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RESUMEN

En este proyecto de investigacion se presenta una plataforma completamente funcional
de un robot UAV (Unmanned Aerial Vehicle), concretamente un quadcopter. El
proyecto tiene como finalidad demostrar el uso de los conocimientos adquiridos dentro
de la Universidad Internacional del Ecuador y también los adquiridos mediante
investigacion externa para disefiar y construir un robot volador capaz de realizar un

vuelo estable y a su vez ser controlado por radio frecuencia desde una base terrestre.

Esta plataforma estara implementada de los siguientes sensores y actuadores:
motores, hélices, bateria, variadores de velocidad, un controlador central, tarjetas de

integracion y comunicacion, bastidor, control externo por radio frecuencia.

Para un vuelo estable de manera autbnoma, este quadcopter contara con los sensores:
acelerometro y giroscopio, los cuales enviardn constantemente informaciéon al
microprocesador para que éste mediante el coddigo de control escrito, tome la decisidon

mas eficiente.
Este proyecto de investigacion, por tanto, unifica tres puntos:

- El disefio y construccién de una plataforma de vuelo mediante 4 motores.

- La adecuada implementacién de un control de vuelo para lograr estabilidad
de vuelo.

- Implementacién de un control de radio frecuencia para su maniobrabilidad

desde tierra.
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ABSTRACT

The objective of this project is to design and to build a quadcopter controlled by radio
frequency.

In this investigation project is presented a functional platform of a UAV (Unmanned
Aerial Vehicle), also known as a quadcopter. The aim of this text is to demonstrate the
use of all the knowledge acquired into the Universidad Internacional del Ecuador plus
all the extern investigation applied on the design of a flying robot capable of hovering

and controlled by radio frequency.

The platform will be integrated with the following sensors and actuators: motors,

propellers, esc, an IMU, the frame and an external radio frequency control.

In the way to control an autonomous stable flying, the UAV will use some sensors such
as an accelerometer, a gyroscope, a magnetometer, these will constantly send the
position info to the microprocessor so this one with the code implemented can take

efficient decisions.
This research project therefore unifies three points:

- The design and construction of a platform with 4 engines flight.
- Proper implementation of a flight control to achieve stable flight.

- Implementation of a control radio frequency for ground-handling.
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INTRODUCCION

La robdtica desde sus inicios ha tenido la intencién de desarrollar robots con
capacidades especiales que ayuden a los humanos en ciertas situaciones donde el

cuerpo se vea limitado a realizar o expuesto a situaciones que comprometan al mismo.

Los robots voladores no tripulados, conocidos por sus siglas en inglés UAV (Unmanned
Aerial Vehicle), se los divide comunmente en aquellos que cumplen una tarea de
manera autonoma (sin intervencién humana), llamados autonomos y aquellos que son
controlados de manera remota por un operador humano. Del mismo modo, estos UAVS,
pueden ser aeronaves de ala fija o rotante o incluso cohetes. Aquellos UAVs capaces
de realizar vuelos estaticos como los helicopteros o los denominados multirotores
(vehiculos de varios rotores), presentan particular interés para ciertas aplicaciones que

requieren vuelos de baja altitud, entre obstaculos o incluso en espacios cerrados.

Los vuelos a baja altura en ambientes con obstaculos representan un alto riesgo para
la vida de los pilotos, por esto que los vehiculos no tripulados despiertan mucho interés
en aplicaciones como inspeccion de edificios, inspeccion de lineas de distribucion de
energia eléctrica en alta tension, tareas de rescate en zona de desastres o de alta

montana, filmacioén, etc.

Ultimamente, debido a la relativa facilidad de disefio, sumado al bajo costo implicado
en su construccion y ademas de su reducido numero de partes moviles, se ha generado
un gran interés en esta area de la robotica e incluso aplicada para el ambito estudiantil
como en modelamiento de sistemas fisicos, modelamiento de sistemas de control,
sistemas embebidos, procesamiento de sefiales, entre otros. Muchas de las disciplinas
mencionadas son aplicadas en una rama de la ingenieria (navegacion, control y
guiado), la misma que estudia y disefia sistemas de control para el movimiento de los
diferentes tipos de mecanismos usados por el hombre para su movilizacion; en esta
rama de la ingenieria, la navegacion se refiere a la determinacion en un instante de
tiempo en cuanto a posiciéon y actitud (orientacién con respecto a un punto de origen)
como también de sus derivadas, el “control” se refiere a manipular o variar las fuerzas
de control sobre el vehiculo para conseguir un estado estable del mismo y cumplir con

los requerimientos del guiado; el “guiado” se refiere a la determinacion y control de la
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ruta a seguir por parte del vehiculo. Si bien es cierto, todas estas funciones pueden ser
realizadas por personas preparadas o capacitadas, pero se ha demostrado que la
velocidad de reaccion requerida esta por encima de las capacidades humanas y por
dicha razén es que se ha recurrido a sistemas electrénicos de alta velocidad, sobre

todo a computadores o microcontroladores para su implementacion.

Un quadcopter es un helicoptero de cuatro hélices accionadas por cuatro motores. El
impulso de los motores es hacia arriba y estos poseen una formacién en cruz, siempre

con la misma distancia hacia el centro de masas del quadcopter.

El control de vuelo del quadcopter se lo realiza ajustando las velocidades angulares de
cada motor eléctrico. Este tipo de robots son utilizados en varias actividades tales como
en busqueda y rescate, transporte de cargas no muy pesadas, deteccion de incendios,

vigilancia, entre otras.

Si es cierto, los UAVs han tenido un gran auge y una gran acogida, pero contindan
presentando algunos inconvenientes en cuanto a su control o programacion para que
sean totalmente autbnomos, puesto que las decisiones tomadas no distinguen
conflictos, ya sean politicos, militares o legales, su control puede ser intervenido o

“hackeado” con el fin de alterar su objetivo.



CAPITULO |

GENERALIDADES

1.1 TEMA
- Disefio y construccion de un quadcopter controlado por radio frecuencia
1.2 OBJETIVOS

El presente proyecto de titulacion presenta los siguientes objetivos:

1.2.1 OBJETIVO GENERAL

- Disefar y construir un robot quadcopter controlado por radiofrecuencia

1.2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

- Recopilar informacion con respecto a robots voladores y sus diferentes aplicaciones.

- Realizar el disefio mecénico del quadcopter para sustentar su construccion

tomando en cuenta las variables de rigidez y peso.

- Seleccionar e implementar los distintos elementos electrénicos

necesarios para el correcto funcionamiento del quadcopter.

- Implementar un algoritmo de control para el quadcopter con el fin de que éste

cumpla con un vuelo auténomo.

- Implementar el sistema de radiofrecuencia adecuado para el quadcopter

tomando en cuenta los parametros de alcance maximo.

1.3 INTRODUCCION A LOS VANTs

Un VANT, vehiculo aéreo no tripulado, se define como un vehiculo que es capaz de

realizar un vuelo y de ser dirigido a distancia, sin presentar la necesidad de un piloto a

bordo, por consiguiente, al momento de mencionar un VANT se referira a un vehiculo

aéreo con funcion de vuelo, de dimensiones especificas, capaz de realizar movimientos

de rotacion en sus tres angulos de giro, con suficiente fuerza de empuje para realizar

tanto despegue como aterrizaje sin asistencia humana, de suficiente autonomia para

completar sus objetivos de vuelo, sean estos acrobaticos o de simple traslacion.



A la hora de definir un tipo de VANT, es necesario definir la situacion para la cual se lo
requiere debido a sus variaciones, puesto que depende al entorno en el cual se va a

desenvolver, se tomaran ciertas condiciones para su disefio.

De acuerdo a [1], los VANTs se pueden separar en tres grupos principales que son:

grandes, medianos y pequefios como se muestra en Tabla 1.1:

Tabla 1.1 Clasificacién de VANTs

CLASIFICACION | Nowgre | EXTENSION DE [ TIEWPODE [ VALOR APROXIMADO
GRANDES RQ-4 GLOBAL HAWK 103600 36 218’000.000
MEDIANOS RQ-1 PREDATOR 724 16 40’000.000
PEQUEROS RQ-11 RAVEN 20 2 250.000

Si se realiza una comparacion entre los VANTSs de tipo avion y los quadcopters, se puede
notar facilmente las desventajas de los de tipo avion tales como: requerir de una pista de
despegue extensa y de condiciones climaticas favorables.

Algunos modelos de quadcopters, son capaces de realizar un despegue vertical y volar
hasta con viento de mas de 80 km/h. Otra ventaja de los quadcopters es que a
comparaciéon de los de tipo avién, son mucho mas econémicos y a ésta se suma su

capacidad de maniobrabilidad
1.4 ESTADO DEL ARTE

En los dltimos afios, dentro del extenso campo de los VANTS, los quadcopters han

sobresalido gracias a sus numerosas ventajas.

Hasta la fecha el desarrollo de tecnologias con los VANTS era poco comun debido al alto
costo que ha representado el construir y mantener este tipo de vehiculo. Actualmente los
costos de los componentes electronicos, bastidores y demas se han reducido, por lo que

se ha logrado dar paso a nuevas investigaciones relacionadas con los VANTS.

Los VANTs cuentan con diferentes sistemas de reconocimiento del medio, ya sea por

medio de camaras, laser, sonares, entre otros [2]. Actualmente el medio mas usado son



las camaras, como por ejemplo, las camaras para la estimacion de posicion. Ultimamente
se han desarrollado nuevos avances usando sistemas como “Kinect” donde ha
demostrado su capacidad. Ya que los microcontroladores que portan los quadcopter son
poco potentes (obligado para que tengan un bajo consumo), la capacidad que dispone
de tratamiento de imagenes en los quadcopter es muy limitada, por lo que el uso de estos

sistemas se ve condicionado.

En algunas investigaciones, se ha optado por incluir una camara independiente al
sistema que transmite directamente a un receptor provocando que el radio de alcance
sea reducido. En otros casos, la camara solo realiza la grabacion guardandose en la

memoria de la misma, para su posterior tratamiento.

1.5 CUADRO DE COMPARACION DE MULTICOPTERS

El estudio de robots voladores han apuntado a la creacion de varios modelos de los
mismos, aumentando el nimero de motores con el fin de aportar con mayor potencia y
asi lograr levantar mayor cantidad de peso o entregar mayor tiempo de autonomia, lo
mismo que se traduce en distancia recorrida. En Tabla 1.2, se muestra algunos de los
modelos de muticopters que se pueden adquirir en la actualidad con sus ventajas y
desventajas si se los compara usandolos con los mismos motores, controladores

programables, variadores de velocidad, baterias y tipo de control en tierra.



Tabla 1.2 Ventajas y desventajas de los VANTS

NOMBRE

VENTAJAS

DESVENTAJAS

ILUSTRACION

TRICOPTER

De reducido costo.
De facil construccion.

De estabilidad reducida

Poco robusto

Posee menor potencia para
levantar peso.

Su bateria necesita ser de
menor capacidad limitando su
tiempo de vuelo.

Sin capacidad de vuelo por
falla de un motor.

Tricopter [3]

QUADCOPTER

De menor complejidad
mecanica a comparacion
de los tricopter.

De mayor estabilidad que
los tris.

Mayor capacidad para
levantar peso.

Mayor capacidad de
estabilidad en el aire
(pueden cargar baterias
de mayor capacidad).

Sin capacidad de vuelo por
falla de un motor.

Su capacidad para levantar
peso es limitada.

Capacidad de levantar un
tercio de peso mas que un
tricopter con las mismas
caracteristicas de elementos
usados.

Su tiempo de vuelo se esta
ligado a la capacidad de la
bateria (una sola) y a su
consumo energético

Quadcopter

HEXACOPTER

Presenta  todas las
ventajas de un
quadcopter.

Tiene capacidad de
mantener vuelo si falla un
solo motor pero pierde su
movimiento de rotacién
en el eje z (yaw).

Programacion de control muy
compleja.

Costo elevado.

Necesidad de mayor cantidad
de baterias para un tiempo de
vuelo no muy extenso.

Hexacopter [4]

OPTOCOPTER

Posee todas las ventajas
del hexacopter.

Posee capacidad de
mantenerse en  velo
totalmente normal si uno
solo de sus ocho rotores
deja de funcionar.

Su peso se vuelve una
limitacion constante.
Requiere por lo menos de 5
baterias para un vuelo de
aproximadamente 25 minutos.
Costo muy elevado.

Optocopter [5]




1.6 DETERMINACION DEL MOVIMIENTO DEL QUADCOPTER

Un quadcopter puede ser definido como un vehiculo aéreo con cuatro sistemas de
hélices similares a las de un helicéptero, unidas a rotores ubicados en cada extremo del
marco con el objetivo de tener completo control del vehiculo ya que se independiza la
velocidad de cada rotor. Con independizar las velocidades de cada rotor y controlar las
mismas, sus movimientos también se vuelven independientes y asi de menor
complejidad al momento de controlarlos. Movimientos de giro de los angulos son
cabeceo, alabeo y guifiada o también conocidos como pitch (6), roll (¢) y yaw (¥), se

muestran en las Figuras 1.1, 1.2y 1.3.

™

\ FRENTE J

/" DERECHA
J/

- .

/ .\\
\  IZQUIERDA ,
\[ZQUIERDA)

/.

r ™
\.. PDSTERIOR/I
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Figura 1.3 Giro "yaw" del quadcopter

Si se considera al quadcopter como una planta a controlar, dicha planta tiene
basicamente cuatro entradas que son la fuerza o el empuje que se registra en cada
hélice. Todo el movimiento del quadcopter se lo realiza basicamente controlando cada
empuje que se relaciona directamente con la velocidad de rotacion de las hélices como

también de su sentido de giro.

1.6.1 MOVIMIENTOS DE DESPEGUE Y ATERRIZAJE

El despegue del quadcopter se refiere a que éste se separa del piso hasta una posicion
de flotacion estable, el aterrizaje del quadcopter corresponde a los movimientos
contrarios al despegue. EIl despeguel/aterrizaje implica el control en el
aumento/disminucion de la velocidad de los 4 rotores de manera simultdnea, lo cual
implica el desplazamiento vertical del quadcopter. Las Figuras 1.4 y 1.5 ilustran los

movimientos.
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Figura 1.4 Movimiento de despegue del quadcopter



 FRENTE

\Nesred”)
\ DERECHA
, \ &)
(zauieron ) 3
—— \‘
=
&)

Reduccidn de velocidad

Figura 1.5 Movimiento de aterrizaje del quadcopter

1.6.2 MOVIMIENTOS DE AVANCE Y RETROCESO DEL QUADCOPTER

Para los movimientos de avance y retroceso del quadcopter se necesita variar el angulo
“pitch” del mismo, esto se logra aumentando unicamente la velocidad de rotacién de la
hélice posterior (avance) o aumentando Unicamente la velocidad de giro de la hélice
frontal (retroceso). Los movimientos de avance y retroceso se muestran en las Figuras
1.6y1.7.
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Figura 1.7 Movimiento de retroceso del quadcopter



1.6.3 MOVIMIENTO DE GIRO HACIA LA DERECHA E IZQUIERDA DEL
QUADCOPTER

Para los movimientos de giro hacia la derecha e izquierda del quadcopter es necesario
variar el angulo de giro “yaw” (alrededor del eje “Z”), dicha variacion se logra al
incrementar/reducir la velocidad de giro de los rotores y a su vez las hélices que giran en
sentido contrario a las manecillas del reloj mientras que al mismo tiempo, se
reduce/incrementa la velocidad de los que giran en sentido de las manecillas del reloj.

En las Figuras 1.8 y 1.9 se muestra el movimiento derecha e izquierda del quadcopter.

Figura 1.8 Movimiento derecha del quadcopter
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Figura 1.9 Movimiento izquierda del quadcopter

1.6.4 FLOTACION O POSICION ESTATICA (HOVERING)

La flotacion o posicion estatica del quadcopter se logra al igualar la velocidad de los dos
rotores que giran en sentido contrario a las manecillas del reloj y de los que giran en

sentido de las manecillas del reloj de manera simultanea, logrando asi, igualar la suma



total del torque generado a cero, permitiendo al quadcopter mantenerse en flotacion

como se muestra en la Figura 1.10:
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Figura 1.10 Movimiento de flotacién del quadcopter

1.7 FUNDAMENTOS AERODINAMICOS

El funcionamiento de un quadcopter se basa en el movimiento de cuatro hélices dobles
gue por separado, tienen un funcionamiento similar al de un helicoptero con una sola
hélice doble. Las hélices del quadcopter son accionadas con un motor, los mismos que

se encargan de proporcionar sustentacion del sistema.

Para que el quadcopter realice sus funciones de vuelo es necesario calcular la potencia

requerida, para lo cual se usa las teorias descritas en las siguientes subsecciones:

1.7.1 TEORIA DE LA CANTIDAD DE MOVIMIENTO (TCM)

Como se ha mencionado anteriormente, la sustentacion del quadcopter se asemeja
mucho a un helicoptero en cada una de sus hélices. Es asi que, al igual que en los
helicopteros, en el quadcopter se puede observar la aplicacién de la mecanica de Newton
(conservacion de la masa, cantidad de movimiento — energia y la energia del proceso
global); en cada hélice existe una relacion entre el empuje producido y la velocidad

comunicada al aire.

De acuerdo con [6], se establecen algunas consideraciones para la teoria de cantidad de

movimiento para vuelo axial, el mismo que se presenta en cada rotor del quadcopter:

= [En vuelo axial, el movimiento es unidimensional
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= Elmovimiento es casi estacionario, se pueden despreciar las variables temporales
= Elfluido el incompresible, no viscoso

= Es un proceso adiabatico (sin transferencia de calor)

» La estela del rotor no tiene movimiento de rotacion, Unicamente vertical

= La velocidad inducida es uniforme en todo el plano del rotor

= Sobre el fluido no se aplica ninguna fuerza externa

= Las ecuaciones se plantean en ejes ligados al rotor

A cada conjunto de rotor y hélice del quadcopter se lo puede considerar como un “disco
rotor”, el mismo que presenta un cambio repentino de presion, el cual se extiende de
manera uniforme. Si el VANT se encuentra en estado de flotacion o “estacionario”, se
considera a la columna de aire como un tubo de corriente definido tanto sobre como
debajo de dicho disco, mientras que fuera del tubo, el aire no tiene perturbacién. Sin

rotacion en absoluto, el flujo de aire se distribuye, como se muestra en la Figura 1.11.

Figura 1.11 Volumen de control adaptada de [6]

La variacion de presion que presenta el aire que circula a través de la hélice cumple con
un ciclo, es decir, en la parte superior o inicial la presién es atmosférica y mientras se
acerca a la hélice aumenta hasta pasar la misma, ya que luego de ésta, decae
nuevamente hasta volver a ser atmosférica. En cuanto a la velocidad, esta aumenta
desde cero en el “infinito aguas arriba” (v,), pasa por una velocidad en el disco (v;) y

continla aumentando hasta llegar a la salida (v;,) en el “infinito aguas abajo”.

Tomando el flujo del aire como ideal para la aplicacion de la férmula de Bernoulli para un
tubo de Venturi [7]:
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P, +3pv? + pgh, = P; + - pv? + pgh; (1)

donde

P, presion antes de entrar al tubo, en Pa;

p densidad del fluido, kg/m?;

v, velocidad del fluido a la entrada del tubo, en m/s;

g gravedad, en m/s?;

h, altura donde se realiza la medida antes de entrar al tubo, en m;

h; altura donde se realiza la medida después de salir de la hélice, en m.
Se aplica ecuacion de Bernoulli para determinar la presion para ambos lados del disco,
a su entrada y a su salida inmediata, teniendo en cuenta que la altura del sistema es

despreciable y la velocidad a la entrada es cero ya que se trata de la presion atmosférica,

para la entrada y salida del disco se obtiene la ecuacidén descrita como se muestra en

(2):

1
Pz:Pi+Epvi2 (2)
donde
p; presiéon de aire después del disco, en Pa;
p densidad del aire, en kg/m?;
v; velocidad de aire después del disco, m/s.

Mientras que para el flujo de la salida, se tomara en cuenta la variacién o cantidad de

movimiento axial por el aire, representado en (3):
1 1
Piz"'gpvizz =P+ 4p +§Pvi2 3)
donde

p; presion de aire a la salida “aguas abajo”, en Pa;

vi,  velocidad del aire a la salida “aguas abajo”, en m/s.
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Ap cantidad de movimiento axial por el aire, siendo:
_1 2 4
Ap = S PVi2 (4)
Considerando la conservacién del momento, el disco presenta un empuje T el mismo

gue representa la variacion en aumento de la cantidad de movimiento axial del aire, por

lo que se usa la expresion que se muestra en (5):
T = pAv;v;, )
donde

T empuje del disco, en N;

A area del disco rotor, en m2.

Por tanto pv;v;, se interpreta como el flujo de masa a través del disco y como se
mencion6 anteriormente, Ap es la cantidad de movimiento axial por el aire, el cual puede

expresar como se muestra a continuacién en (6):

Ap = I= J (6)

=
Analizando las expresiones (1.4) y (1.6) de Ap, se puede deducir que la velocidad
comunicada al aire es el doble a la salida del disco rotor en comparacién con su entrada,

como se muestra en (7):
Vip = 2V (7)

Tomando en cuenta la relacidon entre empuje y velocidad o reemplazando (7) en (6) y

despejando el empuje, se obtiene:

T = 2pAv? (8)

O si se conoce el empuje, despejando de (8):

v = [— 9)
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Siendo la carga del disco w definida por %, se reemplaza esta expresion en (9)

obteniendo (10):

v, = |— (10)
1.7.2 TEORIA DE ELEMENTO DE PALA

De acuerdo con [8], para considerar a las hélices como elementos rigidos, se establece
gue a velocidad de rotacion normal, la fuerza centrifuga hacia el exterior de las mismas
es mayor que la fuerza que actua sobre dichas hélices, por tanto éstas son consideradas
como rigidas, es asi que para un vuelo vertical (incluida la sustentacién del VANT), la
complicacion mas notoria se posiciona con la necesidad de incorporar las fuerzas en los
extremos de las hélices, pero dicha complicacidn se excluye, principalmente debido a
que la incidencia de la misma hélice y el angulo de flujo de aire poseen dimensiones
reducidas y se desprecia su valor.

La Figura 1.12 representa la vista superior de la hélice girando en sentido anti horario
con velocidad angular w, con radio r, por lo que la velocidad en la punta seria wr o
también escrita como V;; un fragmento de la hélice se toma a una distancia y, de longitud

c y ancho dy:

wr

Figura 1.12 Vista superior del disco rotor adaptada de [8]
Las fuerzas aplicadas en la hélice se muestran en la Figura 1.13, en la seccion analizada
el flujo de aire tiene componentes de velocidad w, en el plano, mientras que sus
componentes perpendiculares son (v; + V,.), formando un vector cuya distancia se

representa en (11) de la siguiente manera:
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U= [+ (o))" (11)

V. vector de velocidad del aire hacia arriba, en m/s;
Vi vector de velocidad del aire después del disco, en m/s;

velocidad angular en el eje y, en rad/s.

