementados en nuestro Quadrotor están 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 vehículos aéreos no 

tripulados que en nuestro estudio es el Quadrotor. 

Para comprender el funcionamiento del Quadrotor, se realizó un estudio de su 

modelo matemático. Se comenzó deduciendo los movimientos de rotación y 

traslación considerando solo un punto en el espacio, lo que permitió obtener las 

ecuaciones cinemáticas de un cuerpo rígido con movimientos tridimensionales. Los 

ángulos de Euler fueron obtenidos formulando tres rotaciones sucesivas del 

cuerpo rígido a partir de la matriz de rotación, la cual nos permitió a través de las 

ecuaciones cinemáticas obtenidas, el modelo dinámico del prototipo basado en la 

formulación de Newton-Euler. De igual forma se definieron las fuerzas y pares 

actuantes sobre el sistema, teniendo en cuenta las perturbaciones generadas por 

efectos giróscopos debido a los rotores y por vientos, 

Se programó un algoritmo en lenguaje C++ para la adquisición y post 

procesamiento de los datos brindados por el AHRS (sensores integrados: 

acelerómetro, giróscopo y magnetómetro) y por el barómetro basados en 

(Premerlani & Bizard, 2009), código compatible con Arduino. 

Se implementó una interfaz gráfica empleando la herramienta OpenSource 

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

prototipo mediante la obtención de los ángulos 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, batería y ayudas extras como el software de simulación Solidworks que 

nos ahorró tiempo y trabajo ayudándonos a obtener el momentos de inercia de 

todo el conjunto del Quadrotor. 

e Se empleó el uso de un radio control de marca TURNIGY 9x de 9 canales y 2.4 Ghz 

el cual le permitió al operario la transferencia de comandos de vuelo entre él y el 

Quadrotor. 

e Se implementó en el Quadrotor la técnica de control PID (Proporcional integral 

derivativo) la cual logro dar un resultado posible (prueba de vuelo) de 

estabilización hablamos de resultado posible puesto que no se puede corroborar 

este resultado al no tener los datos experimentales los cuales se compararían con 

Ei , 1 ! , RS Gr As ¡a : 
los teóricos para así saber s| se realiza de la manera óptima la técnica de control. 

e 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 estabilización, se logró 

obtener un sistema de control indicado que lograra estabilizar el Quadrotor, el cual 

se observó y se filmó con el fin de documentar gráficamente que el sistema de 

control estaba funcionando de manera exitosa. 
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16. TRABAJO FUTURO 

Instalar una cámara fotográfica o de video que síirva como instrumento de 

observación, se puede disefñar 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 comunicación inalámbrica (xbee) para lograr adquirir los 

datos de los sensores y dispositivos. 

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

"Xtensos. 

Acoplar un sístema de GPS, donde se pueda observar la navegación en tiempo 

real. 

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

autónomo que no necesite de un operario. 

Aplicar un control para el movimiento y estabilización de la cámara 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 distribución geométrica en una aeronave es algo de extrema importancia, ya 

que afecta a toda la dinámica del sistema. Entonces, después de la construcción del 

quadrotor, es el momento de evaluar algunas de sus características más importantes, 

como sus momentos de inercia y masa, Se asume que la matriz de inercia es diagonal y 

definida posítiva, con el fin de simplificar los cálculos y también debido a la geometría 

simétrica particular de quadrotors (véase la Figura 3:51). 
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- « _ Ry? 2 is 2 

inercia motor 1 2 = mm A + Dyx* | = 0,003006 k.m 

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

la inercia del motor 1 x = motor 2 y = motor 3 x = motor 4 y = 1,3705e”5 k.m? 

la inercia del motor 1 y = 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 simetría, por tanto, el cálculo se realiza solo en 

la parte frontal de la hélice, 5e 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 eje x | Dux 0,245 [m] 
  

101



  

  

0.034 [m] 

0.038 [kg] 
Distancia desde el centro de masa eje 2Z | Du: 

Masa mu 
  

      
  

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. 

—__ 

  

  ea] 

Figura 17-3: Modelado de hélice como cilindro plano 

pagana ; _ Ru* Hu* 2) 2 
inercia hélice 1x = my “| + 7 + Dyz* | = 0,00014653 k.m 

2 2 
qa mln a _ Ry Hy 2 2) 2 
inercia hélice Ly = my 7 + 7 + Dux* + Duyz* | = 0,00242748 k.m 

Ra? 2 
inercia hélice 12 = my E + Dux? | = 0,0023831 k.m? 

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

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

la inercia hélice 1 z = hélice 22 = hélice 32 = hélice 42 = 0,0023831 k.m? 

Momento inercia batería Lipo como caja rectangular maciza 

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

respectivas medidas. 

  

  

  
  

  

          

Altura Y Hy | 0,021 [m] 

Longitud [ll . 0.152 [m] 

Aho Why _0.049 {m] 
Distancia desde el centro de masa eje 2 | Dyz 0.021 {m] 

Masa mi 0,335 [kJ] 
  

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

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

poder hallar las inercias alrededor de cada eje. 
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Win? Hp? 

inercia batería 1 x = my 7 + 27 + Daz? }= 227e”* km? 

e e La’ Ha’ 2 , 2 
inercia batería 1 y = my 7 + 7 + Daz” | = 0,00240308 k.m 

La? Was? 
inercia batería 12 = my 77 +57 =7,12e”® k.m? 

Simulaciones y programas de Matlab y Arduino. 

Se encuentran en medio magnéticos. 
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