Seccién del disco

Figura 1.13 Seccién de la hélice para condicién de vuelo vertical adaptada de [8]
De donde el angulo 6 es el angulo determinado por el control colectivo del piloto. El
angulo entre la direcciéon del flujo y el plano de rotacion, se conoce como “4ngulo de
afluencia”, representado por ¢ y esta dado por (12):
¢ = tan'[(v; +V.)*/w, ] (12)

O para angulos de afluencia considerados como “muy pequefos”, se utiliza (13):

¢ = [(v; +V)*/wy] (13)
El angulo de incidencia de la seccion de la hélice (), se representa por (14):

a=60-¢ (24)
Las fuerzas de levante (dL) y arrastre (dD) en la seccion se representan con (15) y (16)
respectivamente:

dL =>pU2cdy C, (15)

dD =~ pU%c dy Cp (16)

donde
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C, coeficiente de elevacion o sustentacion, adimensional

Cp coeficiente de avance, adimensional

PRINCIPALES MATERIALES QUE  CONSTITUYEN AL
QUADCOPTER

El quadcopter consta de dos materiales principales para su construccién, los cuales son

analizados principalmente con base a sus propiedades mecéanicas por estar sometidos

a fuerzas y esfuerzos cuando el VANT se encuentra en pleno funcionamiento. Los

materiales a analizarse se presentan a continuacion:

1.8.1

ALUMINIO [9]

El aluminio es el metal no férreo de mayor abundancia en la naturaleza y a su vez es el

elemento de mayor uso en cada sector (industrial, transporte, comida, entre otras).

Algunas caracteristicas que posee el aluminio por las que se vuelve un material de alto

consumo son:

Posee una baja densidad (2.70 g/cm?)

Muchas de sus aleaciones presentan un buen comportamiento en cuanto a
propiedades mecénicas.

Presenta una excelente conduccién tanto térmica como eléctrica.

Su resistencia a la oxidacion (favorable en condiciones ambientales).

Su resistencia a la corrosion.

Su facilidad de reciclaje.

1.8.1.1 Generalidades del Aluminio

El aluminio en estado puro posee muy pocas aplicaciones debido a su baja resistencia

mecanica como a su baja dureza; pero es debido a los materiales con los que forma

aleaciones los que en conjunto logran combinar propiedades favorables.

Entre los elementos mas comunes con los que el aluminio forma sus aleaciones estan el

Cobre, Silicio, Manganeso y Zinc.
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1.8.1.2 Identificacion del Aluminio

El aluminio al igual que la mayoria de las aleaciones, tiene un método de identificacion o
designacion, el cual se basa en un sistema de cuatro nameros, de los cuales, el primer
numero (de izquierda a derecha) indica el tipo de aleacion segun el elemento aleante

principal como se muestra a continuacion en Tabla 1.3:

Tabla 1.3 Numero de grupos de las aleaciones de aluminio

Primer nimero de

identificacion Elemento de aleacion principal

1 Aluminio sin aleacién al 99%
Cu
Mn
Si
Mg
Mg, Si
Zn
Otros

O |IN|joO|O|A~|W|N

Los tres niumeros que contindan indican de manera especifica la aleacién de aluminio o
en su defecto la pureza del mismo. En algunos casos se puede encontrar letras después
del primer numero, tales como “O”, lo que indica que la pieza ha sido sometida a un
tratamiento de recocido siendo este de forja o de fundicion segun las combinaciones con
otros numeros; también se puede encontrar la letra “H”, que significa el nivel de acritud1
aplicado a los materiales que se ha realizado endurecimiento por deformacion; la letra
“T” indica que la aleacion ha sido endurecida usando un tratamiento térmico con o sin
endurecimiento por deformacion posterior; la letra “F” establece que la aleacién se
encuentra en estado bruto o tal y como ha salido del proceso de su fabricacion (que no
tiene ningun tipo de tratamiento) y la letra “W” indica que la solucion ha sido tratada
térmicamente, usualmente aplicada a materiales que después de haber recibido un
tratamiento térmico resultan con una estructura inestable y presentan envejecimiento

natural.

1 La acritud es el estado en que se encuentra un cuerpo metdlico que ha perdido su ductilidad y maleabilidad.
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1.8.1.3 Propiedades Mecanicas Del Aluminio

Las propiedades de mecénicas de los productos de aluminio varian dependiendo del tipo
de aleacion que estos conformen. En la Tabla 1.4 se muestran algunas constantes fisicas

de algunos materiales, adaptada de [10]:

Tabla 1.4 Constantes fisicas de algunos materiales comerciales

Modulo de Modulo de Relaciéon de Peso
MATERIAL elasticidad E rigidez Poisson unitario (W)
Mpsi GPa Mpsi GPa v kN/m?3
Aluminio 26.6
(todas las 10,3 71,0 3,80 26,2 0,334 '
aleaciones)
Cobreal | 154 | 1240 | 70 48,3 0,285 80,6
berilio
Laton 154 | 1060 | 58 | 401 0,324 838
Acero al
carbono 30,0 207,0 115 79,3 0,292 76,5
Cobre 17,2 119,0 6,49 447 0,326 87,3
Vidrio 6,7 46,2 2,7 18,6 0,245 25,4
1.8.2 ACRILICO

El “polimetilmetacrilato” (PMMA) o mas conocido como acrilico es un termoplastico? que
proviene del metacrilato de metilio (CsHsOz2); en su estado natural se lo encuentra
totalmente transparente, pero se le puede dar el color afiadiendo pigmentos; este

material posee muy buenas propiedades en cuanto transmision y difusion de luz.

1.8.2.1 Generalidades del Acrilico [11]

El acrilico se presenta de una manera inerte a muchas sustancias corrosivas, incluso se
lo considera como un material idéneo para aplicaciones al aire libre. Las laminas de
acrilico tienen un gran campo de uso ya que su maleabilidad y propiedades mecénicas
lo hacen apetecible para varias areas tales como artesania, industriales, medicina, entre

otras.

2 Los materiales termoplasticos hacen referencia al conjunto de materiales que estan formados por polimeros que
se encuentran unidos mediante fuerzas intermoleculares o fuerzas de Van der Waals, formando estructuras lineales
o ramificadas.


http://www.losadhesivos.com/definicion-de-polimero.html
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Las principales caracteristicas de este material termoplastico son:

e Resistencia espontanea a la luz solar (U.V.) y agentes atmosféricos.
e Buenas propiedades mecénicas y eléctricas.

e Bajo peso especifico.

e Buena durezay relativa resistencia al rayado.

e El material cristal incoloro, transmite el 92% de la luz incidente.

e Resistente a la mayoria de las mas comunes sustancias quimicas.

e Aislante térmico y acustico.

e Facil de maquinar.

e Gran capacidad de termoformado.

e Reciclable.

e Buena resistencia a la flexion.

En Tabla 1.5 se muestra una comparacion de caracteristicas fisicas entre distintos

materiales y el acrilico.

Tabla 1.5 Comparacion de propiedades fisicas entre el acrilico y otros materiales, adaptada de [12]

PROPIEDAD COMPARACION
Aislamiento eléctrico Similar a la porcelana y al marmol
Aislamiento térmico un 20% mas aislante que el vidrio

Superior al vidrio comun. Se puede encontrar
algunas variaciones segun la necesidad

Conductividad térmica Cuatro veces menos que el vidrio

Bloqueo de rayos U.V.

Deformacion térmica Levemente superior al vidrio
Facilidad de maquinado Similar a la madera dura o metales blandos

Es 50% mas liviano que el vidrio y 43% mas
liviano que el aluminio

Peso

1.8.2.2 Propiedades Mecanicas del Acrilico

El acrilico como se ha mencionado anteriormente presenta muy buenas propiedades a
comparacion de otros materiales, de entre dichas propiedades, las que poseen mayor
interés para la realizacién del proyecto son su peso y su resistencia a la flexion, entre
otras. A continuacion se presentan algunas propiedades mecanicas del PMMA en Tabla
1.6:
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Tabla 1.6 Propiedades mecanicas del Acrilico (PMMA) adaptada de [12]

NORMA

PROPIEDAD ASTM VALOR UNIDAD
Elongacion a la rotura D-638 2 %
Mddulo de elasticidad a la 30.000- 2
traccion D-638 32.000 kglem
Modulo de flexion D-790 28600 kg/cm?
Mdodulo o_Ig la resistencia a la D-695 21420 kglcm?
compresion
Resistencia a la compresion D-695 1020 kg/cm?
Resistencia a la flexion D-790 1020 kg/cm?
Resistencia a la traccion D-638 700 kg/cm?

1.9 COMPONENTES ELECTRONICOS DEL QUADCOPTER

Una vez que se conoce el principio de funcionamiento del quadcopter y los movimientos
que serd capaz de realizar, es imprescindible conocer la parte electrénica que en

conjunto con la estructura mecanica permiten la maniobrabilidad del mismo.

1.9.1 MOTORES BRUSHLES

Los motores de corriente directa sin escobillas o BLAC (por sus siglas en inglés
“brushless AC motor”) son actualmente los motores de mayor uso en cuanto a
aeromodelismo se trata. Entre las ventajas que presenta este tipo de motor de corriente
directa, la eficiencia es la que se destaca por sobre las demas. Los motores BLAC

también se los conoce como motores de “conmutacion electronica”.

El nombre de escobillas viene dado ya que en un principio, los motores convencionales
de corriente directa en vez de estar constituidos por carbones (como se los encuentra en
la actualidad), poseian en su interior laminillas de cobre, cumpliendo la misma funcién

de transmision de electricidad hacia el rotor.

Los motores brushless poseen imanes permanentes y la disponibilidad de varios polos
tanto en el rotor como en el estator como se observa en la Figura 1.14. De manera
constructiva, estos motores se asemejan a los motores sincronos trifasicos de rotor con
imanes permanentes. Los devanados del estator son alimentados con voltajes tales que
consigan un efecto de “persecucion” por parte del rotor sobre los campos magnéticos

creados por el estator.
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Figura 1.14 Rotor y estator de un motor brushless

Fuente: www.hooked-on-rc-airplanes.com [13]

Las principales ventajas que se encuentra al utilizar un motor BLCD son:

= Poseen una importante diferencia en cuanto a eficiencia comparados con los
motores DC convencionales ya que la energia disipada en forma de calor es
menor.

= Presentan un mayor rendimiento, su consumo energeético es menor, prolongando
asi la duracion de la fuente de energia que lo alimenta.

= Las relaciones entre par/intensidad y velocidad/frecuencia entregadas son
superiores en comparacion con los motores DC convencionales.

» Las restricciones mecéanicas son reducidas, lo que permite un mayor rango de
velocidad.

= Posee la peculiaridad de mantener su relacion velocidad/par motor.

= Brindan mayor fiabilidad.

= Generan menor interferencia con otros circuitos.
Por parte de las desventajas de los motores BLAC:

= Su control se lo puede lograr Gnicamente bajo un complicado circuito controlador
electronico de velocidad, ESC (por sus siglas en inglés “electronic speed

controller”) y a su vez, constituyen un costo adicional.

Es muy importante mencionar algunas de las caracteristicas de fabricacion pues se las

debe tener muy presente al momento de su seleccidén para que esta sea correcta:


http://www.hooked-on-rc-airplanes.com/
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= La constante “Kv” que poseen estos motores, es un indicador de la cantidad de
RPM (revoluciones por minuto) por cada voltio aplicado, es decir para un Kv igual
a 980, operando a 11.1 V, el motor girard a 10878 r.p.m.

= La potencia nhominal del motor esta directamente relacionada con la carga maxima
que puede soportar.

= El voltaje requerido para una correcta operacion se ve representada por la
alimentacion, por tanto la bateria cumple debe también ser escogida cumpliendo

este requisito.

1.9.2 CONTROLADORES DE VELOCIDAD

Como se ha mencionado anteriormente, los motores BLAC precisan de un componente
electronico para su control, dicho componente es un variador de velocidad o también
conocido como ESC (“Electronic Speed Controller”), el cual es un circuito electronico que

sirve de interfaz entre la parte de control y la parte de potencia de los motores BLAC.

La funcion principal de un ESC es el recibir una sefial del controlador con una potencia
baja, y convertirla en una sefal alterna trifasica de alta potencia, dichos ESC poseen los
cables de alimentacion y sefial a un lado como entradas y al otro lado tienen 3 cables
siendo estos los que envian una sefal trifasica a los motores, como se puede observar

en la Figura 1.15:

Figura 1.15 ESC Skywalker 40A - 3S
Fuente: www.rcmart.com [14]

La sefial que reciben los ESCs corresponde a una sefal de modulacién de ancho de

pulso o PWM (“pulse widthmodulation”), cuya frecuencia y ciclo de trabajo son variables


http://www.rcmart.com/

22

predeterminadas. El ciclo de trabajo normalmente se presenta en el rango de 1 a 2 [ms],

mientras que la frecuencia toma valores de 50 [Hz] y 490 [HZ].

El periodo (T) y el ancho de pulso (a), se muestran en la Figura 1.16, la misma que

representa una sefal de entrada generada por el ESC en un tiempo t:

v

A

vit)

1 2 3 4 5 t(s)
Figura 1.16 Sefial de onda cuadrada para un voltaje modificando su ciclo de trabajo, PWM

Se puede observar que el periodo comprende tanto el ancho de pulso en alto como el
ancho de pulso en bajo; al pulso en estado activo o en alto se lo conoce también como

“uno légico”, mientras que al pulso en bajo como “cero 16gico”.

193 ALMACENAMIENTO DE ENERGIA

El quadcopter como todo robot, requiere de una fuente de energia para ser operado o
pueda cumplir con sus requerimientos de funcionalidad, para este tipo de robots se

considera a las baterias como sus fuentes de energia eléctrica.

En general, a las baterias se las puede comparar con capacitores o acumuladores de
energia eléctrica, las mismas que estan conformadas por dos partes principales que son
el anodo y el catodo. El &nodo es el electrodo que en el cual se lleva a cabo la oxidacion
mientras que el catodo es el electrodo donde se efectla la reduccién, este par de
electrodos conforman la celda electroquimica la cual es la base de una bateria donde

debido al intercambio de electrones producen la energia requerida por el quadcopter.

Las principales caracteristicas a tener en cuenta para la seleccién de la bateria son:
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= La cantidad de energia que puede almacenar, la misma que se obtiene de la
multiplicacion entre el voltaje nominal (mostrado o marcado por el fabricante) y los
Amperios-hora indicados en la bateria.

= Elnumero de celdas que contiene la bateria y el tipo de conexion que existe entre
estas ya que puede ser en serie o paralelo, significando que el sistema a ser
alimentado requiera de mayor corriente 0 en su defecto, de mayor voltaje; la
potencia de la bateria sera la misma para cualquiera de los dos casos. Por
ejemplo, una bateria “3s” se refiere a tres celdas en serie, cada una con tensién
propia e iguales entre si.

= La corriente maxima de descarga es la cantidad de veces que la bateria puede
multiplicar su capacidad de descarga para asi conservar la intensidad requerida
por el circuito que alimenta. Los fabricantes de baterias LiPo, suelen incluir una

valoracion ‘C’ para indicar la corriente maxima de descarga.

Los vehiculos aéreos no tripulados, se caracterizan por tener un alto consumo
energeético, por lo cual se requiere una alta capacidad almacenamiento. Las baterias
influyen directamente en el consumo energético de los VANTs debido principalmente a
su peso. Para una seleccién de bateria se debe tomar en cuenta los siguientes

parametros:

= Voltaje de cada celda, es decir, las baterias se conforman por varias celdas, cada
una con un valor propio pero iguales entre si, es decir, su total es las sumatoria
ya que dichas celdas se encuentran en serie.

= Capacidad para recargar, cada bateria tiene un nimero determinado de recargas,
lo més optimo es que dicho niumero sea el mayor posible.

= Tiempo de descarga, es necesario conocer el tiempo en que se demora la bateria
en descargarse de manera automatica después de ser desconectada.

= Densidad energética, o la cantidad de energia almacenable por cada kg de peso.
Este es un pardmetro muy importante, puesto que, como se ha mencionado, el

peso es un factor principal en el disefio del quadcopter.

En Tabla 1.7 se muestran algunos de los parametros antes mencionados de diferentes

tipos de baterias:
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Tabla 1.7 Caracteristicas de los diferentes tipos de baterias que se pueden encontrar en el mercado
adaptada de [15]

NUmero de Auto
. Energia/Peso | Voltaje por Tiempo de descarga
Tipo recargas
(Wh/kg) celda (V) . carga (h) por mes
posibles (%)
Plomo 30-40 2 1000 8--16 5
Ni-Fe 30-55 1,2 10000 4--8 10
Ni-Cd 48-80 1,25 500 10--14 30
Ni-Mh 60-120 1,25 1000 2--4 20
Ni-ion 110-160 3,16 4000 2--4 25
Li-Po 100-130 3,7 5000 1--2 10
194 CONTROLADOR DE VUELO

El controlador de vuelo o también llamado IMU “Inertial Measurement Unit”, es un sensor
electrénico compuesto por un magnetometro (mide fuerza y direcciébn de un campo
magneético), un acelerometro (mide aceleracion del movimiento de un objeto en sus
distintos ejes), giroscopio (mide la aceleraciébn angular de un cuerpo). Este
microcontrolador ha evolucionado mucho desde su creacion, empezando por los
sistemas micro-electronicos (Figura 1.17), o también conocidos como MEMS por sus
siglas en inglés “Micro Electro Mechanical Systems”, los cuales en la década de los 90’s

impresionaron mucho y se los incluyd en aplicaciones automotrices.

Figura 1.17 Sistema inercial de navegacion en combinacién con sensores inerciales MEMS

Fuente: www.vectornav.com [16]

El IMU equipado con todos los sensores, posee nueve grados de libertad. Los grados de
libertad en el caso del quadcopter como sistema dinamico, es el quadcopter mismo como
una particula y las direcciones en que es posible que realice un movimiento; existen dos
grados de libertad, los relacionados con la posicion de la particula y aquellos que se
relacionan con la velocidad de la misma. La razon por la que el IMU integra varios
sensores es debido a que estos se corrigen entre si mediante un algoritmo de fusion, el

mismo gue logra hacer posible la distincidn entre rotaciones y perturbaciones.


http://www.vectornav.com/
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El acelerometro en el IMU es el sensor que mide la aceleracion propia o la fuerza
especifica del quadcopter. Puede ser comprendido como un conjunto de resortes y una
masa que dependiendo la posicion del acelerometro, indicara cuando se han comprimido
y cuanto se han estirado los resortes que sostienen la masa en movimiento la cual se

desplaza a causa de la fuerza gravitacional, como se representa en la Figura 1.18:

R1 R2

ANV ERRNAN

Figura 1.18 Conjunto explicativo de masa y resortes

Se puede observar el conjunto explicativo donde la masa es el elemento afectado por la
gravedad mientras que los resortes (R1 y R2), son los elementos que registran la fuerza

con la que realiz6 el movimiento la masa.

El giroscopio es el sensor que permite registrar los cambios de orientacion del
guadcopter en el tiempo, midiendo la velocidad angular en cada eje del mismo. En la
antigliedad, los giroscopios tenian limitadas aplicaciones militares debido a su tamafio y
peso; en la actualidad, los dispositivos IMU poseen giroscopios de tipo MEMS o de
Sistemas Micro Electro-Mecanicos (“Micromechanical System”), desplazando los
impedimentos de peso y tamafio da tal manera que ahora son muy comunes en
dispositivos electrénico, tales como celulares, controladores de videojuegos, tablets,

portétiles, etc. Los giroscopios pueden ser de tres tipos rotatorios, vibratorios u épticos.

El magnetémetro es otro de los sensores que ayudan en el vuelo del quadcopter, este
mide la fuerza y la direccion del campo magnético al que esta sometido, estos sensores
son ampliamente utilizados en la actualidad. Inicialmente los magnetémetros son
utilizados para medir el campo magnético terrestre o también conocido como
“‘magnetosfera” y para medir variaciones en el mismo; la aplicacion principal es en la
rama militar, pues estos ayudan con la deteccién de submarinos, de aviones anti-
submarinos y vehiculos terrestres que generan alteraciones en los campos magnéticos.
Entre otros usos de los magnetémetros, el de principal interés para el proyecto de disefio
y construccion del quadcopter, es el de brdjula ya que, en los ultimos afios dichos
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sensores se los ha miniaturizado para incorporarlos en varios dispositivos electronicos.

Por dicha razén ahora se ha facilitado su obtencion, uso e integracion con otros sensores.

195 COMUNICACION CON EL QUADCOPTER

Como se ha mencionado anteriormente, los VANTs poseen la capacidad de ser
manejados de una manera remota, es decir, no tripulada. En orden para cumplir con esta
especificacion, se debe incorporar un sistema de comunicacion al quadcopter que le
permita cumplir sus funciones de manera eficaz. Existen varios métodos de

comunicacion inalambrica tales como bluethoot, wifi, por radio frecuencia, entre otros.

El alcance del proyecto muestra la imposicion de un control por radio frecuencia, este
método de comunicacion es el mas utilizado en cuanto a aplicaciones con VANTS o
aeromodelismo y resulta ser lo suficientemente confiable como para la aplicacion. Dicho
sistema cuenta con dos partes esenciales que son el emisor o también llamado
transmisor, desde el cual se envia las 6érdenes o comandos hacia el “receptor”, el mismo
que esta conectado al IMU. El transmisor emite una sefial modulada de acuerdo al
movimiento de los joystick y botones del control o dispositivo del piloto en tierra.
Generalmente la transmision por radio frecuencia se la realiza por FM (frecuencia

modulada) ya que evita de mejor manera las interferencias.

Tanto emisor o transmisor como receptor se los sincroniza con el fin de que se enlacen
por el mismo canal o por la misma frecuencia, con el fin de que el receptor al leer las
sefales enviadas desde el transmisor, las procese y envie hacia el IMU, el mismo que

precedera a realizar las funciones establecidas.

Los controles de RF o transmisores pueden ser de varios canales, esto es, cada canal
es una sefal que controla una sola accion. En la Figura 1.19 se observa un control de

cuatro canales:
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Figura 1.19 Ejemplo de control de seis canales que funciona a una frecuencia de 2.4 GHz

1.10 MODELACION DEL SISTEMA

Una vez que se ha conocido todos los movimientos que el quadcopter es capaz de
realizar y los materiales a utilizarse, es necesario el conocimiento de sus parametros y
limitaciones fisicas para asi introducir sus variables en un correcto modelamiento
matemadtico, el cual se lo realizara con la ayuda de un software que posee la capacidad

de analisis en cuanto a teoria de control se refiere.

El objetivo del uso de un software es el aprovechamiento del mismo como herramienta
para realizacion de un test visual en cuanto al disefio de control matematico; existen
algunos programas o software que de acuerdo a sus capacidades ayudan de mejor
manera como por ejemplo Python, Mathematica, MatLab, SMath Studio, entre otros. Por
conocimientos previos, experiencia y efectividad, se utilizara “MATLAB”, el cual es lo
suficientemente completo como para ayudar a visualizar el comportamiento del
guadcopter regido por las limitaciones antes explicadas junto con el modelo de control

gue se lo incorpore.

Para el disefio del modelo de control, existen algunas opciones para alcanzar los
objetivos deseados como son teoria de redes neuronales, un control difuso, control P.1.,
control P.I.D., entre otros. Para este andlisis se explicara el manejo del sistema de control

P.1.D. ya que este se usara en el proyecto.
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1.10.1 SISTEMA DE CONTROL PID

El PID (Proporcional — Integral — Derivativo) es un sistema de control de lazo cerrado que

tiene por objetivo aproximar la sefal actual de la planta hacia el valor deseado.

Al mencionar un control de lazo cerrado, implica que existe una realimentacién, dicho
concepto de realimentacion se lo considera como sencillo o simple pero al mismo tiempo
lo suficientemente seguro ya que por un lado reduce los efectos de las perturbaciones,
por otro, puede hacer que el sistema controlado sea insensible a las variaciones del
proceso siguiendo fiel y Unicamente a sus sefiales de entrada, sin embargo es necesario
reconocer que el proceso con realimentacion, desde su creacion, ha tenido una gran
influencia en el desarrollo de la tecnologia, haciendo grandes avances en los campos de

control.

El PID es una implementacion simple de la idea de realimentacién. Posee la capacidad
de eliminar errores en estado estacionario con la accién integral y puede anticipar errores
futuros con la accion derivativa. El uso de controles PID e incluso Pl se los considera
suficientes para muchos problemas de control. Actualmente es muy comun el uso de
dispositivos que han sido incorporados con sistemas de control PID, desde dispositivos

de reproduccion de CDs, DVDs hasta microscopios de fuerza atémica.

La evolucién en los procesadores a los cuales se los integra el control PID, han hecho
posibles muchos avances en la autonomia del mismo ya que es posible hacerlo auto
ajustable, modificando de manera automatica sus ganancias por separado, adaptaciones
continuas y diagnésticos, sin embargo hay aplicaciones donde se prefiere la

sintonizacion manual.

En la Figura 1.20 se muestra un diagrama basico de bloques de un proceso con

realimentacion.
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-
o L }—u=| Controlador| = Proceso

Figura 1.20 Diagrama de bloques, proceso de control con realimentacion

Como se puede notar, el bloque del “Proceso”, posee una variable de entrada o también
llamada variable de control y denotada por u, dicha variable de control influye sobre el
proceso por medio de un actuador. La salida del proceso presenta la variable de proceso
y se representa por y, dicha variable se mide con un sensor. En la Figura 1.19 se
considera al actuador y al sensor en un solo bloque (Proceso). El valor que se considera
como deseado de la variable de proceso se llama “set point” o valor de referencia, a la
cual se lo denota por yg,. El error de control es "e" y representa la diferencia entre el valor
deseado y la variable de proceso (e = y5, — ¥). Este tipo de realimentacion se la conoce

como “realimentacién negativa” ya que la variable manipulada se mueve en direccion

contraria a la variable de proceso.

El algoritmo del PID comunmente es descrito de la siguiente manera en (17):

1 pt de(t
u®) =K (e(0) + 1 [y e()dr + T, 52 (17)
donde
u sefial de control, en el dominio del tiempo.
e error de control (e = ys, — y), en el dominio del tiempo.

Como se puede notar, en (17), la sefial de control es una sumatoria de los términos P
(proporcional al error), | (proporcional a la integral del error) y D (proporcional a la
derivada del error), mientras que los parametros del controlador son la ganancia

proporcional K, en tiempo integral T; y el tiempo derivativo Ty.
1.10.2 CONTROL PROPORCIONAL
Si se analiza un control proporcional netamente puro, se obtiene de (17) lo siguiente:

u(t) =Ke(t) + u, (18)
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donde
Uup es una polarizacion o un reset, en el dominio del tiempo.

Cuando el valor del error llega a ser cero, la sefial de control se iguala a u,;, siendo esta

polarizada de manera automatica o manualmente.

1.10.3 CONTROL INTEGRAL

El principal objetivo del control integral es el asegurarse que la salida del proceso
coincida con al punto de consigna (ys,), en estado estacionario. Es asi que el control
proporcional siempre poseera un error constante en estado estacionario, mientras que
con el control integral, un pequefio error positivo provocara una sefial de control creciente
y un error negativo provocara una sefial de control decreciente, sin tomar en cuenta el
tamanfo del error. Es por esto que un control integral siempre entregara un valor de error

igual a cero en estado estacionario.

El control integral se ve representado por (19):
1
u=K (e + T—if e(r)dr) (19)
donde
K ganancia proporcional, adimensional,
T; tiempo integral, en s.

La eliminacion del error ocurre cuando T; posee valores finitos, mientras que cuando

posee grandes valores, la respuesta se mueve lentamente hacia el punto de consigna.

1.10.4 CONTROL DERIVATIVO

El principal objetivo del control derivativo es el mejorar la estabilidad en lazo cerrado. La
inestabilidad de un sistema se lo puede describir como “el tiempo que le toma el sistema
de control el detectar que un cambio en la variable de control que ha sucedido a causa
de la dinamica del proceso”. Es por esto que la integracion del control derivativo con el

proporcional se vuelve necesario y se lo interpreta como si el control se hiciese



31

proporcional a la salida “anticipada” del proceso. La estructura basica de un controlador

PD se presenta con (20):

u(t) = K (e(t) + T, dfft”) (20)

El control derivativo muestra una proporcionalidad a una estimacion del error de control
desde el tiempo T, en adelante, para la estimacion se la realiza por extrapolacion lineal.
Realizando un pequefio analisis, para un tiempo T; = 0, se obtendria un control Pl
totalmente puro. Para situaciones cuando se presenta un amortiguamiento en aumento,
este se debe a que el tiempo derivativo igualmente en aumento, sin embargo, cuando

este es demasiado grande, el amortiguamiento tiende a disminuir también.
1.11 ENSAYOS MECANICOS PARA MATERIALES

Un ensayo se denomina a toda prueba que tiene como fin determinar las propiedades de

una material. Los principales objetivos para realizar ensayos a un material son:

- Aportar informacién rutinaria acerca de la calidad de un producto comercial o de
control.

- Tomar nueva informacion o confirmar la misma sobre materiales conocidos,
también se puede conocer propiedades de nuevos materiales.

- Obtener medidas exactas de las propiedades fundamentales o constantes fisicas

en medicién cientifica.

Una vez que es determinado el objetivo del ensayo, se prosigue a seleccionar el ensayo

dependiendo de los datos esperados; para la clasificacién de los ensayos, se considera:

- Enfuncién del deterioro del material (destructivos y END)

- Enfuncion de la finalidad del ensayo (técnicos y cientificos)
- En funcién de la propiedad a determinar:

Ensayos fisicos.

Ensayos quimicos.

Ensayos mecanicos.

©o O O o

Ensayos tecnolégicos.
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1111 ENSAYOS DESTRUCTIVOS

De manera resumida, los ensayos mecénicos tienen la finalidad de determinar los

esfuerzos maximos soportados a la deformacion.

Los ensayos destructivos son aquellos que, mediante el uso de herramientas o
maguinas, se producen alteraciones irreversibles en la composicion quimica, mecanica
o de la geometria del material de estudio. Dentro de los ensayos destructivos se
encuentran el ensayo de traccidén, ensayo de flexion, ensayo de impacto, ensayos de
dureza (Rockwell, Brinell y Vickers), entre otros.

1.11.1.1 Ensayo de Traccién

El ensayo de traccion es uno de los ensayos mas utilizados para obtener las propiedades

mecanicas de un material.

El ensayo consiste en someter a un extracto de material de dimensiones y forma
definidas de acuerdo a la norma a utilizarse para el ensayo, a un esfuerzo constante de
traccion (tendencia a estirar al material), hasta que en este ocurra una ruptura como se

muestra en la Figura 1.21:

ACERD 1530

|
i €

Diagrama esfuerzo vs deformacion
Figura 1.21 Esquema ensayo de traccion adaptada de [10]
Como se puede observar, el ensayo de traccion sobre una probeta de acero, devolvera
una tabla de valores entre esfuerzo y deformacion que se los puede graficar para

interpretar de mejor manera.
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1.11.1.2 Ensayo de Flexion

El esfuerzo de flexion puro se obtiene cuando a un cuerpo se le aplican pares de fuerzas
perpendiculares a su eje longitudinal, provocando asi el giro de las secciones

transversales con respecto a sus apoyos.

Para realizar este ensayo, es necesario colocar una barra de material, simplemente

apoyada con la carga colocada en el punto medio como se muestra en la Figura 1.22:

Figura 1.22 Esquema basico de un ensayo de flexion

Al igual que ensayo de traccion, el ensayo de flexion, provocard deformacion en la
probeta del material, mientras se estd realizando el ensayo, la linea neutra se ira
flexionando denominandose “flecha” a la distancia vertical entre la posicién inicial de
dicha linea y las posiciones instantaneas que tome, medidas en el lugar de mayor flexién

de la probeta.
1.12 REGLAS ECUATORIANAS PARA USO DE VANTs

De acuerdo con la Direccion Nacional de Aviacion Civil, en la resolucion No. 251 / 2015,
se aprobo el establecimiento de disposiciones complementarias que normen la operacion
de los VANTSs en el Ecuador (véase ANEXO A), tomando en cuenta algunos aspectos

entre los que se encuentran:

- La distancia minima de operacion de un VANT con respecto a un aerddromo o
base militar, es de 9 kilometros.

- Laaltura maxima de vuelo es de 400 pies (122 metros).
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- Las condiciones climaticas de operacion deben ser favorables (buena iluminacion
solar y cielo despejado), como a su vez, las horas de vuelo se toman aquellas
comprendidas entre la salida y puesta del sol.

- En caso de accidente, el operador del VANT sera el responsable de afrontar las

consecuencias.

En el siguiente capitulo, se realiza un analisis de alternativas con el cual se define el
modelo del quadcopter a construir. Con la ayuda de una metodologia de disefio

especifica se da paso al disefio conceptual seleccionandose la opcion mas adecuada.
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CAPITULO Il
ANALISIS DE ALTERNATIVAS

En este capitulo se analiza las posibles alternativas de disefio para un quadcopter
siguiendo un esquema de establecer la metodologia de disefio, seguido de un disefio
conceptual y la realizacion de un andlisis de alternativas para de entre estas seleccionar

la mas adecuada en la construccion del quadcopter.
2.1 METODOLOGIA DE DISENO

Siguiendo con la linea del “ciclo basico de disefio” segun [17], ésta no ofrece suficiente
alcance para considerarse como metodologia de disefio, es por esto que se torna
favorable un proceso de disefio que consta de 4 etapas, las cuales se citan a

continuacion en la Tabla 2.1 y se desarrollan en las secciones siguientes.

Tabla 2.1 Etapas de disefio para el quadcopter

Etapa Especificacion Resultados
Primera Definiciéon del modelo Especificacion
L Principios de solucién, estructura funcional,
Segunda Disefio conceptual
estructura modular
Tercera Disefio de materializacion Planos de conjunto
Cuarta Disefio de detalle Planos de pieza, documentos de fabricacién

2.1.1 PRIMERA ETAPA — DEFINICION DEL PRODUCTO

Como se puede observar en la Tabla 2.1, esta primera etapa tiene como resultado las
especificaciones del producto, por lo cual analiza las necesidades a resolverse con el

desarrollo del prototipo.

La decision de desarrollar este proyecto ha partido por la manifestacion de una
necesidad, es imprescindible la construccion de un proyecto sobre el cual se apliquen
los diferentes teoremas, leyes y teoria adquirida para asi demostrar el trabajo realizado
en la Universidad Internacional del Ecuador, en la carrera de Mecatronica. A
continuacion, se definird el producto usando el método del desarrollo de la funcion de
calidad (QFD).
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2111 Definicién del Producto

La definicion del producto explicar4 de manera precisa el conjunto de determinaciones,
caracteristicas o prestaciones que guiaran el disefio y su desarrollo; la definicidn esta

apegada a un caracter de requerimiento.

El quadcopter debe cumplir con sus funciones, es decir, debe ser capaz de realizar
vuelos de manera guiada por radio frecuencia, el conjunto motores y hélices deben ser
capaces de cumplir con el requisito de levantar la estructura del quadcopter, su
comportamiento debe ser comparable con un VANT comercial pre-fabricado.

2.1.1.2 Lista de especificaciones (Checklist)

Como se menciona en el Capitulo I, seccién 1.1, las especificaciones de un quadcopter
con las facultades de vuelo que debe cumplir, a continuaciébn se muestran algunas

especificaciones del mismo en Tabla 2.2:

Tabla 2.2 Lista de requerimientos o especificaciones para el quadcopter

LISTA DE REQUERIMIENTOS

CONSIDERACION

ESPECIFICACION

Funcion

Capacidad de sustentacion (“hovering”).
Integracion de control por radio frecuencia para pilotaje desde tierra.
De disefio amigable con el usuario.

Dimensiones

De cuatro rotores y hélices.
Considerablemente liviano, similar a un quadcopter del mercado.

Movimientos

Facilidad de manipulacion los angulos de giro "roll", "pitch" y "yaw".
Capacidad de realizar movimientos de avance, retroceso, incrementar y disminuir su altura de
vuelo.

Fuerza de empuje

El peso del quadcopter debe ser levantado por la accién de la combinacion entre rotores y
hélices.

El marco del quadcopter debe soportar realizar varias pruebas de vuelo sin deformarse.

La bateria a utilizarse debe ser liviana y de suficiente capacidad de almacenamiento.

Autonomia Una sola bateria debe ser montada en el quadcopter.
Tiempo de vuelo suficiente para demostrar sus funciones (5 minutos, aproximadamente).
Materiales Los materiales a utilizarse deben ser livianos y resistentes al mismo tiempo.

Sefiales y control

El quadcopter debe utilizar acelerémetro, giroscopio para su control de vuelo.
Se debe ocupar un circuito integrante de sensores.
El quadcopter debe ser controlado por radio frecuencia desde tierra.

Fabricacién y

La construccion del quadcopter debe ser simple.
De facil sustitucion de elementos defectuosos.

montaje De rapido acceso a la bateria.
Materiales usados tienen que ser comunes.
Transporte De facil transportacion.
Vida atil y El acceso para realizar mantenimiento debe ser sencillo.
mantenimiento El quadcopter sera utilizado para estudios futuros.
Costo Su costo debe ser reducido.
Seguridad El quadcoptelr debe poseer buen aspecto para el usuario. . . .
Debe ser amigable con el usuario, no representar amenaza a su integridad fisica.
Impacto De una sola bateria recargable.
ambiental Los materiales reciclables o reutilizables en caso de desarme.

Aspectos legales

Segun la Direccién Nacional de Aviacion Civil.
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2.1.1.3 Implementacion de la matriz de Despliegue de la Funcién de Calidad

De acuerdo con [17], es de suma importancia comprender los conceptos tanto de calidad,
“el conjunto de propiedades y caracteristicas de un producto o servicio que confiere la
aptitud para satisfacer necesidades expresadas o implicitas”, como también el de la
implementacion de un modelo de calidad al proyecto, el cual se refiere a asegurar una
buena organizacion con procedimientos, metodologias y herramientas adecuadas,
transformando los requerimientos y deseos del usuario en requerimientos técnicos de

ingenieria en la fase de disefio y fabricacion.

El proceso de desarrollo de la funcion de calidad consta de cuatro fases, las cuales son
planificacion del producto, despliegue de componentes, planificacién del proceso y
planificacion de la produccion; para la realizacién de este proyecto se aplicara solo la

primera fase por ser un unico ejemplar prototipo.

2.1.1.4 Casa de la Calidad QFD

La “casa de la calidad” traduce los requerimientos del usuario a requerimientos técnicos

de ingenieria y se distingue por seis pasos que son:

e Voz del usuario - se refiere a las demandas del cliente, en este caso el cliente
sera la Universidad Internacional del Ecuador, quien exige que el proyecto cumpla
con los objetivos de vuelo, control por radio frecuencia e implementacion de un control
de vuelo propio. Existen tres tipos de demandas que son basicas, unidimensionales
y estimulantes.

e Anadlisis de la competitividad — se refiere a la importancia que muestran los
usuarios hacia el cumplimiento del producto, y una comparacion entre productos
internos y externos. Se referird a proyectos realizados en la UIDE comparando con
otros proyectos similares externos. Los indicadores seran evaluados en un intervalo
del 1 al 5; se muestra sus resultados en la casa de la calidad.

e Voz del ingeniero — se refiere al mayor reto para la casa de la calidad; el
transformar las demandas del cliente a especificaciones técnicas (una por cada

demanda).
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e Correlaciones — son las relaciones entre demandas del cliente y las
especificaciones técnicas, representa el grado de cumplimiento de las demandas con
una caracteristica técnica elegida. Se establecen 4 niveles de relaciones: fuerte,
mediano, débil y nula.
e Comparacion técnica — es la evaluacion de la incidencia de cada una de las
caracteristicas técnicas en la satisfaccion de las demandas del usuario. Se la realiza
con la expresion (21):

I'=31454 (21)

donde

I Importancia del criterio evaluado, adimensional;
I; Incidencia de la caracteristica técnica, adimensional;
S4: Valor de ponderacion, adimensional.

e Compromisos técnicos — en la casa de la calidad, es el techo y contiene los
distintos compromisos entre las caracteristicas técnicas evaluandose con cuatro
niveles de correlacién con sus simbolos: muy negativa, negativa, positiva y muy

positiva.

En la Figura 2.1 se muestra la aplicacion de la casa de la calidad para el presente

proyecto:
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Figura 2.1 Casa de la calidad para la construccién del quadcopter
2.1.2 PROPIEDADES DEL QUADCOPTER

Realizando una comparacion con los modelos comerciales de quadcopters, se han

propuesto algunas propiedades de disefio que debera poseer el proyecto.

En la Tabla 2.3, se muestran las propiedades propuestas:
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Tabla 2.3 Propiedades propuestas

PROPIEDAD PROPUESTA ESPECIFICACION
Altitud de vuelo 25m Sobre el nivel del suelo
Tipo de despegue Vertical
Dimensiones 600 mm en diagonal 150 mm de alto
Peso 2.5 kg
Voltaje de operacién 111V

2.2 SEGUNDA ETAPA - DISENO CONCEPTUAL

Siguiendo con el disefio basico para el quadcopter, la segunda etapa corresponde al
disefio conceptual, el mismo que se lo aplica una vez conocidas las caracteristicas

técnicas que se requiere para el quadcopter.

El disefio conceptual consiste en definir los distintos médulos que conforman el proyecto
para con estos definir posibles soluciones para cada uno; a su vez evaluar dichas

posibles soluciones y seleccionar la mejor alternativa.

2.2.1 ESTRUCTURA FUNCIONAL DEL QUADCOPTER

De acuerdo con [17], funcion es cualquier transformacién entre flujos de entrada y de
salida, es la formulacion abstracta de una tarea. La “funcién global” representa la tarea

global que debe realizar el producto a disefiar.

Para el presente proyecto se definira “realizar vuelo autbnomo” como “funcién global”,
mientras que las entradas seran el peso, energia y su sefial de control; como salida se
presentara un vuelo con capacidad de sustentacidn o “hovering” y sus movimientos
controlados desde tierra por radio frecuencia; graficamente se presenta el nivel 0 como

se muestra en la Figura 2.2:

Peso VANT con capacidad
Energia eléctrica REE!'HWUEID de "hovering”
autonomo controlado por radio
Sefal de control frecuencia

Figura 2.2 Funcion Global - Nivel 0
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Una vez definida la “funcion global”, se procedera a identificar los siguientes niveles que

haran posibles el cumplimiento dicha funcién, como se muestra en las Figuras 2.3y 2.4:

WVANT en estado de

reposo Recibir sefial del Inicio de
controlador en ' - movimiento de
Energia electrica tierra los rotores

Figura 2.3 Primer modo de operacion - Nivel 1 — Captar sefial y efectuar movimientos deseados

Como se puede ver, en “Nivel 17, el proceso es relativamente sencillo y no hace falta
mayor analisis.

WVANT en estado

de hovering Realizar vuelo con

o capacidad de - VANT elevado y
Energia eléctrica estabilizaciony |C——— == dirigido por
Sefial del controlador acion de vuelo controlador en
principal dirigido tierra

Figura 2.4 Segundo modo de operacion - Nivel 2 — Accion de vuelo controlado

El “Nivel 2” es posible analizarlo de mejor manera al descomponerlo en dos sub niveles
0 subfunciones como se muestra en la Figura 2.5, los cuales de manera secuencial
ordenada se muestran: a) Realizar vuelo con capacidad de estabilizacién (hovering); b)
Accion de vuelo dirigido; para realizar estas subfunciones, se necesita una funcion de
control. Una vez acabado el vuelo, se debe proceder de manera inversa, es decir, detener
el movimiento controlado desde tierra para luego volver al estado de “hovering” y volver
el VANT atierra.
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r— __—l "Howvering™
peso Realizar sustentacion en el
— aire

| vuelo con
| _ | capacidad de

Acciondel "hovering"”
Alimentacion ‘ control
eléctrica
Controlador
——— 3] principal

Sefial de Accion de Movimientos del
control por * control en — VANT dinigidos desde
RF tierra »| Accionde tierra

: VUE‘IO —

. . eies

: sefal conirol T L—dirigido

i principal 1

Figura 2.5 Descomposicion en subniveles del Nivel 2

Una vez separados el Nivel 2, se ha decidido no realizar extensas separaciones en mas
subniveles ya que esto conlleva a disefios detallados que sobrepasan el alcance
planteado para el proyecto.

2.2.2 PRINCIPIOS DE SOLUCION POR NIVELES

Una vez realizado el andlisis de la estructura funcional y las condiciones de disefio, se
procedera a establecer los mddulos a los cuales se les asignara posibles soluciones para

analizarlas y asi escoger la 6ptima de acuerdo al alcance del proyecto.

2221 Definicién de Mdédulos

El objetivo de la definicion de mddulos es el materializar las funciones del producto
representando a la interface de conexion y a los flujos de sefales, energia y materiales

en combinacién con el entorno.

Para el proyecto se separaran dos modulos, los cuales representaran la parte mecéanica
y eléctrica del quadcopter o producto como la parte electrénica de control,

respectivamente y se presentan a continuaciéon en la Tabla 2.4:



Tabla 2.4 Modulos para analisis de alternativas

NUMERO

FUNCIONES

MODULO 1

Material para el marco de reducido peso
Tren de aterrizaje y despegue

Tipo de bateria

Tipo de control en tierra

Tipo de motores

MODULO 2

Tipo de control para motores
Tipo de control de vuelo
Aterrizaje

22272 Posibles Soluciones Para Los Modulos
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Una vez que se han separado los moédulos, se procedera a generar las posibles

soluciones, a continuacion se procedera a evaluar las mismas para asi concebir un

proceso de disefio 6ptimo.

En la Tablas 2.5 y 2.6 se presentan las posibles soluciones de donde se escogera una

sola después de analisis.

Tabla 2.5 Soluciones para el Modulo 1

Funciones

Soluciones Moédulo 1

Tren de aterrizaje

Tipo de bateria

Tipo de control en
tierra

Tipos de motores

Material liviano y
resistente

Brushless @s@
Aluminioy Madera MDF
acrilico y acrilico

Fibra de carbono y
metal

OPCION A OPCION B OPCION C
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Tabla 2.6 Soluciones para el Médulo 2

Funciones Soluciones Médulo 2

Controlador de vuelo w
Tipo control de vuelo
@ Red Neuronal
Tipo de control para
motores ESC - brushless
Apagado automitico Apagado controlado

OPCION ﬁ OPCION

Thunder
QQ-Super

Aterrizaje

2.2.3 PROCESO DE EVALUACION

En esta seccion, aplica un proceso evaluativo por criterios ponderados ya que este
permite visualizar mejores resultados. La ponderacion de los criterios se muestra en la

Tabla 2.7, donde su interrelacion se califica segun los siguientes valores:

Tabla 2.7 Valores de ponderacion

VALOR CONDICION
1 Si el criterio o solucidn de la fila es superior que el de la columna
0.5 Si el criterio o solucidn de la fila es equivalente al de la columna
0 Si el criterio o solucidn de la fila es inferior al de la columna
2.2.3.1 Evaluacion del Médulo 1

Como se puede observar en Tabla 2.5, para el modulo 1, se han obtenido 3 soluciones
(A, By C), para obtener la mas adecuada se consideran los parametros o criterios de

evaluacion mostrados en la Tabla 2.8:
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Tabla 2.8 Criterios de evaluaciéon Médulo 1

CRITERIO DESCRIPCION
Peso El peso del VANT en conjunto debe ser lo més liviano posible, al mismo tiempo
debe resistir las cargas que representan los motores.
Densidad El VANT debe ser capaz de realizar su vuelo con todas las especificaciones antes
energética gue la bateria pierda su carga
El empuje que logra el VANT se debe a la acciéon de los motores, estos al
Empuje combinarse con las hélices, deberan proporcionar la fuerza necesaria para
levantarlo, cabe recalcar que también deben ser livianos

La evaluacion de dichos criterios se muestra en la Tabla 2.9:

Tabla 2.9 Evaluacién de criterios para Médulo 1

CRITERIO Peso E[:]i”rzgt?fa Empuje | Y+1 | Ponderacion
Peso 1 1 3 0,375
Densidad energética 0,5 0,5 2 0,25
Empuje 1 1 3 0,375
> = 8 1

A continuacién en Tablas 2.10, 2.11 y 2.12 se muestra la evaluacion de cada criterio con

respecto a las soluciones generadas anteriormente:

Tabla 2.10 Evaluacion del criterio “Peso”

PESO Solucién A Solucién B Solucién C >+1 Ponderacién
Solucién A 0,5 1 2,5 0,417
Solucién B 0,5 0.5 2 0,333
Soluciéon C 0 0,5 15 0,250

> = 6 1
Tabla 2.11 Evaluacion del criterio “Densidad energética”

DENSIDAD L. . . L.
ENERGETICA Solucién A Solucién B Solucién C >+1 Ponderacién

Solucién A 1 0,5 2,5 0,417

Solucién B 0,5 1 2,5 0,417

Soluciéon C 0 0 1 0,167

> = 6 1
Tabla 2.12 Peso especifico para el criterio “Empuje”

EMPUJE Solucion A Solucion B Solucion C >+1 Ponderacién
Solucién A 0,5 1 2,5 0,417
Solucién B 0,5 0,5 2 0,333
Solucién C 0 0,5 1,5 0,250

S = 6 1




46

En Tabla 2.13 se muestra la comparacion entre las tres soluciones, después de

relacionar los diferentes criterios:

Tabla 2.13 Posicionamiento entre soluciones

DENSIDAD L.
PESO ENERGETICA EMPUJE > Posicion
Solucién A 0,156 0,104 0,156 0,417 lra
Solucién B 0,125 0,104 0,125 0,354 2da
0,094 0,042 0,094 0,229 3ra

Como se puede observar en Tabla 2.13, “Solucion A” se posiciona en primer lugar por
sobre las otras; se tomara esta opcion para continuar con el proceso de disefio.
2.2.3.2 Evaluacion del Médulo 2

Como se puede observar en Tabla 2.6, para el modulo 2, también se han obtenido 3
soluciones (Al, B1y C1), las cuales se evallan bajo los siguientes parametros o criterios

mostrados en Tabla 2.14:

Tabla 2.14 Criterios de evaluacion para Médulo 2

CRITERIO DESCRIPCION
A partir de la gran variedad de existe en el mercado, se necesita
Control de vuelo un controlador que sea programable con facilidad para
introducir el disefio de control propio
Control para Es necesario usar un control para los motores que sea eficiente
motores con buena capacidad de respuesta

Los elementos a usarse deben tener facilidad de acoplamiento
Compatibilidad con otros elementos con similar funcionamiento pero
dimensiones distintas

Donde su evaluacion se muestra a continuacion en la Tabla 2.15:

Tabla 2.15 Evaluacion de criterios 2

CRITERIO Control de Control de Versatilidad > +1 Ponderacion
vuelo motores
Control de vuelo 1 0,5 2,5 0,357
Control de motores 0,5 0 1,5 0,214
Versatilidad 1 1 3 0,429
> = 7 1

A continuacién en Tablas 2.16, 2.17 y 2.18, se muestra la evaluacién de cada criterio con

respecto a las soluciones generadas anteriormente:
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Tabla 2.16 Evaluacion del criterio "Control del vuelo”

CONTROL DE L L L L,
VUELO Opcién Al Opcién B1 Opcién C1 >+1 Ponderacion
Opcién Al 1 1 3 0,462
Opcion B1 0 0,5 15 0,231
Opcion C1 0,5 0,5 2 0,308
y = 6,5 1
Tabla 2.17 Evaluacion del critero "Control de motores"
CONTROL DE L. . g .,
MOTORES Opcién Al Opcién B1 Opcién C1 >+1 Ponderacién
Opcién Al 0,5 1 2,5 0,417
Opcién B1 0,5 1 2,5 0,417
Opcién C1 0 0 1 0,167
> = 6 1
Tabla 2.18 Evaluacion del criterio "Versatilidad"
VERSATILIDAD | Opcién A Opcion B Opcion C >+1 Ponderacion
Opcién A 0,5 1 2,5 0,417
Opcion B 0 0,5 15 0,250
Opcién C 0,5 0,5 2 0,333
> = 6 1

En Tabla 2.19 se muestra la suma de ponderaciones entre opciones de acuerdo a las

evaluaciones realizadas para cada solucion

Tabla 2.19 Posicionamiento entre soluciones

Control de vuelo Control de motores Versatilidad > Posicion
Opcién Al 0,165 0,089 0,179 0,433 lra
Opcién B1 0,082 0,089 0,250 0,422 2da
Opcion C1 0,110 0,036 0,000 0,146 3ra

Como se puede observar, la opciébn Al es aquella que se muestra de manera mas

adecuada para proseguir con el disefio.

Segun el analisis se ha determinado que la opcion de disefio constara de una estructura
liviana de aluminio y acrilico, con base fija, bateria Li-po, motores brushless, con radio
control, por parte del modulo 1; el disefio constard también de controladores ESC de
motores brushless, una placa de control multiwii incorporado un cédigo PID y un modo

de apagado controlado.
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2.2.4 SOLUCION PARA CADA NIVEL DE LA ESTRUCTURA FUNCIONAL DEL
QUADCOPTER

En este apartado, se exponen las soluciones de cada nivel analizado en la seccion 2.2.1,
las mismas que posteriormente serdn combinadas con el fin de aplicar la mejor opcion al

momento de la aplicacion y construccion del quadcopter.

2.2.4.1 Nivel 1 - Captar Sefial y Efectuar Movimientos Deseados

Como se puede observar en la Figura 2.3, el objetivo de este nivel es el poseer un
sistema de control para el quadcopter lo suficientemente completo y fiable para realizar
el control de su vuelo, hacerlo estable y al mismo tiempo ser el centro integrador donde
se procese la sefal de control recibida desde tierra y se comunique esta hacia los
motores. Al mismo tiempo, debe poseer la facilidad de adaptacion y modificacion de

pardmetros en cuanto a control de vuelo.
2.2.4.1.1 Controlador Multiwii (C1)

Es un controlador que integra giroscopio y acelerémetro haciéndolo mucho mas util y
manejable, se adapta facilmente a varios receptores de controles RF, posee capacidad
de expansién y es totalmente programable, puede controlar todo tipo de robot volador

construido a escala, se lo considera como ideal para los multirotores.
2.2.4.1.2 Controlador Tarot ZYX (C2)

En un controlador de alta calidad multifuncién, posee un giroscopio de 3 ejes, muestra
un bajo consumo de energia lo cual lo hace muy favorable si se desea vuelos de tiempo
prolongado, muestra gran compatibilidad con distintas clases de servo motores, funciona
muy bien en helicopteros, también se lo puede adaptar para el uso de multirotores. En
algunos casos no necesita de receptor para el control de RF, no reacciona de manera
eficiente en presencia de perturbaciones, su costo es muy reducido, su programacion es

compleja y limitada.
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2.2.4.1.3 Controlador Thunder QQ Super (C3)

Este controlador también integra un giroscopio de 3 ejes, al igual que un acelerémetro
de 3 ejes, posee la cualidad de estabilizacion automatica, lo cual le da una caracteristica
de estabilizacion muy buena, su compatibilidad con los receptores de RF es amplia.
Soporta configuraciones de multirotores hasta de 6 motores, su configuracion es
netamente externa con switches, no posee facilidad de programacién y ajuste de

software.

La evaluacion de los criterios para la seleccién del motor adecuado para el quadcopter
se muestra en Tabla 2.20, dicha evaluacion se ha realizado con el método de criterios

ponderados.
Tabla 2.20 Evaluacion de criterios para seleccién del controlador
Facilidad de | . ianilidad | Costo | 3#1 | Ponderacion
programacion
Facilidad de programacion 0.5 1 25 0.36
Adaptabilidad 0.5 1 25 0.36
Costo 0.5 0.5 2 0.29
TOTAL 7 1

La evaluacion de los criterios con respecto a cada opcidn se muestra a continuacion en
Tablas 2.21, 2.22 y 2.23; representando a cada uno de los controladores con C1, C2 y
C3.

Tabla 2.21 Evaluacién criterio de facilidad de programacion entre controladores

C1 Cc2 C3 >+ Ponderacién

C1 1 1 3 0.46
C2 0.5 1 25 0.38
C3 0 0 1 0.15
TOTAL 6.5 1

Tabla 2.22 Evaluacion criterio de adaptabilidad entre opciones controladores

C1 C2 C3 >+ Ponderacién

C1 0.5 1 25 0.38
C2 0.5 1 25 0.38
C3 0 0.5 1.5 0.23
TOTAL 6.5 1




Tabla 2.23 Evaluacion criterio de costo entre opciones C1, C2y C3

C1 C2 C3 >+ Ponderacién
Cl 1 0 2 0.33
C2 0 0 1 0.17
C3 1 1 3 0.50
TOTAL 6 1
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En la Tabla 2.24 se muestra la evaluacion de las opciones C1, C2 y C3, de acuerdo a

cada criterio y su sumatoria demostrando asi la mejor mas idonea para el quadcopter.

Tabla 2.24 Evaluacién de mejor opcién entre los distintos tipos de controlador evaluados

gf‘g;”rg;dag% | Adaptabilidad | Costo S +1 POSICION
c1 0.46 0.38 0.33 218
c2 0.38 0.38 0.17 1.94
c3 0.15 0.23 0.50 1.88

Como se puede observar, la opcién mas favorable para la construccion del quadcopter

es C1 (controlador Multiwii).

2242 Nivel 2 Accion de Vuelo Controlado

En este nivel, se expone los distintos tipos y modelos de motores, los mismos que se
encargan de transmitir el movimiento a las hélices con el fin de realizar la accion de vuelo

controlado del quadcopter.

La finalidad del nivel 2 es brindar la potencia necesaria para alcanzar las funciones de

sustentacion y vuelo dirigido. Por lo tanto se presentan las siguientes opciones:

22421 Motor eléctrico con escobillas (M1)

Son los motores mas sencillos y mas comunes en el mercado, se los puede encontrar
en muchas aplicaciones como juguetes para nifiios, bandas transportadoras, entre otras.
Estos motores casi siempre estan acompafados de un sistema de engranajes que
transforman su velocidad en fuerza. Existen también los motores con escobillas que se
encuentran acompafados de un sistema de engranajes y un control de posicién siendo

estos servo motores.



51

Ventajas:

- De bajo costo
- Su control es simple y muy econémico
- No requiere control su velocidad no requiere cambios

- Sus ventajas son directamente proporcionales a su tamafio
Desventajas:

- Conmutacién por escobillas

- De mantenimiento periodico

- A altas velocidades, aumenta la friccién de las escobillas produciendo desgaste y
reduciendo el par

- De eficiencia moderada

- La potencia de salida con respecto a su tamafio es baja

- Produce calor y lo disipa en su interior produciendo un aumento de temperatura,
lo cual limita sus caracteristicas

- Lainercia del motor es alta limitando sus caracteristicas dindmicas

- Limite de velocidad impuesto por sus escobillas

2.2.4.2.2 Motor eléctrico sin escobillas (BLAC) — (M2)

Son motores que han ganado gran popularidad en los dltimos afios, actualmente se los
emplean en sectores tales como automovilismo, aeroespacial, consumo, medicina,

ventilacion, entre otros.

Los motores BLAC no emplean escobillas en la conmutacién para la transferencia de
energia, su conmutacioén es electrénica, adquiriendo una gran ventaja al disminuir la

friccion y con esta su rendimiento como es en el caso de los motores DC convencionales.
Ventajas:

- Mejor relacion velocidad-par motor
- Mayor respuesta dinamica

- Mayor eficiencia

- Mayor vida util
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- Menor ruido
- Mayor rango de velocidad
- De minimo mantenimiento

- De baja inercia del rotor por sus imanes permanentes en el mismo
Desventajas:

- De alto costo
- Su control es caro y complejo
- Se vuelve imprescindible un controlador de manera constante sea solo para

mantener el motor a girando a una sola velocidad o variar la misma

2.2.4.2.3 Motores de combustion interna (M3)

Son motores que también han incursionado en el funcionamiento de los VANTS, pues

logran la sustentacion de los mismos.
Ventajas:

- Poseen un gran torque (levantan grandes pesos)
- Permiten un mantenimiento prolongado por su facilidad en cuanto a partes

estropeadas
Desventajas:

- Requiere de un control de sincronia
- De reducida oferta

- Su propio peso es elevado

- De elevado costo

- Contaminan el medio ambiente

- De dificil adaptacion a los VANTs

La evaluacion de los criterios para la seleccién del motor adecuado para el quadcopter

se muestra a continuacion en Tabla 2.25 con el mismo método de criterios ponderados.



Tabla 2.25 Evaluacion de criterios para la seleccion del tipo de motor a utilizarse

La evaluacion de los criterios con respecto a cada opcidn se muestra a continuacién en

Tablas 2.26, 2.27 y 2.28, donde los distintos tipos de motores son representados por M1,

M2y M3:

Eficiencia Torque Costo >+ Ponderacion

Eficiencia 0.5 25 0.36
Torque 0.5 2.5 0.36
Costo 0.5 0.5 2 0.29
TOTAL 7 1

Tabla 2.26 Evaluacion criterio de eficiencia entre opciones M1, M2 y M3

M1 M2 M3 >+1 Ponderacion
M1 0 1 2 0.33
M2 1 1 3 0.50
M3 0 0 1 0.17
TOTAL 6 1

Tabla 2.27 Evaluacion criterio de torque entre opciones M1, M2 y M3

M1 M2 M3 > +1 Ponderacion
M1 0 0 1 0.17
M2 1 0 2 0.33
M3 1 1 3 0.50
TOTAL 6 1

Tabla 2.28 Evaluacion criterio de precio entre opciones M1, M2 y M3

En la Tabla 2.29 se muestra la evaluacion de las opciones M1, M2 y M3, de acuerdo a

cada criterio y su sumatoria; evidenciando, segun el valor més alto, la mejor opcion.

M1 M2 M3 >+1 Ponderacion

M1 0.5 1 25 0.38
M2 1 1 3 0.46
M3 0 0 1 0.15
TOTAL 6.5 1

Tabla 2.29 Evaluacion de la mejor alternativa entre diferentes motores

Eficiencia Torque Costo >+1 POSICION
M1 0.33 0.17 0.42 1.92 2
M2 0.50 0.33 0.50 2.33 1
M3 0.17 0.50 0.17 1.83 3

Como se ha podido observar, la opcion mas favorable a usar en el disefio del quadcopter

es el uso de motores brushless (BLAC) o motor AC sin escobillas.
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En el Capitulo Il a continuacion, se realiza el disefio mecatronico, una vez que se ha
analizado la opcién mas viable, incluyéndose en este un analisis del sistema de control,
la seleccién de componentes, disefio de hardware y adaptacién de software a ser
utilizado para lograr la construccibn de un quadcopter capaz de realizar vuelos

auténomos dirigidos desde tierra por radio frecuencia.
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CAPITULO 1lI
DISENO MECATRONICO

En este capitulo se demuestra la aplicacion de conocimientos sobre el disefio de un
vehiculo aéreo necesarios, apoyandose también en el uso de herramientas tanto de
hardware como se software, las cuales aseguran las decisiones tomadas para la
construccion del quadcopter. El disefio del VANT se basa en la aplicacion de ingenieria
inversa al modelo comercial estandar F450 (450 mm de longitud); con la finalidad de
determinar la viabilidad de construccién a nivel nacional del modelo, ya que en la industria
ecuatoriana no se ha encontrado ningiin modelo fabricado. La seleccion del modelo es
debido al alto indice de aceptacién a nivel mundial, se lo considera como un modelo

domeéstico modificable.
3.1 MODELAMIENTO MATEMATICO DEL QUADCOPTER

Si se desea un modelo dinamico para el sistema, es necesario comprender las
propiedades fisicas que lo gobiernan. Se comenzara con una descripcion del esquema
de movimiento del quadcopter, seguido de una descripcién de los motores y luego con
las consideraciones del uso de energia para manejar las fuerzas de empuje que dichos
motores producen en conjunto. Siendo que los motores son exactamente iguales, se
puede analizar a uno solo y generalizar los resultados. Se debe recalcar que las hélices
adyacentes giran en sentido contrario, dando como resultado un balance en los torques

siempre gque estos giren a la misma velocidad y de manera simultanea.

Para el modelamiento matematico se toma en cuenta el analisis realizado en (ANEXO
B), en el cual se demuestra de manera detallada la obtencion de las ecuaciones que
describen el comportamiento del quadcopter, este documento se tomara como base y se
lo utilizara para aplicar sobre el quadcopter implementado y asi relacionar los parametros

para proseguir con el disefio mecanico y demas calculos.

El sistema referencial que se usa para realizar el modelamiento matematico del
quadcopter se muestra en la Figura 3.1, la misma que muestra las dos configuraciones

basicas que se pueden considerar (en equis 0 en cruz). Las dos configuraciones que se
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puede presentar para el quadcopter difieren Unicamente dependiendo su uso,
usualmente se utiliza la configuracion en equis si el quadcopter posee camara de video,

mientras que la configuracion en cruz es recomendable para vuelos demostrativos.

Figura 3.1 Esquemaético ejes de dos posibles configuraciones para el quadcopter: a) Configuracién en
cruz b) configuracion en equis

Para el presente proyecto se ha escogido la configuracion en cruz, por lo que el esquema

gue representa sus movimientos, se ve representado en la Figura 3.2:

<« Motor3

.

5 Yaw
—

N X Pitch ¥

Figura 3.2 Convencién de direccion de ejes (direccion de las flechas positivo, sentido de giro con ley de
la mano derecha)

donde,
U, VyW = vectores de movimiento con respecto al centro de masa
0, ¢, y = tres angulos de Euler, representando “pitch”, “roll” y “yaw”,

respectivamente.

La configuracion en cruz tiene definido el eje X sobre el brazo del quadcopter que
sostiene al motor 1 (gira en sentido horario), el eje Y sobre el brazo que sostiene el motor
2 (gira en sentido anti-horario o en sentido contrario a los motores adyacentes), mientras

gue el eje Z apunta hacia arriba de toda la estructura del quadcopter.
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3.1.2 MOMENTO DE MASA O DE INERCIA

Un elemento muy importante para efectuar un modelamiento correcto del quadcopter es
la matriz de inercia, la misma que describe como la velocidad rotacional es afectada por
la aplicacion de torque, con respecto a un eje que se tenga como referencia de estudio;
el momento de inercia describe una medida de la resistencia a los cambios en la direccion
de rotacion y dependera de la masa del quadcopter y de su forma. Por tanto, el momento
de inercia (J) toma roles similares tanto en el movimiento rotacional (22) como en el

movimiento traslacional (23):

Movimiento traslacional 2. F=ma (22)
Movimiento rotacional Yr=Jw (23)
3.1.3 MATRIZ DE INERCIA

La matriz de inercia es un elemento muy importante en cuanto a la modelacion
matematica del quadcopter, esta describe el momento de inercia a lo largo de cada eje.
Junto con algunas aproximaciones, se puede determinar el momento de inercia en cada
eje X,Y y Z con el fin de formar la matriz de inercia. Como se puede observar en el Anexo
B, la matriz de inercia para un quadcopter, sea este en configuracién en cruz o en equis,

se muestra en (24):

Jex 0 0
JP=10 Jy, O (24)
0 0 Jz
donde,
JP inercia del cuerpo del quadcopter con sus momentos de inercia en
cada eje expresados COMO Jyy, Jyy Y Jzz
3.14 COEFICIENTE DE EMPUJE

El empuje de cada motor es la fuerza impulsora detras de todas las maniobras del
guadcopter y por ende es esencial para el disefio de su control y la simulacion del mismo.

El empuje de cada conjunto rotor/hélice esta definido por (25), como se muestra:
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T = CrpA,r’w? (25)
donde,

Cr coeficiente de empuje especifico para cada motor, adimensional;
densidad del aire, en kg/m?;

A, area de la hélice, en m?;

r radio del rotor, en m;

(0] velocidad angular del rotor, en rad/s.

Para el modelamiento matematico del quadcopter, se puede usar un caracter de

aproximacion mucho mas simple definido por (26), de la siguiente manera:

T = CTZD'Z (26)
donde,
Cr coeficiente de empuje que agrupa cada sistema de rotor y hélice.

Cabe recalcar que el empuje de cada sistema de rotor y hélice provee una fuerza

perpendicular hacia arriba en el eje positivo de “Z”.

3.1.5 COEFICIENTE DE TORQUE

Con el fin de entender el efecto de cada motor al momento de realizar el giro de “yaw”,
el torque generado por cada conjunto de rotor y hélice debe ser determinado, siendo
posible comprobar este efecto tanto teérica como practicamente segin ensayos de

torgue. Para una comprension tedrica, se tiene (27) para el torque:

donde,

Q torque creado por el motor y la hélice, en N;
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Co coeficiente de torque del sistema o conjunto rotor y hélice, adimensional.

El torque en cada brazo del quadcopter provee una fuerza que actta directamente sobre

el eje de rotacion Z o sobre el movimiento de rotacion “yaw”.

3.1.6 MATRIZ INICIAL

Los parametros que describen el comportamiento a base del torque y el empuje se
describen a través de (28) como se presenta a continuacion:

2
T w
N N G A |
=10 d+C 0 —d+Cr|| 2] (28)
lol-c, 0 -¢, ¢ ||73|
Ty lwa

Cabe recalcar que (28) sirve Unicamente para la configuracion en cruz; todos los
parametros han sido descritos anteriormente, a excepcion de “d”, la cual representa
simplemente la distancia entre los motores y sus respectivos ejes de rotacion. Para la
configuracion en cruz del quadcopter “d” representa la distancia desde el centro del rotor

hasta el centro del marco del quadcopter.

3.1.7 RELACION DEL COMANDO DE ACELERACION

Para la modelaciobn matemética del sistema, una consideracion muy importante son los
coeficientes de empuje y torque relacionados con las RPM de los motores y no solamente
determinados directamente con el control del sistema (como la palanca de aceleracion).
Debido a esto, es necesario conocer o transformar los datos de aceleracion como
porcentajes del mismo y transformarlos en valores de RPM con el uso de (29), de la

siguiente manera:
ws; = (%Aceleracion)Cr + b (29)
donde,

W estado estable esperado, en RPM;
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%Aceleracion sefal de referencia en porcentaje de aceleracion del mando;

Cg coeficiente de conversion entre % aceleracion y RPM;

b interseccion con el eje “y” de la relacion de regresion lineal.
3.1.8 FUERZAS GIROSCOPICAS

La matriz de momentos contempla un conjunto de fuerzas adicional, dichas fuerzas
corresponden al resultado de la presion giroscopica, la misma que es aquel fenémeno
gue ocurre cuando el eje de rotacion de un cuerpo en movimiento, cambia. Las fuerzas
giroscépicas resultantes sobre un cuerpo son gobernadas por la inercia de cada
componente rotatorio de los rotores (J,,,), de la estimacion de los valores de roll y pitch
(P y Q), como también de la velocidad de cada conjunto rotor/hélice (w;). Los torques
giroscopicos creados por los motores por los movimientos de pitch y roll se definen a
través de (30) y (31) como se muestra:

Tpapro = ImQ () @1 — @, + 73 — @) (30)

T

Toyyro = ImP (%) (@1 — @ + @3 — @) (31)

El término (%) corresponde a la transformacion de RPM hacia radianes que deben ocurrir

para calcular la fuerza giroscopica.

3.1.9 MATRIZ DE MOMENTOS GLOBAL

Una vez que se obtengan los valores de las fuerzas generadas por el conjunto rotor junto
con su hélice, se los puede organizar en una matriz para propositos de simulacion, dicha
matriz agrupara los momentos de empuje, momentos aerodinamicos, mencionadas
anteriormente y creadas por los sistemas de rotor/hélice en el Quadcopter para una

configuracion " cruz", como se muestra en (32):
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Y3
[ dycrwi—dicrwi + QG (@ — @, + @3 — @)
My = |—d+CTfU12 +d,crw3 +]mP(3—no)(—w1 + @y — w3+ @) | (32)
| —CoWE + CuW5—CuW3 + Cuws ]

Donde, M}{T hace referencia al momento presente en el cuerpo del quadcopter tomando

en cuenta su forma aerodindmica, empujes y torques de todo su sistema.

El cuerpo del quadcopter también experimenta fuerzas que actdan sobre el mismo como
los son: la gravedad y el esfuerzo de levante de los rotores y se los expresa con (33)

obteniendo:

0
Fir = 0 (33)
cr(@? + @2 + w2 + w?)

El término Fﬁ,r hace referencia a las fuerzas que actian en el cuerpo del quadcopter

debido a su aerodinamica y empujes (en la direccién del eje positivo de “Z”).

Es necesario recalcar que las ecuaciones mencionadas anteriormente contienen fuerzas
debido a la aerodinamica del quadcopter, donde se incluyen el empuje estatico y las
pruebas de torque. Es posible afiadir mayor cantidad de variables siempre y cuando se

realice el estudio y las pruebas requeridas para su analisis apropiado.

3.1.10 ECUACIONES DE ESTADO

Una vez que se ha concluido con la definicion estatica de los movimientos del
qguadcopter, se requerira de las ecuaciones de estado para definir un modelo dinamico

del mismo.

3.1.10.1 ECUACION DE ESTADO: VELOCIDAD ANGULAR

Esta ecuacion describe el cambio en los angulos de giro roll (P), pitch (Q) y yaw (R) del
guadcopter teniendo en cuenta su inercia, velocidad angular y momentos aplicados por

el conjunto rotor/hélice como se puede ver a continuacion en (34):
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P

Pap = UMy — Qp P wpy] = lQ‘ (34)
R

donde,

b, b

Wpji aceleracion angular a través de cada eje del cuerpo del quadcopter

con respecto a su cuerpo inercial, en rad/s.

La matriz de velocidad angular puede también ser escrita como se muestra en (35):
P
Pag; = |Q (35)
R
Una vez que se ha obtenido la matriz de inercia y la matriz de momentos, se puede

escribir la matriz correspondiente a la velocidad rotacional (36), la misma que se muestra

a continuacion:

0 —-R Q
Q=R 0 —P] (36)
-Q P 0
donde,
P,QYR son los movimientos de rotacion sobre los ejes X, Yy Z

respectivamente, en rad/s.

El término wgu se refiere a la velocidad rotacional del cuerpo del quadcopter y esta

definido por (37), cuyos argumentos son definidos directamente por P, Qy R.

P

Q
R

wh; = (37)
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3.1.10.2 ECUACION DE ESTADO: ECUACION DE EULER

Continuando con las ecuaciones de estado, (38) determina la dinamica del quadcopter
denominada como “ecuacion de movimiento de Euler”, la cual permite la determinacion
de la cantidad de cambio en los angulos de Euler en un cuerpo inercial.
. ¢
é = H(®)wp); = |6 (38)
()
Para continuar con la ecuacion de Euler es muy importante aclarar que los movimientos
de giro del quadcopter son “yaw” sobre el eje Z, “roll” sobre el eje X y “pitch” sobre el eje

Y, a todos estos se los considera de acuerdo a la ley de la mano derecha en un plano

simple.

Una vez que se ha obtenido las matrices de rotacion, es necesario encontrar una forma
de transformar el sistema de referencia en cuanto al movimiento del quadcopter, es decir,
se necesita transformar en una matriz de rotacion, en una expresion que convierta las
relaciones del marco del quadcopter con respecto al su marco inercial, como se muestra

en (39), donde se aplica principalmente la multiplicacion de matrices:

1 0 0 cos(®) 0 —sen(®)1[ cos(P) sen(Py) O
u? = |0 cos(p) sen(d))” 0 1 0 l[—sen(lp) cos(y) 0 ut (39)
0 —sen(¢p) cos(dp)llsen(6) 0 cos(6) 0 0 1

Siguiendo adelante con la multiplicacion de matrices se obtiene la matriz rotacional de
inercia de la estructura corporal utilizando la secuencia de rotacion aeroespacial se

obtiene la matriz de rotacion para X, Y y Z mostrada a continuacion (40):

cos(6) cos(y) cos(0) sen(y) —sen(6)
Cpji = |(—cos(¢p) sen(¥)) + sen(¢) sen(8) cos(y)) (cos(@p)cos() + sen(d)sen(f)sen(y))) sen(e) cos(6) (40)
(sen(@)sen(yp) + cos(¢)sen(6)cos(p)) (=s(@)c@) + c(p)s(@)s(¥)) cos(¢) cos(6)

La matriz mostrada cumple un papel sumamente importante en cuanto a la resolucion de

ecuaciones de estado de velocidad y posicion.
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3.2 PROCESO EXPERIMENTAL PARA OBTENCION DE DATOS

Para cumplir con la determinacién experimental de varios parametros importantes para
el andlisis del comportamiento dinamico del quadcopter se ha recurrido a la construccion
de un sistema de prueba, el cual se basa en la obtencion de varios parametros como son
RPM, empuje, torque y una primera constante de tiempo para el modelo del sistema

rotor/hélice.

Para realizar la medicion de estos parametros ha sido necesario el uso de circuitos
electronicos, un programa implementando en la plataforma de Arduino, una placa
Arduino Uno y un programa que permita la integracion de los datos obtenidos para

analizarlos en una plataforma como MATLAB, permitiendo un analisis rapido y sencillo.

A continuacion se muestra los elementos utilizados en la realizacion de las pruebas:

- Bateria LiPo con salida de voltaje igual a 11,1 V
- Multimetro

- ESC Turnigy de 25 Amperios

- Motor brushless, Sunnysky x2212, 980 Kv

- Computador

- Arduino UNO

- Circuito comparador construido con un fototransistor
- LED ultra brillante

- Fuente de poder

- Balanza digital

- Brazo del quadcopter

- Cables varios

En la Figura 3.3 se muestra un esquema de conexion de todos los componentes

utilizados en los sistemas de prueba:
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Figura 3.3 Esquema de conexion de componentes adaptada de [18]
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3.21 PROCEDIMIENTO DE PRUEBA DE MOTOR

Como se ha mencionado anteriormente, el procedimiento de prueba de motor sirve para

medir el desempefio del sistema o conjunto hélice/motor.

Se tendrén dos etapas de medicion, la primera consiste en medir el torque producido por
el conjunto rotor/hélice. La segunda etapa consiste en medir la el empuje que ejerce el

conjunto rotor/hélice.

3.2.1.1 Primera Etapa: Medicién de Torque

Para realizar esta medicion se utiliza la formula de torque, mostrada en (41):

t=F-d (41)

Como se muestra anteriormente, (41) proviene de un simple analisis, del cual se partira

para realizar la medicién de torque como se muestra en la Figura 3.4:
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1/2 '

Figura 3.4 Diagrama de fuerzas para el soporte
Se puede notar facilmente que el torque generado por el conjunto rotor/hélice resulta de

la fuerza ejercida en un brazo denotado como RB, en la Figura 3.4, multiplicada por una

longitud L conocida desde el centro del motor hasta el eje de movimiento.

Para la Figura 3.4 mostrada, se obtiene la relacion de fuerza y distancia mostrada en
(42):

T=RB, L (42)

Para medir la fuerza generada por el conjunto rotor/hélice se ha realizado la construccion

de un sistema de prueba, como se muestra en la Figura 3.5:

Figura 3.5 Sistema de prueba para el torque

Como se puede observar, se ha utilizado un brazo del quadcopter acoplado a un sistema
de palanca en ele (L), en mismo que esta poyado sobre una balanza digital que permitira
registrar la fuerza generada por el sistema rotor/hélice, dicho sistema es controlado por

una tarjeta Arduino, la cual envia los datos de aceleracion desde el computador hacia el
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ESC y este es energizado por una bateria LiPo. Los datos de fuerza generada se

muestran a continuacion en Tabla 3.1;

Tabla 3.1 Datos adquiridos primera etapa: medicién de torque

% ACELERACION FUERZA EN GRAMOS
0 0
5 14
10 42
15 72
20 104
25 138
30 168
35 204
40 236
45 268
50 298
55 330
60 358
65 396
70 440
75 484
80 526
85 582
90 634
95 662

100 668

Los cuales pueden ser graficados para una mejor interpretacion, como se muestra en la

Figura 3.6:

Medicion de torque

C
2 800
§ 600 —
bo
8 200 /
3 )/
2 0
0 20 40 60 80 100 120

% de Aceleracion

Figura 3.6 Primera etapa, medicion de torque, interpretacion grafica
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De esta primera etapa se puede observar que el empuje maximo registrado, cuando se
aplica la aceleracion del conjunto rotor/hélice al 100% es de 668 gramos, esto es, el
quadcopter puede levantar un maximo de 2,67 kg ya que este estd compuesto por cuatro
conjuntos de motor/hélice iguales. Al mismo tiempo el brazo y estructura del quadcopter
deberan resistir un torque de 1,84 N ya que la distancia del centro del rotor hasta la

bisagra es de 28 cm.

3.2.1.2 Segunda Etapa: Medicion de Empuje

Para la medicion de empuje se ha utilizado el mismo sistema de la primera etapa,
medicién de torque, ya que de aqui se puede despejar el valor del empuje como se

muestra en la Figura 3.7:

Figura 3.7 Diagrama de fuerza para la barra de empuje

De acuerdo con la Figura 3.7, si se aplica la férmula de momento en el punto A, es posible
encontrar el empuje del motor como se muestra con (43), (44) y (45), a continuacion:

YM, =0 (43)
XM, = —(Empuje del motor)-H + RB, - L (44)
Empuje = (=)-RB, (45)

De la perspectiva de disefio, el empuje es una relacion muy util. Por conveniencia, se ha

., L . . .,
procurado que la relacion (E) seaigual a 1, sin embargo en el momento de construccion
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del sistema de medicion hubo una pequefa diferencia de casi tres milimetros, a la que

se la ha despreciado para facilidad de calculos.

3.2.1.3 Medicién de RPM del Motor vs su Porcentaje de Aceleracion

La relacion entre revoluciones por minuto y porcentaje de aceleracion de los motores
utilizados es una medicion realizada con el fin de referirse a los datos obtenidos junto

con el resto de pruebas y lograr la simulacién del quadcopter de manera adecuada.

Para medir las revoluciones por minuto (RPM) que el conjunto rotor/hélice genera con
respecto al porcentaje de aceleracién emitido desde el controlador, se ha utilizado el
circuito de doble comparador l6gico con el fin de construir un encoder que al ser activado
por un LED de alto brillo, registre las revoluciones por minuto. El diagrama del circuito

utilizado se muestra en la Figura 3.8:

WCC L=

Resistencias de Pullup

L} g
) I: Fote
transistor

A
A
A

w |

; 11— —IPin de interrupcidn en
A |

ALTO

< = - T k&
i o

.

.
l \/ L +——__Pin de interrupcién en
1 TE  BAO

"%
o
e £

Figura 3.8 Diagrama de circuito comparador ENCODER

El circuito mostrado se lo ubic6 en un marco de madera, el mismo que sostendria al
conjunto de rotor/hélice junto con los cables de alimentacién de energia, conexion hacia

el controlador Arduino, el cual envia la sefial de porcentaje de aceleracion al ESC y a su
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vez registra los datos emitidos por el encoder. El sistema de medicion utilizado se

muestra en las Figuras 3.9y 3.10:

“iEDdealto
\ brillo 2

Figura 3.9 Sistema medicion de RPM para el conjunto motor/hélice

Figura 3.10 Conexion Arduino para recoleccion de datos
Durante la puesta en funcionamiento del sistema, los datos obtenidos por software se
muestran en el ANEXO B, para realizar la comprobacion de dichos datos, se realiz6 una
comprobacién manual, es decir tomando la frecuencia en la salida del encoder, se la
transformé a RPM como se muestra en la Tabla 3.30 y usando la relacion mostrada a

continuacion en (46):

1Hz = 60 RPM (46)

Sin embargo, (46) ha sido modificada ya que la medicién se realiza con una hélice de
doble aspa. Por la configuracion presentada, se obtiene (47) de la siguiente manera:

1Hz = GZ—ORPM (47)
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Por consiguiente, los datos tabulados se presentan a continuacion en Tabla 3.2:

Tabla 3.2 Comparacion datos obtenidos de forma manual

% Hz RPM
Aceleraciéon

5 39 1170
10 67.8 2034
15 88.4 2652
20 106 3180
25 121.3 3639
30 133.2 3996
35 146.3 4389
40 156.5 4695
45 165.5 4965
50 175.3 5259
55 184.2 5526
60 191.4 5742
65 200.2 6006
70 210.5 6315
75 221 6630
80 232 6960
85 242.1 7263
90 251.6 7548
95 257 7710
100 260 7800

Los datos obtenidos debido a (47), concuerdan con los datos registrados en el ANEXO
C (tabla de resultados en pruebas de motor brushless), por lo que se los valida y se los

usa para continuar con su analisis y obtencién de parametros necesarios.

3.2.2 ANALISIS DE LOS DATOS OBTENIDOS

Para realizar un analisis de los parametros de desempefio, fuerzas, revoluciones por
minuto en relacion con la aceleracion, empuje y torque se ha recurrido al software de
libre disposicion, realizado en el software de andlisis de MATLAB?® (ANEXO B), al mismo

gue se lo debe configurar las condiciones iniciales como se muestra en la Figura 3.11:

3 Software desarrollado por un grupo de ingenieros senior de la Universidad Drexel, USA (2014). [18]
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DATA ANALYZER

CR_B, CT, CQ
Load Data to Workspace LowCutoff 0 % Throttle
Analysis Type HighCutoff 100 % Throttle
CR_B (RPM vs. Throttle relation) v| CT ca
b 11 in
L 1 in
h 10 in

Figura 3.11 Condiciones Iniciales programa MATLAB para analisis de datos

Donde, LowCutoff es el porcentaje de aceleracion inicial con el que se realiz6 la prueba,
HighCutoff es el porcentaje de aceleracion final con el que se realizo la prueba, h es la
distancia del centro del conjunto rotor/hélice hasta la bisagra en pulgadas, b es la
distancia desde la bisagra hasta el final del brazo sobre la balanza en pulgadas, L es la
distancia desde el eje donde rota el motor hasta el punto de contacto del brazo con la

balanza digital.

Una vez que se han insertado todos los datos, se ejecutan los distintos andlisis para
obtener los coeficientes que serviran para la futura simulacién del quadcopter, dichos
coeficientes son respuesta de pulso (TC), coeficiente de torque (CQ), coeficiente de
empuje (CT) y la relacién lineal entre el porcentaje de aceleracion y revoluciones por

minuto (CR_B), los resultados se muestran en las Figuras de 3.12 a 3.18,

Respuesta de impulso escalén de 5% a 10% de Aceleracion

2100 F

2000 -

1900 +
il /

1700

In

1600

RPM (rev/m

1500 RPM

High RPM =2111.25 ||
Low RPM = 1162.6667

RPM at TC = 1762.2857 ||
—TC=041573s

1400

1300

1 L L — T T
15.2 15.3 15.4 155 156 15.7
Tiempo (s)

Figura 3.12 Respuesta a una sefial de impulso tipo escalén



Prediccién de Error (N)

05 1 15 2 25 3 35 4 45 5 55
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Figura 3.13 Ajuste Recomendado para Coeficiente de Empuje

CQ Ajuste
0.02 ! ; : . T

0015k R s o .......... ........... ........... — .......... 4

0.01

-0.005

Error Previsto {N)

0.0

-0.015

-0.02

Empuje Previsto (N)
Figura 3.14 Ajuste recomendado para Coeficiente de Torque

Ajuste linear de Torque vs. RPM?

CQ: 2.4751e-08 (N'm/RPM?)

RPM? (rev¥min?) K100
Figura 3.15 Relacion de Torque vs RPM
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Ajuste linear de RPM vs. Escala de Aceleracion

Cr:69.2007 (RPM/%), b: 1807.9367 (RPM)
5000 — T T T

8000

7000

6000

5000

M (rev/min)

[
o 4000

3000

2000

1000 L% . i ; i i i i i
0 10 20 30 40 50 B0 70 80 90 100

Aceleracion (%)
Figura 3.16 Relacion RPM vs Aceleracion

Ajuste linear de Empuje vs. RPM?

CT: 8.8586e-08 (N/RPM?)

RPM? (revZfmin?) X107
Figura 3.17 Relacion Empuje vs RPM
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Figura 3.18 Ajuste recomendado para relacién de cruce por cero
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Una vez que se han obtenido los parametros, se procede a insertar dichos datos junto

con las especificaciones fisicas de algunos elementos de construccion en el siguiente

GUI realizado en SIMULINK, el mismo que se utiliza para graficar las salidas de

comportamiento del quadcopter, se iniciara con el calculo de momentos de inercia, como

se observa en la Figura 3.19:
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OPEN GLN: Build New OFEN GUI: Create Initial
Model Conditions

Aftitude Commands Configuration "+

Psi Comrection mcd

Attitude G ontroller Quadcopter Confrol Micing

OPEN GUI: Flight Animation u

Figura 3.19 GUI realizado en SIMULINK para andlisis de datos

Como se puede observar, el primer paso para realizar el analisis de datos es el ingresar
los parametros de modelamiento del quadcopter, el segundo paso es crear las
condiciones iniciales (el quadcopter siempre tendra condiciones iniciales estéticas), el
tercer paso es ingresar los parametros dinamicos del quadcopter y perturbaciones si se
desea, el cuarto paso es ingresar los parametros de PID para los movimientos del
guadcopter, el quinto y sexto paso es la obtencion de los datos analizados, tanto las
graficas de comportamiento como animacion predictivo del comportamiento del

guadcopter.

El proceso para insercion de datos al programa realizado en SIMULINK se muestra en
las Figuras de 3.20 a 3.23, dicho proceso es el que se ha ejecutado para el modelamiento

del presente proyecto.



Quadcopter Modeli
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Unit System————————— - - -
© - O R Select which graphic to display below
nglisl
¢ ( @ Motors OEscs O Central HUB O Arms ‘
— Motors.
m —mass of one motor
m i 9 d, = distance from motorto C.0.M.
d - Z1 h- height of motor above arms
m 245 cm r4 ",
c r-radius of motor
Motor 4
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X !
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Ye
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m 22 g Ay Motor 2
a 24 b G =
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Figura 3.20 Ventana de configuracion e ingreso de datos de modelamiento — Primer paso

’755% which graphic to display below:

Initial Conditio @ Figure A: (+) Configuration O Figure B: {X) Configuration ‘
— Angular Velocit — Euler Angl Motor Speed
P o | degs Phi o deg wi o | om : l w
Figure A
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¥
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NOTE: This diagram illustrates a “+” or “Plus” configuration. An “X”
W 0 ms z 0 A configuration involves a positive 45° rotation {CCW) about the z-axis
Clear Al as viewed from above [See Figure B). P, Q, and R (angular rates)

correspond to rotation about the X, ¥, and Z axes, respectively.

Figura 3.21 Ventana para el ingreso de condiciones iniciales - Segundo paso
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Motor Commands
{Percent Thattle)

Phi

Phi
The

The
Psi

States and Output

Metor Dynamics

External D'isturbances

‘State Equations

Figura 3.22 Bloques de modelo desarrollando en Simulink para el ingreso de perturbaciones y
ecuaciones de estado - Tercer paso

C >
Attitude Cmd
<Phi=
Roll (Phi) Correction
<P= Roll (Phi) Control
=The=
Pitch (Theta) Correction
(2 )= 5 Pitch (Theta) Control
=ll=
State Input
<Psi= Yaw (Psi) Correction
Yaw (Psi) Control
=R=

Alt (Z) Correction

Altitude (Z) Control

Figura 3.23 Bloques del modelo desarrollado en Simulink para el ingreso de pardmetros P,l y D para
cada movimiento del quadcopter - Cuarto paso
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Una vez que se hayan ingresado los primeros datos, se procede a simular una prediccion
del comportamiento en vuelo y realizando una trayectoria especifica, sin embargo los

valores de PID se los debe evaluar de manera posterior y encontrar los mas adecuados

de manera practica.

La primera simulacion de comportamiento ha mostrado los resultados graficos reflejados
en las Figuras de 3.24 a 3.26, donde se observan los distintos comportamientos para la
velocidad angular en cada eje siendo P, Q y R las velocidades angulares de giro para
cada uno de los tres ejes de giro, Phi, Theta y Psi los angulos de giro, U,V y W las
velocidades de desplazamiento en cada eje y el desplazamiento en cada eje X, Y y Z;

todas las variables se encuentran variando con respecto al tiempo:

‘%‘” T L !
N NI ; -
ra [WLER : : : : :
R e S
¢ : :
30 % : : : : :
| S . IURSESRRS: PP JRRA S T
g A i i i i
= o W15 2 3% w35 40 45
Tirms (5]
Pl
20
i
ba
=

Velogidad [m/s}

] 5 1w 15 0 H ] 35 40 45
Tima (5]

Figura 3.24 Modelado comportamiento quadcopter (P, Phi, U y desplazamiento en el eje X)
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Figura 3.26 Modelado comportamiento quadcopter (R, Psi, W y desplazamiento en el eje Z)
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En la Figura 3.27, se puede observar las respuestas de cada motor debido a la sefial de
aceleracion recibidas:

Figura 3.27 Primer modelamiento de comportamiento de aceleracion de los motores para realizacion de
un recorrido propuesto
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A continuacion en la Figura 3.28 se puede ver una estimacion de vuelo del quadcopter

con los pardmetros previamente insertados y con una ruta especificada.

POSICION
12 xv:
10 ﬁ;:\"‘%
8 ®
o~ Q
E 6 O
N { o
4. :

4- -4 Y (ft)

X Aft)

Figura 3.28 Simulacion de vuelo del quadcopter para una trayectoria de diamante

3.3 CALCULO DE POTENCIA DE VUELO PARA EL QUADCOPTER

Con el fin de elaborar un correcto calculo de la potencia de los motores se debe tomar

en cuenta las siguientes condiciones iniciales:

e El peso aproximado a levantar (el total del quadcopter) es de 1,2 kg.

e El quadcopter sera operado en la ciudad de Quito.

El peso del quadcopter que se toma en consideracion es para evitar cualquier tipo de
limitacion y asi cumplir con las funciones de vuelo sin ninguna dificultad. Dicho peso se
toma como referencia para el célculo del empuje, para que este sea mayor y levante al

guadcopter por a la accién de los cuatro rotores y sus hélices.
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El VANT sera operado en un espacio abierto de la Universidad del Ecuador, ubicada en

Quito donde la altura de referencia usada sera 2850 metros sobre el nivel del mar.

Se debe considerar las condiciones de disefio del Capitulo I, seccion 2.1.1.2, para asi

llegar a una primera aproximacion de la potencia de vuelo requerida.

Para futuros analisis de potencia, se tomara como referencia la Figura 3.29:

Figura 3.29 Campo de flujo en vuelo ascendente, Adaptada de [8]

3.3.1 CALCULO DE POTENCIA SEGUN TCM

Tomando en cuenta las consideraciones parala TCM, se empieza determinando la altitud
a la que el gquadcopter realizara su vuelo (48), ya que conforme varia la altura, el aire
variara en cuanto a su densidad, esta disminuye conforme aumenta la altitud y se
requiere mayor potencia. Como se menciond anteriormente, el vuelo se realizara en la

ciudad de Quito a una altura maxima de 25 m, por lo tanto:
houito = 2850m

hyueto = hQuito + 25m (48)

Rouero = 2875m
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Segun el modelo de atmosfera estandar ISA®, la densidad del aire se puede obtener

mediante (49):

donde
Po densidad del aire estandar a nivel del mar, 1,225 kg/m3;
h altura maxima de vuelo, 2875 m.
4,252

p=1225 (1 _ 6,5%1073 - 2875)

288,15
kg
p = 0,921 F

El empuje que el quadcopter necesita es igual a su propio peso (1,2 kg), dicho peso se
debe distribuir en los cuatro rotores de manera uniforme, siendo el empuje por motor
igual a 0,3 kg (2,942 N).

3.31.1 Célculo de Potencia para Vuelo a Punto Fijo

De acuerdo a la Teoria de Cantidad de Movimiento, el vuelo a punto fijo es el régimen
mas sencillo a analizar ya que no conlleva una velocidad relativa entre las hélices y el
aire, lo que significa que no existe velocidad de ascenso y su potencia requerida se puede
calcular con (50):

Py = Tvy, (50)
donde

T traccion que genera cada motor (ideal), en N;

Vio velocidad inducida en vuelo a punto fijo, en m/s.

4|SA, International Standard Atmosphere.
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La velocidad inducida es la velocidad del aire a la salida de la hélice, la cual se obtiene

con (51) como se muestra:

T

Vi =
io 2pA

Donde, A es é&rea de proyeccion del rotor.
A esta definida por (52):

A= mr?

(51)

(52)

Donde r es el radio de la hélice, la cual por recomendacion y funcionamiento en modelos

comerciales con caracteristicas similares a las del quadcopter propuesto, se toma de 127

mm (5 in), entonces desarrollando (52), se obtiene:

A = 1(0,127)?

A= 0,051 m?

Una vez que se han encontrado estos parametros, se calcula la velocidad inducida con

(51) de la siguiente manera:

S 2,942
to ™ /2(0,921)(0,051)

vy = 5,618 =

S

Con la velocidad inducida se procede a calcular la potencia requerida para vuelo a un

punto fijo por cada motor, reemplazando en (50):

P,, = 2,942(5,596)
P, = 16,464 W

3.3.1.2 Célculo de Potencia para Vuelo Axial Ascendente

Continuando con el analisis de la Teoria de Cantidad de movimiento, para ejecutar un

vuelo axial ascendente, se considera una velocidad relativa entre el aire y la hélice (v, #
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0). Por lo que el calculo de potencia para realizar el vuelo axial ascendente se expresa a
través de (53), de la siguiente forma:
P, =T, +v;) (53)
donde
v; Velocidad inducida en vuelo axial ascendente, en m/s;
Ve Velocidad de ascenso, en m/s.

La velocidad del quadcopter en cuanto a su movimiento vertical es la denominada
velocidad de ascenso, dicha velocidad es considerada de acuerdo a valores de VANTs
comerciales y a su peso, para el caso de estudio 4m/s. Existe una relacion entre la
velocidad inducida en vuelo a punto fija y en vuelo axial ascendente, como se muestra
en (54):

B L(re)y 1(&)2“ (54)

Vio 2 \vjo 4 \vjo

Reemplazando los datos, la velocidad inducida en vuelo axial ascendente:

2
Vi 1 4 1 4
=)+ i)
Vio 2 \5,618 4 \5,618

V; = 0,705 * Vio
v; = 0,705 - 5.596
v; = 3,947%

Reemplazando los valores de velocidad de ascenso y la velocidad inducida en (53), se

obtiene:

P, = 2,942(4 + 3,947)

P, = 23382 W
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El valor de la velocidad de ascenso se corregira al momento de establecer la potencia

instalada.

3.3.1.3 Célculo de Potencia para Vuelo Axial Descendente

En el descenso vertical, la naturaleza del flujo a través del rotor presenta algunos
cambios. La velocidad v, ahora se dirige hacia abajo mientras que la velocidad inducida
v; continGia positiva o hacia arriba mientras el rotor mantiene el levantamiento, por esto
la velocidad resultante puede encontrarse de en sentido positivo 0 negativo, significando

gue se podra hacer excepciones en el modelo de flujo asumido.
Se debe tomar en cuenta dos casos caracteristicos:

- A velocidad de descenso moderada, se torna necesario el uso de modelos
empiricos debido a recirculaciones complejas y régimen de tubo turbulento.
- La TCM ofrece mejores resultados si se considera la velocidad de descenso

elevada; el flujo considerado, presenta una configuracion definida hacia arriba.

Existen varios regimenes de para el vuelo descendente:

1. Funcionamiento normal v, > 0, o lo que se ha estudiado como vuelo ascendente.

2. Anillos de vortices —1<=-% <0

Vio

3. Estelaturbulenta -2 <=-2<-1

Vio

4. Molinete frenante 1;’—_”<—2

En la Figura 3.30 se puede observar los distintos regimenes para vuelo descendente de
manera grafica. De izquierda a derecha se tiene funcionamiento normal, anillos de

vortices, estela turbulenta y molinete frenante.
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Figura 3.30 Cuatro regimenes para el flujo de aire en el disco rotor para el vuelo descendente:
a) Normal, b) Anillos de vortices, c) Estela turbulenta y d) Molinete frenante
Fuente: Seddon, Basic Helicopter Aerodynamics [8]
Segun [8], la TCM es aplicable Unicamente para el primer y cuarto régimen, ya que para

los dos casos restantes, los ajustes a realizarse son netamente experimentales.

Al igual que la velocidad de ascenso fue asumida, para la velocidad de descenso se
asumira 3m/s, para la cual se tiene un régimen de trabajo como se muestra en (55),

(considerando su direccion):

ve 3

vy 5618

(55)

€ = 0,534

Vio

Este régimen de trabajo indica que es de anillos de vortices, por lo que no se puede
aplicar la TCM. En este caso se utilizara un ajuste lineal, de acuerdo con [8], se tiene la
correccién para el régimen de anillos de vortices (56) y para el régimen de estela

turbulenta (57), como se muestran a continuacion:

LRy ~15< £<0 (56)
Vio Vio Vio

ﬂzk(7+32) 2< <15 (57)
Vio Vio Vio

donde

k factor de correccion (1 para hélices ideales; 1,15 para caso real);
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Como se ha demostrado anteriormente, el régimen de trabajo muestra un flujo de anillo

de vortices, por lo que, usando (56), se obtiene la velocidad inducida de la siguiente

manera.
:_ = 1,15 — (—0,534)
2L = 1,684
Vio

v; = 1,684 - (v;,)

v; = 1,684(5,618)
m
v; = 9,461 —
S

Para el calculo de la potencia de descenso, usando (53) y tomando en cuenta la
consideracion del signo negativo para la velocidad de descenso, se obtiene la siguiente
expresion:

Pig =T (g +vy) (53)

P, = 2,942(—3 + 9,461)

P,; = 19,007 W

3.3.2 CALCULO DE POTENCIA SEGUN TEP

Una de las principales consideraciones de la TEP es que la hélice o pala posee un
comportamiento bidimensional y para realizar un andlisis, es necesario el uso de un
modelo de velocidad inducida como la TCM, ajustes experimentales, entre otras. Es por
esto que el conocimiento de las caracteristicas geométricas de la hélice es sumamente

necesaria para la aplicacion de la teoria.

El factor de solidez de la hélice (area efectiva de sustentacion del rotor) es un parametro

necesario, se lo obtiene con (59), de la siguiente manera:

o= (59)

TR

donde
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b Numero de palas de la hélice, adimensional;

c Cuerda de la pala® (linea recta que une el borde de atague con el borde de

salida), en m;
R Radio de la hélice, en m.

La cuerda de la hélice se toma basicamente como el ancho de la misma, dicha anchura

es variable y se toma un valor medio (24 mm), los mismos que, se reemplazan en (59):

_2-0,024
? =T 0127
o=0,120
3.3.2.1 Potencia de Vuelo a Punto Fijo

De acuerdo con [8], la potencia de vuelo a punto fijo empieza con el calculo del

coeficiente de traccién, el mismo que viene dado por (60)

T
T — pA(wR)? (60)
donde,

1) velocidad angular de la hélice (rotacién media = kv-V = 980-11,1 = 10.878
RPM o 1.139,14rad/s);

p densidad del aire, kg/m?;
R radio de la hélice, en m;
A area de la hélice, en m2.

Reemplazando los valores en (60), se obtiene:

~ 2,942
~ 0,120 - 0,051(1139,14 - 0,127)2

Cr

5 El calculo de la cuerda para la hélice utilizada es empirico, debido a falta de datos técnicos por parte del
fabricante.
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Cr = 2,993x1073

El coeficiente de potencia inducida para el vuelo a punto fijo se obtiene con (61) como

Se muestra:

3
Cr2

CPio = ﬁ (61)

3
co = (2,993- 10_3)5
Pio ™ \/E

Cp,, =1,16- 107

Una vez que se ha determinado el coeficiente de potencia inducida, se debe calcular el
coeficiente de potencia parasita, para lo cual se necesita el valor del paso colectivo 6,

necesario para obtener la traccion requerida y se expresa por (62):

— 8 3 [Cr (62)

T oc;, 24 2

6o

Para efectuar el calculo del coeficiente de potencia parasita, es hecesario conocer tanto
el coeficiente de sustentacion o avance como el coeficiente de resistencia o avance de
la hélice, para lo cual por falta de datos de la hélice seleccionada por parte del fabricante,
se usara un software con el nombre de “JAVAFOIL”, el mismo que se presenta como

software libre y ayuda con el calculo de los coeficientes requeridos:

- Coeficiente de sustentacion (C, = 0,565)

- Coeficiente de resistencia C, = 6, + 6, a®> = 0,013
Cp = 0,0045 + 0,153 a?

Sustituyendo los datos adquiridos en (62) se obtiene:

5 _ 6(2993- 10-3)+3 2,993 - 1073
°™ 0,12(0,565) = 2 2

6o = 0,323 rad
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El procedimiento para el calculo del coeficiente de velocidad inducida (4;,) se usan los

célculos de la TCM, empezando con (63) como se indica a continuacion:

dig = = (63)

wR

B 5,618
~(1139,14)(0,127)

Aio

Ao = 0,039

Una vez conocidos los valores del paso colectivo y del coeficiente de la velocidad
inducida, el coeficiente de potencia parasita se determina con el uso de (64) de la

siguiente forma:

Cr, = 221+ 2(68 = 225080 +223))] (64)

_ 0,120 0,0045[ N 0,153

8
C 0,3232 —=-0,039(0,323) + 2(0,039)? )]
Po 8 0,0045( ( ) +2( )

3
Cp, = 2,23+ 107*

Con todos estos datos, se procede al calculo de la potencia de vuelo a punto fijo segun
la TEP con (65):

DZ
Po = (Cp,, + Cpo)pnT w3R3 (65)

2

4

)

Py = (7,294 - 1077 + 1,036 - 107%)(0,921)m

(1139,14)3(0,127)3
P, = 47,89 W

3.3.2.2 Potencia de Vuelo Axial Ascendente

Para el célculo de la potencia de vuelo axial, se considera la misma traccion requerida e
igual coeficiente de traccibn como se ha calculado anteriormente, sin embargo el
coeficiente de velocidad inducida normal al plano no lo es y viene dado por (66) de la

siguiente manera:
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2, = vt (66)

WR
Al igual que en la Teoria de Cantidad de Movimiento, la velocidad de ascenso se tomara

4m/s, reemplazando también la velocidad inducida entes calculada en (66), se obtiene:

Lo 443963
17 (1139,14 - 0,127)

/1i = 0,055

Mientras que el valor del paso colectivo para efectuar el vuelo axial ascendente se

presenta por (67) como se muestra:

=220 (67)

oCy, 2

6o

o _ 6(2,993 - 1073)
°~ 0,120 (0,565)

3
+ E (0,055)

0, = 0,347 rad

De acuerdo con [8], existe una relacién entre el coeficiente de velocidad inducida y el

coeficiente de potencia inducida como se muestra con (68):
Cp, = A,Cr (68)
Reemplazando los datos se obtiene:
Cp, = (0,055)(2,993 x 107%)
Cp, = 1,613 -107*

Es necesario el andlisis de corrientes parasitas, nuevamente se utiliza (64) de la siguiente

manera.

_ 0,120 -0,0045 [1 0,153

8
03472 —>.0.055(0.347) + 2(0,055)? )]
Po 8 +0,0045( 3 ( ) +2( )

Cp, =1,9- 107
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Con todos los datos obtenidos, se procede a calcular la potencia requerida para el vuelo

a punto fijo segun la TEP, con la ayuda de (65):

P, = (1,613x10™* + 1,9x 104)(0,921)7

0,254)2
%(1139,14)3(0,127)3

P, = 48,641W

3.3.3 POTENCIA REAL CONSUMIDA POR EL QUADCOPTER

Como se puede notar, se han utilizado las dos teorias para el calculo de la potencia que
necesita un conjunto de hélice y rotor para realizar vuelos de manera natural. Dichas
teorias (TCMy TEP) poseen algunas diferencias, en si, una es mucho mas facil de utilizar
y calcular (TCM), mientras que la otra, aunque con mayor complejidad, tiene
consideraciones tales como geometria de la hélice y potencias parasitas, haciéndola
mucho mas precisa (TEP).

De acuerdo con [6], es preciso el uso de un factor de mérito (FM) para corregir los
resultados antes calculados. Dicho factor es la relaciébn entre potencia calculada y

potencia real y se calcula (69) como se muestra a continuacion:

n/\
N]le
~—

2

FM =

(69)

o
"o
+
o
o]
o

i

Analizando para el vuelo a punto fijo, se obtiene:

3
2,993 x 10‘3(7)

V2
FM =
1,16 x10~* +2,23x 1074
FM = 0,326

Con el conocimiento del factor de mérito y la velocidad de ascenso igual a 4m/s, la

potencia requerida por cada motor se determina con (70):

Pj

req — Ty (70)
23.382
Frea = 7326

Proq = 71,724 W
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Tomando en consideracion que llegar a la potencia maxima significa poner en riesgo
tanto los motores como los componentes eléctricos, se opta por un factor de servicio (Kj)

como precaucion para el quadcopter. La potencia para la seleccion de los motores sera:

P =15 (Peg)
P =1,5(71,724)
P =107,586 W

3.4 AUTONOMIA DEL QUADCOPTER

En este apartado, se referird a la autonomia del quadcopter como el tiempo que esta
realizando su vuelo en el aire, este tiempo esta ligado principalmente a la bateria que se

usay sus caracteristicas.

Para calcular el tiempo de vuelo para el quadcopter, se inicia con el consumo maximo de
potencia de los motores, con el fin de obtener el tiempo maximo de vuelo, es asi que, el
consumo maximo de potencia por parte de los motores vendra determinado por (71)
donde se relaciona su consumo de corriente maxima multiplicada por el voltaje nominal

entregado por la bateria LiPo:

Lpaxy V=W (71)
donde
W potencia maxima consumida

Suponiendo que los motores a utilizarse tienen un consumo maximo de 15A de corriente
continua y la bateria LiPo utilizada provea un voltaje nominal de 11,1V, reemplazando

estos valores en (71), se obtiene:

W = (15) - (11,1)
W =166,5W

Teniendo en cuenta que son 4 motores, la potencia total consumida sera de 666W.

Para el céalculo del tiempo maximo de vuelo se debe comparar la capacidad de entrega
de energia total de la bateria con el consumo total del quadcopter con (72):
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T = (2,24R)(11,1V)
max T T (ge6W)

Thax = 0,0407 h = 2,44 min

(72)

Como se ha demostrado, el tiempo de vuelo a potencia maxima o la aceleracion al 100%,
serd de 2,5 minutos aproximadamente. Un vuelo de demostracion no se basa en

aceleracion maxima y continua, por lo que el tiempo de vuelo se extendera.
3.5 DIMENSIONAMIENTO MECANICO

El analisis mecanico se lo realiza con el objetivo de asegurar la resistencia estructural
del quadcopter ya que se vera afectada por los esfuerzos generados por los motores. El
principal objetivo es confirmar la resistencia mecénica teniendo en cuenta el peso de los
materiales dado que, como se ha mencionado anteriormente, el peso es un parametro
muy importante en el disefio del quadcopter, pues influye en la autonomia de manera

directa.

En el Capitulo I, se muestra la decision de utilizar tubo cuadrado de aluminio para la
estructura del quadcopter junto con acrilico. En primer lugar se dimensionara la

estructura para luego analizar esfuerzos y espesores minimos.

La forma del quadcopter se adopta a partir del modelo estandar F450, el mismo que esta

formado por 4 cuatro brazos y un bastidor, siendo 450mm la longitud entre los extremos.

3.5.1 DIMENSIONAMIENTO DEL QUADCOPTER

El tamafio del quadcopter depende principalmente del tamafio de las hélices del mismo,

la condicién necesaria es que las hélices no pueden toparse entre si.

Las hélices adecuadas para el quadcopter se definen de 10 in (254mm), ya que en
conjunto con un motor que consume 15 Amperios pueden entregar una potencia que

cubra el requerimiento antes calculado en el apartado 3.4.

En la Figura 3.31, se muestra un esquema de distribucion de las hélices con su sentido

de rotacion:
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Figura 3.31 Esquema de distribucién de las hélices en un quadcopter
Como se puede apreciar, las hélices giran en dos sentidos (con las manecillas del reloj
y en contra de las manecillas del reloj), con el fin de cumplir con la regla de que la suma
de los torques sean igual a cero en el centro del quadcopter o unién central de los brazos

como se muestra en la Figura 3.32:

Figura 3.32 Distancia minima de los bastidores para el quadcopter

Se deben definir dos conceptos principales:

- Brazo, que hace referencia a la viga en voladizo en cuyo extremo soportara el
conjunto motor-hélice y la fuerza hacia arriba que genera este en realizacion de
vuelo.

- Bastidor, que se refiere a la parte central donde se unen tanto los 4 brazos como

los componentes eléctricos (ESCs, bateria y controlador).
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3511 Dimensionamiento de los Brazos

Para desarrollar el modelado de los brazos del quadcopter, los cuales han sido definidos
como vigas en voladizo, se debe tomar en cuenta las variables reales que se encuentran
en el medio donde el quadcopter realizara su funcion de vuelo, es decir, cualquier
material a utilizarse es imperfecto en forma, el maqguinado manual realizado a dicho
material puede presentar diferencias minimas, también existen perturbaciones tales

como viento, por minimo que sea, incluso en entornos cerrados.

Dadas todas estas variables, es facil llegar a la concepcion de que se presentaran
accidentes, choques o volcamientos del quadcopter mientras se esté realizando pruebas
de vuelo, por lo que para el disefio se ha considerado que si llegan a ocurrir dichos
accidentes, la estructura principal del quadcopter sea lo suficientemente resistente para

no sufrir deformaciones que afecten la accion de vuelo del quadcopter.

Es por esto que para los brazos del quadcopter se usé tubo cuadrado de aluminio, al
cual por falta de informacion de parte de los distribuidores y necesitando informacion de
sus propiedades fisicas para una futura justificacion de uso, se le realizaron ensayos
destructivos como el ensayo de traccion y ensayo de flexion en el Laboratorio de Ensayos
Mecanicos de la Escuela Politécnica Nacional (ANEXO D), quienes poseen certificacion

para realizar dichos ensayos. Figuras 3.33 a 3.36:

Figura 3.33 Ensayo de flexion, tubo de aluminio



Figura 3.34 Tubo de aluminio deformado después de ensayo de flexion

Figura 3.35 Probeta de aluminio, ensayo de traccién
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Figura 3.36 Probeta de aluminio rota por ensayo de traccion

Una vez realizados los ensayos a los materiales a utilizarse, se ha iniciado con un analisis
estatico, con las siguientes condiciones iniciales:

- El material del brazo es aluminio, tubo cuadrado de 22,5 mm.
- Lalongitud del brazo es de 250 mm.

El empuje ejercido por el conjunto rotor/hélice es de 8.5 N (Figura 3.35).

Empezando con la sumatoria de fuerzas (73) y momentos (74) para el cuerpo en
equilibrio, segun [10], se realiza un diagrama de cuerpo libre como se muestra en la

Figura 3.37 con el fin de comprender de mejor manera las reacciones debido a las
fuerzas:

F,=85N
R,=8.5N

M, = 2125 Nmm

Figura 3.37 Diagrama de fuerzas que actian sobre el brazo del quadcopter
2F=0 (73)
YM =0 (74)
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Con el desarrollo de (73) para el eje X positivo hacia arriba, se obtiene:

Zszo
ZszRA_Fl

RA=F1
R,=85N

Desarrollando la ecuacién (74) de momentos para el punto A, se obtiene:

YM, =2,13Nm
Resultando de este primer andlisis los diagramas de esfuerzo y momento, como se

muestra en la Figura 3.38:

N N
8.5 8.5
A
Oomm 30mm 60mm 90mm 120mm 150mm 180mm 210mm 240mm
Nmm Nmm
0} 0
-500
1000
-1500
-2000
-2125
-2500
A
Oomm 30mm 60mm 90mm 120mm 150mm 180mm 210mm 240mm

Figura 3.38 Diagramas de esfuerzo y momento para el analisis del brazo

El tubo cuadrado de aluminio usado, debido a sus dimensiones, se procede al calculo de

su inercia, dado por (75), de la siguiente manera:

a*-p*

12

I =

(75)
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donde,
a dimension de la pared externa, en mm,;
b dimension de la pared interna, en mm.

Para el tubo cuadrado con dimensiones mostradas en la Figura 3.39, usando (75):

225

-

Figura 3.39 Dimensiones del tubo cuadrado de aluminio utilizado

[ 22,5* —20,5*
B 12

I = 6640 mm*
Para la justificacion del material utilizado, se ha recurrido al célculo del esfuerzo
soportado por el tubo cuadrado actuando como brazo del quadcopter. De acuerdo con

[10], el esfuerzo maximo se define por (76):

Oax = e (76)
donde,
Omax esfuerzo maximo en las fibras mas externas del tubo, en MPa;
M momento critico de la seccidn de interés, en N;
c distancia del eje centroidal de la viga a las fibras més externas, en mm;
I momento de inercia de la seccion transversal con respecto al eje centroidal

Aplicando (76) para un brazo del quadcopter, se obtiene:

(213)-(11,25)
Tmax = T 6640)
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Omax = 3,6 MPa

Continuando con el proceso de disefio de acuerdo con [10], es necesario tomar en cuenta
los orificios de la estructura ya que a estos se los considera como “concentradores de

esfuerzos”.

Para calcular el esfuerzo maximo soportado por el brazo del quadcopter es necesario
incluir los esfuerzos concentrados en los orificios. Los esfuerzos concentrados de los
orificios se encuentran tabulados en el (ANEXO E), se han aplicado segun la cantidad

gue se los encuentra en la cara del tubo aplicando (77):

Omax = # “n-K; (77)
donde,
K; valor tedrico de concentracion de esfuerzo, adimensional.
n namero de orificios presentes en la cara, adimensional.

Aplicando (77) para el brazo del quadcopter:
Omax = (3,61) - (6) - (2,5)
Omax = 54,15 MPa
De acuerdo con los ensayos realizados el tubo cuadrado de aluminio, el esfuerzo a la
flexion es de 199,6 MPa y el esfuerzo calculado o que soporta en el brazo del quadcopter

es de 54,15 MPa, quedando justificado su uso y brindando seguridad para continuar con

Su construccion.

351.2 Dimensionamiento del Bastidor

De manera similar a los brazos del quadcopter, el bastidor, siendo el elemento que
soporta los esfuerzos, torques, generados por los motores ubicados en los brazos, se
analiza su resistencia a fracturas que puedan averiar el correcto funcionamiento del

quadcopter o el vuelo del mismo.

El material utilizado es acrilico (PMMA), al cual por falta de informacion técnica en los
centros de distribucion, se los realizo el ensayo destructivo de flexion (ANEXO F) en el
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qguienes poseen certificacion para realizar dichos ensayos.

Continuando con el analisis sugerido en [10], se realiza el analisis de la flexion maxima
soportada por la placa de acrilico. Tomando en cuenta el caso mas critico, se compara
la forma real del bastidor con una viga doblemente empotrada con una carga en la mitad,
se desprecian los esfuerzos de contacto debido a los tornillos o pasadores presentes en

la misma y se traslada las fuerzas a los extremos como se muestra en la Figura 3.40:

-
B C
g = =

Figura 3.40 Viga con dos apoyos fijos y una fuerza central

Como se puede observar, el elemento analizado tiene dos reacciones anteriormente
determinadas, cada una en el extremo del brazo provocada por el movimiento del
conjunto rotor/hélice y son iguales (8,5 N). Al tener las dos fuerzas de reaccion iguales
en los empotramientos, la fuerza central F es el doble de la fuerza distribuida en sus

apoyos como se muestra en (78):
=R, =Ry (78)
Despejando la incognita F de la ecuacién, se obtiene:

F=17N

Al igual que las reacciones, los momentos M1 y M2 mostrados en la Figura 3.40, son
iguales cuando se los analiza para el punto de flexion maxima o en el medio de la viga y

estan determinados por (79) y (80) como se observa a continuacion:

Map =5 (4x L) (79)
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Mpc == (3L — 4x) (80)

Desarrollando (79) para el calculo de momento en la mitad de la viga se obtiene:

17
Map =5 (013)

M,z = 0,28 Nm

Para el andlisis de la viga realizada, se obtienen los diagramas de esfuerzo y
momentos mostrados en las Figuras 3.41y 3.42:

3]

&

-10 |

omm 30mm 60mm 90mm 120mm

Figura 3.41 Diagrama de esfuerzos en la viga

Nmm Nmm
800 4 276.25
200 |
100 |

0]
-100 |
-200 |
300 -276.25

Oomm 30mm 60mm 90mm 120mm

Figura 3.42 Diagrama de momentos en la viga
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Debido a la complejidad de forma en cuanto a los marcos de acrilico, el momento de
inercia del marco superior se lo ha encontrado con la ayuda del software “Autodesk

Inventor” (version educativa), se puede observar en la Figura 3.43 los datos obtenidos:

Inertia with respect to Sketch Origin{mm);

Inertia Tensor{mm “4)
Ixx = 9847007, 583
Iny =0
Iyx =0
Iyy = 98347007.533

Polar Moment of Inertia = 19694015, 166 mm 4

Area Moments of Inertia with respect to Prindpal Axes(mm~4);
Ix =9847007.5383
Iy =9847007.5383

Polar Moment of Inertia = 19694015, 166 mm4
Rotation Angle from projected Sketch Origin to Principal Axes
{degrees):
About z axis =0
Radii of Gyration with respect to Prindpal Axes(mm):

R1=32.142
R2=732.142

Figura 3.43 Momento de inercia con el uso de Autodesk Inventor

Reemplazando los valores en (81), se obtiene:

~ 17 - 1303
Ymix = 7192115 - 19694015

Vmax = — 0,086 mm

De acuerdo con los ensayos realizados, la deformacién maxima soportada por el acrilico
PMMA de 4mm de espesor sometido a flexién es de 1,22 mm, por lo que se justifica su
uso. De igual manera se procede al célculo del esfuerzo a flexion presente en el material
con (77):

280-2

=2 5.
9mix = 19694015 0.7

Omax = 58 MPa

Comparando con los resultados de los ensayos realizados, el esfuerzo maximo a flexion

es de 100,027 MPa, por lo que el uso del material acrilico PMMA de 4mm se valida.
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3.6 ESPECIFICACIONES DE DISENO

Este proyecto tiene como objetivo el disefio y construccion de un quadcopter controlado
por radio frecuencia, para lo cual se proponen las siguientes especificaciones técnicas

electronicas y de control.

3.6.1 AUTONOMIA DE VUELO

El quadcopter debe poseer la facilidad de contar con una fuente de energia capaz de
suplir las demandas de los componentes de éste, al momento de realizar sus funciones
de vuelo. Es necesario que dicha fuente pueda entregar energia durante un tiempo
prudente para la demostracion de todas las funciones del quadcopter (movimiento de los
motores con sus hélices, de acuerdo a la necesidad para su sustentaciéon y movimientos

en el aire).

3.6.2 CONTROL DE VUELO

Como se ha mencionado anteriormente, la funcidén de control de vuelo se realizara por
medio de radio control remoto, tomando en cuenta que el tema del proyecto es el realizar

la integracion del control por radio frecuencia.

3.6.3 MOTORES A UTILIZARSE

Los motores a utilizarse en este proyecto son de gran importancia, pues son quienes
realizan la principal accién (en conjunto con las hélices) de sustentacién y movimientos
en el aire indicados desde tierra por radio frecuencia. Los motores elegidos como mejor

opcion en el Capitulo I, seccidén 2.2.4.2 son motores eléctricos sin escobillas (BLCD).

3.7 SELECCION ELEMENTOS ELECTRONICOS DEL QUADCOPTER Y
ACTUADORES

Para satisfacer los requerimientos técnicos electronicos definidos anteriormente, a

continuacion se nombran los elementos electronicos y actuadores del quadcopter.
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3.7.1 CONTROLADOR DE VUELO

El controlador de vuelo definido como mejor opcion en el Capitulo Il, seccién 2.2.4.1,
permite el monitoreo y control de los movimientos de desplazamiento del quadcopter
(roll, pitch, yaw, ascenso y descenso). El control a usarse debe ser muy completo y de
facil acoplamiento, teniendo en cuenta que su programacion y configuracion inicial sean
modificables para que de esa manera pueda cumplir con sus funciones de la manera

propuesta.

Actualmente se puede encontrar varias versiones de Multiwii en el mercado, entre las
que se encuentran Multiwii Lite, el mismo que no posee magnetémetro ni giroscopio, por
lo que se lo descarta; también se puede encontrar Multiwii 2.0, el cual necesita de
hardware extra con el fin de comunicar sus sensores ya que no los posee de manera
integrada y la dltima version de multiwii (versién 2.5), es aquella que se ha seleccionado
ya que posee todos los sensores necesarios de manera integrada aunque el médulo de

comunicacion con el computador sigue siendo externo.

Las caracteristicas del controlador a usarse mostrado en la Figura 3.44, se muestran a

continuacion:

- De dimensiones reducidas (40x40) mm.

- Posee 6 canales de entrada PWM.

- Salida para control de 8 motores.

- Posee puertos FTDI/UART e I12C para cargar codigo propio y aumentar modulos
como Bluetooth, un display LCD, GPS, sonar, entre otros.

- Regulador para ruidos de voltaje.

- Procesador integrado de facil programacion ATMega 328P.

- Incluye MPUG6050C de 6 ejes de (giroscopio y acelerobmetro) como unidad que
registra el proceso de movimiento.

- Incluye HMC5883L de 3 ejes (magnetdémetro).

- Incluye BMP085 (barémetro).

- Incluye PCA9306DP1 (convertidor l6gico).

- Supesodede 9,6 g.
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Figura 3.44 IMU Multiwii V2.5

3.7.2 MOTORES ELECTRICOS

En en Capitulo Il, seccion 2.2.4.2 se determina la mejor opcién de motores a usarse en
el presente proyecto, estos motores eléctricos brushless presentan una eficiencia muy
alta, pues su pérdida de calor es muy reducida. Su uso es muy comun en el area de

aeromodelismo.

Actualmente existe una gran cantidad de motores brushless disponibles, por lo que se
ha elegido de entre aquellos que ofrezcan un alto KV(relacién de giro con respecto al

voltaje) ya que se considera un factor muy importante y de acuerdo a su precio.

Debido a las pruebas realizadas en la seccién 3.2 del presente Capitulo, se ha decidido
continuar con el uso del mismo conjunto rotor, ESC, hélice presentdndose como conjunto

viable y econémico para el presente proyecto

A continuacién en la Figura 3.45 se muestran las caracteristicas del motor Sunnysky

x2212 a utilizarse en el quadcopter:
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Motor: X2212 KV:980

Technical Datas Recommended Prop(inch)

KV 980
Configu-ration 12N14P
Stator Diameter 22mm
STator Length 12mm
Shaft Diameter 3mm
Motor Dimension(Dia. » Len) ©27 5x30mm
Weight(g) 56g
Idle current(10)@10v(A) 03
No.of Cells(Lipo) 23S
Max Continuous
current(A)180S 1
Max Continuous
Power(W)180S —
Max_ efficiency current (7-12A)>78%
internal resistance 126ma

Figura 3.45 Motor brushless Sunny Sky x2212 KV:980

Fuente: www.foxtechfpv.com [19]

Como se puede observar en la Figura 3.45, el motor posee una base la cual permite ser
acoplada en otra superficie, a su vez posee un eje superior con acoples para un correcto

ensamblaje de las hélices

3.7.3 VARIADORES DE VELOCIDAD (ESC)

Los ESCs utilizados se muestran en la Figura 3.46, los cuales sirven para controlar la
velocidad de giro de los motores y a su vez de las hélices, modificando asi la posicién,
velocidad y desplazamiento del quadcopter como se ha comprobado en la seccion 3.2.
El consumo de los motores es de 15 Amperios pico, por lo que los ESC deben ser
capaces de suministrar tal cantidad de corriente; sin embargo se tiene en cuenta un
pardmetro de seguridad, por lo que se escogera ESCs capaces de soportar una corriente
mayor, evitando asi que se sobrecaliente o que se averien otros elementos electronicos

del quadcopter.

Figura 3.46 Variador de Velocidad Turningy PUSH -25A
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Algunas de las caracteristicas de los ESCs se presentan:

- Corriente continua: 25 Amperios.
- Corriente de corte: 35 Amperios.
- BEC:5V/2A.

- Celdas de Lipo: 2-4.

- Peso: 22g.

- Dimensiones: 24x45x11mm.

A estos ESCs, se los debe programar, indicando voltajes de corte, tipo de bateria a
usarse, modos de inicio, entre otros. Para efectuar dicha programacion, existen dos
métodos que son con tarjeta programadora o con el control de mando por radio

frecuencia.

3.7.4 FUENTE DE ENERGIA ELECTRICA DEL SISTEMA

La autonomia del sistema es un parametro imprescindible dentro de la implementacion,
por lo tanto, la bateria es la fuente de energia del quadcopter, la misma que suplira las
demandas de los motores dispuestos en la estructura del quadcopter. En el mercado se
puede encontrar una gran variedad de baterias LiPo, una caracteristica de disefio que
debe poseer la bateria es de bajo peso y que tenga la capacidad de almacenar la
suficiente energia para permitir vuelos de por lo menos 5 minutos, las baterias LiPo més
livianas que se pueden encontrar son aquellas denominadas como compactas, dichas
baterias son aquellas que almacenan energia en la menor cantidad de espacio posible
reduciendo asi su tamafio y peso. La marca Zippy es aquella que fabrica baterias
compactas por lo que se ha escogido una bateria Zippy Compact como se muestra en la
Figura 3.47:
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Figura 3.47 Bateria Zippy Compact de 2200mAh a 11,1 Voltios

Dicha bateria presenta las siguientes caracteristicas:

- Corriente: 2200 mAh

- Configuracion: 3 celdas en serie

- Peso: 163 g

- Dimensiones: (107 x 34 x 21)mm

3.7.5 CONTROL DE VUELO POR RADIO FRECUENCIA

El radio control remoto usado para el control desde tierra, consta de tres componentes
esenciales (Transmisor TX, Receptor RX); el modulo de RF de se encuentra de manera

integrada en el control y receptor.

Los controladores que actualmente se encuentran en el mercado se distinguen por la
cantidad de canales disponibles y el alcance de transmision, para el presente proyecto
se ha utilizado un controlador de 4 canales de transmision y que su alcance es suficiente
para controlar el quadcopter alcanzando su objetivo minimo de 30 metros a la redonda

como se considera en la seccion 3.3.1 donde se propone una altura maxima de vuelo.

3.75.1 Transmisor FlySky FS-T6

El controlador utilizado para el presente proyecto se muestra en la Figura 3.48, el mismo

gue presenta las siguientes caracteristicas:
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Figura 3.48 Transmisor FlySky FS-T6

- Canales de transmision:
- Frecuencia de banda:

- Potencia de RF:

- Tipo de modulacion:

- Voltaje de alimentacion:

- Peso:

2,4 GHz

19 dB

FM

12V DC (1,5 AA-8)
5759

3.7.5.2 Receptor FS-R6B:

El transmisor seleccionado para el presente proyecto necesita de un receptor mostrado

en la Figura 3.49, el mismo que se conecte con el controlador multiwii e indique los

comandos enviados desde tierra a través del transmisor FS-T6.

FLE SKY

MODEL NO : FS-R6B

C€d6rs

6 CHANNELS 2,4GHz DIGITAL
RECEIVER SYSTEM

Figura 3.49 Receptor FS-R6B
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Las caracteristicas del receptor usado se presentan a continuacion:

- Canales de recepcion: 6

- Rango de RF: 2.4 GHz
- Tipo de modulacién: FM

- Voltaje de alimentacion: 6V - DC
- Peso: 12 g

3.8 IMPLEMENTACION DEL CONTROL PARA EL QUADCOPTER

Todo robot precisa de un control para cumplir con sus funciones. En éste caso, el
qguadcopter, también precisa de un control para su sistema dindmico y asi reducir en el

menor tiempo posible los errores producidos por las perturbaciones.

El modelo ideal para un VANT posee como entradas a los 4 grados de libertad que se
utilizan (throttle o aceleracién, yaw, pitch y roll) a los cuales se los aplica una matriz de

comandos para controlar los movimientos deseados.

Algunas de las circunstancias por las cuales la aplicacion del control se torna complejo

son.

- Las perturbaciones no son controladas y al ser un prototipo que se pondra a
prueba al aire libre, la matriz de comandos no toma en cuenta esto y la reaccién
humana puede no llegar a ser lo suficientemente rapida, pudiendo causar graves
dafos tanto a personas como al prototipo.

- Incluir un cierto nivel de autonomia para el quadcopter es lo mas 6éptimo, lograr
que recurra a un lazo de estabilizacion de manera automatica es un objetivo a

alcanzar.

El principal control se debe realizar en los ejes de rotacion del quadcopter (roll, pitch y
yaw), sin ordenes de entrada el control debe lograr un angulo de rotacion igual a cero
(tomando en cuenta la posicién actual). También es posible enviar un angulo distinto de

cero, al cual el quadcopter debera estabilizarse segun lo medido por el IMU.
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Existen varios métodos para el control de vuelo, los cuales presentan diferentes ventajas

y desventajas, algunas de estas se mencionan en Tabla 3.3:

Tabla 3.3 Métodos de control numérico

NOMBRE VENTAJAS DESVENTAJAS
Agrupo las ventajas del control “P”, el De compleiidad moderada
a control “PI” y “PD”. pi€l )
= . . No es lo suficientemente potente como
o Es un sistema de lazo cerrado, el mismo
— ; para salvaguardar datos de alta
o gue realimenta el error y lo procesa para importancia
= asi acercarse mas al valor deseado. P ’
@]
© De gran precision.
Velocidad de respuesta depende de la
Son bastante intuitivos. precision deseada.
o
E Poseen tolerancia a perturbaciones. De dificultad elevada.
=
S De buena estabilidad (apagado lento). Posee restricciones en cuanto a
= ) . flexibilidad del sistema controlado.
s No necesitan de un modelo matematico
O preciso para el sistema que controlan. Reducida flexibilidad con programas
de implantacién para estos sistemas.
Sobresalen en la mineria de datos y I?epen sgr.entrenadas para cumplir un
” 7> : Unico objetivo.
@ @ solucién de problemas complejos.
o g . El entrenamiento de una red es
Q5 Son mucho mas seguros en cuanto a limitado de haber sobre-
83 protecciébn de datos se trata (bancos, entrena}niento sufriria de
c sistemas de reconocimiento facial, etc.) “acoplamiento’: y se vuelve inestable

Para el disefio del quadcopter se ha decidido utilizar un control P.1.D. (Proporcional,

Integral y Derivativo), como se muestra en la seccion 2.2.3.2, algunas de las razones de

su seleccion son:

e Es el mas comuln en cuanto a utilizados en el area de VANTSs

e Posee referencias bibliograficas

e Sus caracteristicas son suficientes para los resultados deseados del proyecto

e Presenta menor cantidad de desventajas ante los otros tipos de control

3.8.1 DISENO DEL PID

Como se ha explicado anteriormente en el Capitulo I, seccion 1.10.1, el PID es un

sistema de control de lazo cerrado cuyo objetivo es el acercar la sefal actual del

guadcopter hacia el resultado deseado, con ajuste de su entrada. Para el quadcopter, el
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PID se utiliza para lograr su estabilidad y su correcto control de vuelo desde tierra, en la

Figura 3.50 se muestra su estructura principal:

B N
=+ - —H_}:\J—-Comroladnr—h- Quadcopter ——r—

Realimentacion |-

Figura 3.50 Estructura de control usada en el quadcopter

Como se puede observar, existen tres bloques de control que son P, | y D; cada uno de
estos presenta un algoritmo, de los cuales P depende del error presente, | depende de
la acumulacion de los errores pasados y D actia como una prediccion de errores futuros

basado en cambios actuales, a dichos algoritmos se los traslada a lineas de cadigo.

Es muy importante para el control del quadcopter, el uso de un sensor, el mismo que
arroje los valores (output) de los diferentes angulos medidos (roll, pitch y yaw), para asi

compararlos con los valores deseados y estableces los diferentes valores de error.

En la Figura 3.51 se muestra una simulacion realizada en el software libre
PROCESSING® en combinacién con ARDUINO, utilizando una placa GY-80, la misma

gue esta conformada por sensores: acelerémetro, giroscopio y magnetometro:

Figura 3.51 Simulacién movimientos angulares del quadcopter
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La variacion de los parametros de ganancia en cuanto al algoritmo de control del PID
para el quadcopter, determinaran la importancia o influencia que tiene cada bloque sobre
el mismo y se los puede variar dependiendo el modo de vuelo que se desee de la

siguiente manera:

- Proporcional (P): Provee una cantidad proporcional de fuerza correctiva basada en
el error del angulo medido desde el angulo deseado hasta el actual. Un valor alto
haréa que reaccione de una manera mas agresiva o con mayor fuerza para regresar
a la posicién deseada. Esto quiere decir que en el regreso a la posicion deseada
se puede presentar una irregularidad en el objetivo, la misma que debera ser
corregida de la misma manera, ocasionando asi oscilacion que afectara
directamente a la estabilidad.

o Un valor alto de P provocara un control sélido/estable hasta el punto donde
empieza la oscilacion, estos valores altos se los usa cuando el vuelo del
quadcopter es acrobatico. Un valor reducido de P ocasionar4 un control
inestable y el quadcopter tendera a irse a la deriva, el valor reducido de P se

usa cuando el vuelo es de demostracion.

- Integral (I): Provee una cantidad variable de fuerza correctora basada en el angulo
de error con respecto al deseado, es decir, aplica una relacion directamente
proporcional en cuanto a la fuerza de reaccion y al error (a mayor error, mayor
fuerza aplicada)

o Un alto valor de | aumentara la habilidad de mantener su posicién en presencia
de perturbaciones y reducira fallos debido a bastidores mal balanceados. Un
valor reducido de |, mejora levemente la reaccién a perturbaciones pero de
manera simultanea, reduce su habilidad de mantener su posicion y ocasionara

una pérdida de sustentacion.

- Derivativo (D): Modera la velocidad a la que el quadcopter es devuelto a su posicion
original, actuando de manera inversamente proporcional.
o Un valor de D alto, amortigua los cambios y su velocidad de reaccion ante

cambios rapidos se vera afectada (reaccion lenta). Un valor de D bajo, no
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amortiguara los cambios de manera eficiente, pero su velocidad de reaccion

sera mucho mejor.

3.9 METODO DE INTEGRACION DEL SISTEMA ELECTRONICO

Como se ha mencionado anteriormente, el control de vuelo del quadcopter sera
ejecutado desde la placa “Multiwii V2.5”, en la Figura 3.52 se muestra la zona de
conexion o pines utilizados para los ESCs que a su vez hacen girar a los motores de
acuerdo a la sefial recibida del controlador de radio frecuencia:

AR &
| g

Motores/ESCs

Figura 3.52 Pines utilizados para la conexién de ESCs del quadcopter en la placa Multiwii

Para el quadcopter se utilizan 4 puertos digitales de donde se envian las sefiales PWM
a los motores (D3, D9, D10, D11), en los cuales se conectaran los diferentes ESC
correspondientes a cada motor. La configuracion inicial del quadcopter puede ser de dos

maneras, en cruz o en equis como se muestra en la Figura 3.53:

QuadricopterX Quadricopter+

i

B

a) b)
Figura 3.53 Configuracion para conexion del quadcopter adaptada de [18], a) Configuracion “QUADX”

b) Configuracién “QUADP”



119

Para el quadcopter se ha escogido la opcién de la configuracion en cruz, por lo que sus

conexiones son:

ESC del motor frontal hacia el puerto 3 de los sockets en el Multiwii, el ESC del motor
posterior al puerto 9, el ESC del motor derecho hacia el puerto 10 y el ESC del motor

izquierdo del quadcopter hacia el puerto 11.

Para el receptor del control de radiofrecuencia, los pines de conexién hacia el controlador

Multiwii se muestran en la Figura 3.54:

AN

Acelerador

Aleron
Elevador
Timén
Auxiliar 1

Figura 3.54 Entradas del receptor de radio frecuencia hacia el multiwii

Donde las entradas de acelerador, aleron, elevador, timén y auxiliar uno se ven

dispuestas en el receptor como se observa en la Figura 3.55:

‘:’l““' S . Aux1

e = & Timon (yaw)

=y Sk Acelerador
&:. oy Elevador (pitch)
BERRER Aleron (roll)

Figura 3.55 Salidas del receptor de radio frecuencia FlySky FS-R6B
Como se puede observar, los canales 1, 2, 4 son los correspondientes a la sefial de
control para los movimientos de rotacion del quadcopter en sus distintos ejes (roll, pitch

y yaw).
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3.9.1 MODO DE ENCENDIDO Y APAGADO PARA LOS MOTORES

El controlador multiwii, posee la facultad de reconocer y permitir una secuencia enviada
desde el emisor (radio control) para el encendido de los motores e iniciar el proceso de
vuelo del quadcopter. De igual manera se puede indicar desde el radio control la

detencién de los motores para cuando se haya culminado su vuelo.
La secuencia inicial de encendido de los motores se detalla a continuacioén:

- Una vez conectada la bateria del quadcopter, encender el radio control con el
switch de encendido como se indica en la Figura 3.56:

Figura 3.56 Ubicacién del switch de encendido en el radio control

- Se llevara hacia la posicion baja el joystick izquierdo del radio control, Figura 3.57:

Figura 3.57 Ubicacion baja del joystick izquierdo
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- Finalmente se llevara el joystick hacia la posicion baja derecha como se muestra
en la Figura 3.58, para que los motores empiecen a girar con de manera

simultanea sin empezar su despegue:

Figura 3.58 Ubicacién baja derecha del joystick izquierdo (encendido de motores)

Mientras que para el apagado de los motores, se repetirdn los primeros pasos y sélo se

tendra que invertir la direccion baja, ya que esta vez sera hacia la izquierda, Figura 3.59:

S \\

Figura 3.59 Ubicacidon baja izquierda del joystick izquierdo (apagado de motores)
3.9.2 PROCESO DE CONFIGURACION DEL CONTROLADOR MULTIWII

Como se ha mencionado en secciones anteriores, el controlador multiwii es capaz de
soportar el algoritmo de control PID. Para el mismo se ha decidido utilizar un algoritmo
ya desarrollado debido a que su disefio va fuera del alcance de este proyecto por su
complejidad explicita en el desarrollo de un cédigo de programacién para el multiwii. A
continuacién se muestra el proceso por el cual se configura, y se da valores iniciales para
el quadcopter.
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El controlador multiwii necesita ser configurado, por lo que en primer lugar se lo debe
comunicar con un computador, esto se lo logra por medio de un moédulo FTDI USB-TTL

como se muestra en la Figura 3.60:

Figura 3.60 Médulo FTDI USB-TTL conectado al multiwii

Una vez establecido el modo de comunicacién del multiwii, se procede a cargar el codigo,
el mismo que se encuentra en lenguaje basico y con la ayuda del software libre de
ARDUINO se lo puede modificar a conveniencia, es decir especificar la configuracion del

guadcopter (en equis o0 en cruz), la aceleracion inicial, entre otros.

Las modificaciones iniciales en el codigo que se introducira en el controlador multiwii se
las realiza en el apartado “config.h” del codigo encontrado en el ANEXO G. Dichas
modificaciones se basan en elegir la configuracion de vuelo del quadcopter (en cruz para
el presente proyecto, “plus”), seleccién del médulo FTDI (cirus SE V2.0 para el presente
proyecto), con el que se esta trabajando y la velocidad de aceleracion minima y maxima
gue se desea manejar (1180 y 1850 respectivamente), como se indica en la Figura 3.61:
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#detine MINTHROTTLE 11680 @

Fletine MASTHROTTLE 1850

#detine MINCOMMAND 100D

#detine I2C_SFEED L0000OL

fdefine LOOF_TIME 2800

#detine CRIUS_SE_vz_0 @

Figura 3.61 Extracto del algoritmo de inicializacion y configuracion del quadcopter

La velocidad de aceleraciéon minima se la determind de manera experimental; dicha
velocidad debe ser lo suficiente para iniciar el movimiento de las hélices pero al mismo
tiempo no debe dar paso a ningn movimiento de vuelo del quadcopter que lo desoriente,

rote o en su defecto, ponga en riesgo la seguridad del piloto y personas que lo rodeen.

El cédigo del PID que se lo introduce al multiwii, se lo ha modificado para que se acople
a las limitaciones fisicas que presenta el modelo del presente proyecto, los valores que
se modifica son las constantes K, K; y K, el control PID que se realiza en cada eje de
rotacion y se ha insertado en el multiwii, se presenta en el extracto de cédigo a

continuacion:
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fnwws PITCH & ROLL & ¥AW PID ##%#
#if PID_CONTROLLER == 1 // evolwed oldschool
if ( £.HORIZON_MODE ) prop = min{max(abs(rcCommand[PITCH]), abs{rcConmand[ROLL]) ), 512)

44 PITCH & ROLL
for{axis=0;axis<Z;axis++) {
rc = rcCommand[axis]<<l;
error = rc - imu.gyroDatalaxis]:
errorGyrol[axis] = constrain(errorGyrol[axis]+error,-16000,4+16000); A4 Windlp 16 bits is ok here
if (abs({inu.gyroDatalaxis])>640) errorGyrol[axis] = 0;

ITerm = [errorGyrol[axis]=>7)*conf.pid[axis].Ig=>6; /¢ 16 bits is ok here 160007125 = 128 ; L28%Z50 = 3200
PTernm = mulirc,conf.pid[axis].P5)x>6;

if (£.ANGLE_MODE || £.HORIZON MODE) { // axis relying on ACC
44 50 degrees max inclination

erroringle = constrain(ee 4+ GPS_angle[awis],-500,4500) - att.angle[axis] + conf.angleTrim[axis]: /716 bhits iz ok here
errordnglel[axizs] = constrain{errordnglel[axis]+erroringle,-10000,4+10000) ; A
PTermdlCC = mulierrordngle,conf.pid[PIDLEVEL].PS)>>7; // 32 bits is needed for calculation: erroringle*Pd could exceed

intle_t limit conf.pid[PIDLEVEL].DG*5;

PTermdCC = constrain(PTermdCC,-linit, +linitc);
ITermdCC = mul{errordnglel[axis],conf.pid[PIDLEVEL]. I8)>>12; /¢ 32 bits is needed for calculation:10000%I8 could ex
ITerm = ITerwdCC + | (ITerm-ITermllC)*prop>>=9);
PTerm = PTermdCC + ((PTerm-PTerwdCC)*propx»2);
'
PTerm -= mual (imu.gyroDatalaxis],dymPi[axis])>>»6; // 32 bits is needed for calculation
delta = imu.gyroDatalaxis] - lastGyro[axis]: // 16 bits is ok here, the dif between 2 consecutive gyro reads is limited
lastGyro[axis] = imu.gyroDatalaxis]:
DTerm = deltal[axis]+deltal[axis]+delta;
deltaZ[axis] = deltal[axis];
deltal[axi=] = delta;
DTerwm = mul (DTerm,dynDS[axis])x=x=5; /4 32 bits iz needed for calculation
axisPID[axis] = PTerw + ITerm - DTerm;
'
JATAT

#define GYRO_P_MAX 300
#define GYRO_I_MAX 250

rc = mul (rcCommand[¥aW] , (2%*conf.yawRate + 30)) > 5;

error = rc - imu.gyroData[TAW]:

errorGyrol_¥AW 4= mul({error,conf.pid[TaW].I8):

errorGyrol _YAW = constrain(errorGyrol TAW, 2-((int3Z_r)l«<<E8), -2+((int3Z_r) 1<<28));
if f{absirc) = 50) errorGyrol YAW = 0;

PTerm = mul(error,conf.pid[ YAW].PS)>>6;
#ifndef COPTER_WITH_SERVQO
intlé_t limit = GYRO_P_MiX-conf.pid[TaW].Da;
PTern = constrain(PTerm,-limit, +limitc);
#endif

ITerm = constrain((intlé_t) (errorGyrol TAW-»>13),-GVRO_I_MAX, +GVRO_I_MAX)
ax<isPID[YAW] = PTerwm + ITerm:

#elif PID_CONTEOLLER == 2 // alexk

#define GYRO_I_MAX 256

#define ACC_I_MAX 256
prop = min(mav(ahs (roConnand[ PITCH]) ,aba(reConmand[ROLL]) ), 500) @ // range [0:500]
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Ffmmmmm e PID controller----—----—--
for (akis=0;axis<3axis+) |
fi-— Get the desired angle rate depending on £light mode

if {(£.ANGLE_MODE || £.HORIZON MODE) &e& axis<Z ) { // MODE relying on ACC
/4 calculate error and limit the angle to 50 degrees max inclination

erroringle = constrain((rcCommand[axis]<<l) + GP3_angle[axis],-500,+500) - att.angle[axis] + conf.angleTrim[axis]; /16 bits i=s
i
if (exis == Z) {//TAW is always gyro-controlled (MAG correction iz applied to rcCommand)
AngleRateTnp = ({{int3Z_t) (conf.yawRate + 27) * rcCommand[Z]) >> 5);
1 oelse {
if (!'f£.ANGLE_MODE) {//control is GYRO based [ACRD and HORIZON - direct asticks control iz applied to rate PID
AngleRateTmp = ((int3Z_t) (conf.rollPFitchRate + 27) * rcCommand[axis]) »> 4:
if (f.HORIZON_MODE) !
Aimix up angle error to desired AngleRateTwp to add a little auto-lewvel feel
AngleRateTmp += ((int32_t) errordngle * conf.pid[PIDLEVEL].IS)>>8;
i
} else {//it's the ANGLE mode - control is angle based, so control loop is needed
AngleRateTup = ((int3Z_t) errordngle * conf.pid[PIDLEVEL].PS)>>d;
i
'
Fim—————— low-lewel gyro-based PID. --—------—-
//T5ed in stand-alone mode for ACRO, controlled by higher lewel requlators in other modes
Fim——— calculate scaled error.ingleRates

J/mltiplication of rcCommand corresponds to changing the sticks scaling here
RateError = AngleRateTmp - imu. gyroDatalaxis]:

ff=—— calculate P ocomponent
PTerm = ((int3Z_t) RateError * conf.pid[axi=z].P8)=>7;
ff=—— calculate I component

/ithere should be no division before accumulating the error to integrator, because the precision would be reduced.
J/Precision is critical, as I prewents from long-time drift. Thus, 32 bits integrator is used

S#/Tine correction (to avoid different I scaling for different builds based on average cycle time)

/713 normalized to cycle time = Z045.

errorFyrolfaxis] += (({int3Z_t) RateError * cycleTime)>>11) # conf.pid[axis].Id:

J/linit mavimum integrator walue to prevent WindlUp - accumulating extreme walues when system is saturated.

A4T coefficient (I8) mowved before integration to make limiting independent from PID settings

errorGyrolfaxis] = constrain{errorGyrolfaxis], (int32_t) -GYRO_I_MAX<<13, (int32_t) +GVRO_T_MAX<<13);

ITerm = errorGyrol[axis]x>=13;

A calculate D-term
delta = RateError - lastError[axis]; // 16 bits is ok here, the dif between 2 consecutive gyro reads is linited to S00
lastError[axis] = RateError;

J#Correct difference by cycle time. Cycle time is jittery (can be different 2 times), so calculated difference
J¢ would be scaled by different dt each time. Diwvision by dT fixes that.

delta = ((int32_t) delta * ((uintlé_t)OxFFFF / (cycleTime»»=4)))>>6;
/#add moving average here to reduce noise

deltaium = deltal[axis]+deltai[axis]+delta;

deltaZ[axis] = deltal[axis]:

deltal[axis] = delta;

FfDTern = (deltafum*conf.pid[axKis].DE)=>4;
A#%olve overflow in calculation abowe...

ITerm = ({int3Z2_t)deltaium*conf.pidlaxis].D8)x>8;
Fi———— calculate total PID output
axisPID[axis] = PTerm + ITerm + DTerm;
'
#else
#error "FFF you must set PID_CONTROLLER to one existing implementation'
#endif
wixTable()

44 do not update servos during unarmed calibration of sensors which are sensitive to vibration
#if defined(DISABELE SERVOS_WHEN UNARMELD)

if (£.ARMED) writeSerwoaz():

#else

if { (£.ARMED) || {i'calibrating) && (!calibratingd)) ) write3ervosi):

#endif

writeMotors(]:
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3.9.3 CALIBRACION DEL QUADCOPTER

Luego de ajustar los pardmetros iniciales y cargar la configuracion inicial del multiwii, se
utiliza la interfaz grafica de programacion para realizar los ajustes de parametros
ganancia para el PID de cada eje sobre los cuales el quadcopter realiza sus movimientos.

El programa utilizado en PROCESSING se muestra en la Figura 3.62:

HULTRAILGON]| SETTINGS .
LALUE U L P D RATE LD‘.‘J‘?I'\-!\)ELH LAU:(ZH L N;PBN LAU:“ 1l
V240 ROLL [377 (0029

PITCH (353 ——

yaw (68 0.0 .00

AT 6

PORT COM
Pos 5 .
COM3 0.15

closEcomm  POSR 34
NavR (2.5

LEVEL (9.0
MAG (4.0

mp G050 [reor —L

Expo [ ROLI PITCH

RATE [I.ijl] :g‘[: ACC BARO MAG
EXPO [0.65 GPS SONAR OPTIC
READ RESET CALIB_MAG CALIB_ACC WWRITE SELECT SETTING 0

START STOP  cycle Time: 2800 12C error: 0

QUACTICOPTER +

40

speed:
sat :
dist hom

debugl g debugd g

Figura 3.62 GUI realizado en Processing de controlador multiwii

Una vez que se ha adquirido todas las partes del quadcopter, se procede a calibrar sus

sensores, con el fin de que estos estén en dptimas condiciones para su uso posterior.

En la Figura 3.59 se puede observar en la parte superior izquierda que el puerto serial
“COM” esta reconocido o que reconoce el médulo y a su vez el multiwii. Esta interfaz
grafica hace muy facil la calibracion de los sensores incorporados, el proceso para

realizar dicha calibracion es:
1. Presionar el boton “START” para iniciar la lectura de los sensores
2. Posicionar el quadcopter en una superficie plana

3. Hacer click en “CALIB_ACC
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4. Esperar hasta que la sefal del acelerometro se estabilice en la sub-pantalla que
muestra las salidas de los sensores, asi como también hasta las lecturas de “pitch”

y “roll” a la derecha de la pantalla se establezcan en cero
5. Hacer click en “CALIB_MAG”

6. Mover el quadcopter junto con el multiwii en todas las direcciones posibles por

treinta segundos

7. Asentar el quadcopter sobre una superficie plana nuevamente y esperar hasta que
la luz azul del multiwii deje de parpadear.

Una vez que el quadcopter posee la calibracién inicial, se procede a realizar con la
calibracion fina. Dicha calibracion se la realiza de manera experimental teniendo en
consideracion el modelo del VANT, esto es geometrias irregulares, anti simetrias

dificilmente detectables o que se han formado al momento de ajustes en el ensamble.

Para calibrar con mayor precision los parametros de ganancia del PID en el controlador
utilizado “multiwii”, se usa el software libre PROCESSIGN siguiendo el proceso del

manual expuesto en el ANEXO H.

Al momento de realizar la calibracion fina de los valores de P, |1 y D junto a los demas
valores como se menciona anteriormente, de acuerdo a recomendaciones, se debe
posicionar el quadcopter en posicion horizontal, entre una estructura sélida donde se
pueda ajustar cables que mantengan suspendido al quadcopter, para de esta manera
variar los valores de velocidad del quadcopter estando encendido y teniendo en cuenta
gue las hélices de los motores donde se encuentra atado el quadcopter no estén

colocadas ya que éste girara durante los ajustes y puede causar dafos.

En el capitulo IV se tratara el proceso de construccion del prototipo, las pruebas y
resultados obtenidos con el mismo una vez ensamblado junto con las distintas

variaciones de calibracién en cuanto a valores de P. |. y D. en el controlador “multiwii”.
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CAPITULO IV

CONSTRUCCION DEL PROTOTIPO, PRUEBAS Y
RESULTADOS

4.1 DESCRIPCION Y ENSAMBLE DEL SISTEMA MECANICO

Como se ha podido observar en capitulos anteriores, el sistema mecanico del quadcopter

esta constituido por dos materiales base que son aluminio y acrilico.

4.1.1 DESCRIPCION DEL ENSAMBLE DEL SISTEMA MECANICO

Para la construccién del quadcopter, una vez que se ha realizado el disefio en el software
SolidWorks, primero se corta del tubo cuadrado de aluminio en secciones de 1m
(comercialmente se encuentran en dimensiones de 6m) como se observa en la Figura
4.1.

Figura 4.1 Tubo de aluminio, primer corte (1m)

Se obtiene cuatro piezas de 250 mm y 4 de 60 mm, como se muestra en las Figuras 4.2
y 4.3:
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Figura 4.2 Tubo de aluminio, corte de 250mm

Figura 4.3 Tubo de aluminio, corte de 60mm

Una vez que se ha obtenido las dos piezas de tubo de aluminio, se procede a realizar los
orificios en las piezas de 250 mm en un taladro de banco, de acuerdo con el disefio,

Figura 4.4:

Figura 4.4 Perforacion de las piezas de 250mm
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Teniendo las perforaciones realizadas, se procede al proceso de suelda de las piezas de
60mm, para esto se debe limpiar la zona donde se realizara la soldadura en las dos
piezas, esto se lo realiza con un cepillo con cerdas de acero. De manera seguida, se
realiza la suelda TIG para aluminio colocando las dos piezas a la distancia correcta segun
el disefio en software y con la ayuda de una escuadra, se colocan las piezas de 60mm,

como se muestra en las Figuras 4.5 a 4.7:

Figura 4.5 Posicionamiento de las piezas cortadas para proceso de suelda

Figura 4.7 Piezas de aluminio soldadas
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Las piezas de aluminio de 60mm son las bases fijas del quadcopter, las mismas que
estaran en contacto con el suelo, a estas se les colocara regatones, los mismos que
serviran tanto para absorber el impacto del quadcopter cuando este aterrice como para
evitar que se dafie la superficie donde se asiente.

Una vez obtenidas las piezas de aluminio soldadas, se procede al mecanizado de las
piezas en acrilico, dicho proceso es de corte en laser, obteniéndose las siguientes

piezas, mostradas en la Figura 4.8:

Figura 4.8 Piezas de acrilico mecanizadas

4.1.2 MONTAJE DE LA ESTRUCTURA MECANICA

Una vez con las piezas mecanicas listas, se procede al ensamblaje, primero se ensambla
el bastidor con los brazos colocando pernos como se muestra en la Figura 4.9, para
posteriormente continuar con el ensamble de manera precisa ayudandose de una

escuadra.

Figura 4.9 Estructura mecénica con solo una unién pernada

Uno de los requisitos principales para la estructura del quadcopter, es que los brazos

adjuntos deben estar perpendiculares entre si, es decir deben formar una cruz de la
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manera mas precisa que se pueda, para lograr este objetivo se ha utilizado una escuadra

como se muestra en la Figura 4.10:

Figura 4.10 Uso de una escuadra para proseguir con las uniones pernadas

4.2 ENSAMBLAJE Y MONTAJE DEL SISTEMA ELECTRICO

El ensamblaje del sistema eléctrico, se basa en la energizacion e interconexion de los
componentes electronicos, los cuales accionan y controlan la velocidad de las hélices y
a su vez realizan el control de todo el quadcopter, un diagrama de su conexion béasica se

muestra en la Figura 4.11 a continuacion:

@7 ESC
RECEPTOR
@7 ESC ’
MULTIWII
@7 ESC
ESC
——— ALIMENTACION

Figura 4.11 Diagrama basico de conexion eléctrica
Se puede observar un diagrama basico de la conexion electronica del quadcopter, siendo

los motores determinados como M1 para el motor frontal, M2 para el motor posterior, M3

para el motor derecho y M4 para el motor izquierdo. Como se ha mencionado
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anteriormente, los motores reciben una sefial trifasica (R, S, T). Se debe tener en cuenta
gue la conexién para los motores M1 y M2 debe ser la misma; de igual manera la
conexion de los motores M3 y M4 debe ser semejante entre si pero se debera modificar
la conexion de fases con respecto a los motores M1 y M2 para asi cambiar su sentido de
giro. En la Figura 4.12, se indica el método utilizado para la interconexion entre ESCs y

motores del quadcopter:
- ESC
M /)E
@jﬁ: ESC

(Mﬁ ESC
N

(I\‘M/JE ESC

Figura 4.12 Conexion de ESCs y motores del quadcopter

Una vez que se tiene conectados los ESCs a los motores del quadcopter, se procede a
unir los terminales tanto positivos como negativos, los cuales posteriormente se
conectaran a su vez a la bateria o fuente de energia, como se muestra en las Figuras
4.13y 4.14:

(M1 R ESC

ESC

—
(M3~ Esc
‘M4F<—  ESC
-

Figura 4.13 Unidn de terminales positivos y negativos de los ESCs



@7 ESC
@7 ESC
@7 ESC
ESC

134

RECEPTOR

MULTIWII

— ALIMENTACION

Figura 4.14 Conexion de alimentacion de energia hacia los ESCs

Una vez que se ha realizado las adaptaciones para la conexion de alimentacion

energética, se procede a conectar el multiwii o controlador de vuelo, el mismo que se ha

configurado previamente, los ESCs poseen cables conectores con sefales Vcc o

positivo, negativo y sefial. La sefial que reciben los ESCs es de pulsos o tren de pulsos,

similar a la sefial que se envia a los servomotores, su diagrama de conexién se muestra

en la Figura 4.15:

M1 E—— ESC

@1—: : ESC
@E ESC

M4 | ESC

MULTIWII

T ALIMENTACION

Figura 4.15 Conexion de los ESCs hacia el multiwii
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Finalmente, se debe conectar el receptor de radio frecuencia segun las indicaciones
mencionadas anteriormente en la seccidon 3.9 del presente documento. Se debe tomar
en cuenta que Unicamente el canal 3 (CH3) posee conexion o alimentacion de fuente
(positivo) y negativo, para el resto (CH1, CH2, CH4, CH6) solo se conecta un solo cable

de sefial como se muestra en la Figura 4.16:

@DE ESC §
G@E ESC }
: MULTIWII

@9‘5—"& ESC
W= o

* ALIMENTACION

Figura 4.16 Conexion completa del multiwii hacia el receptor de radio frecuencia
Para empezar con el ensamblaje eléctrico, se iniciar4 con los motores y los ESCs, los
cuales se los coloca de manera simultanea tomando en cuenta el largo de los alambres

de conexion, como se muestra en las Figuras 4.17 y 4.18:

Figura 4.17 ensamble de motores y variadores de velocidad ESC, previo al ensamble mecanico
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Figura 4.18 Ensamble quadcopter, conexion fuente a ESCs

Los ESCs a utilizarse en el quadcopter, deben ser configurados de manera manual
siguiendo las instrucciones del fabricante (ANEXO 1). Las configuraciones aplicadas a
los ESCs son grupales, es decir, todos estos deben estar conectados a la fuente de
alimentacion (bateria LiPo) y ademas se la realiza con el uso del receptor y emisor de

radio frecuencia.
Las variables programables son:

- Método de frenado

- Tipo de bateria

- Modo de proteccién para voltajes bajos
- Limite de voltajes bajos

- Método de inicio

- Sincronizacion

Existen varios métodos de calibracion experimental para los valores de PID del
guadcopter, el utilizado inicia sujetando al mismo de manera horizontal en un marco fijo
y retirando las hélices de los motores que se encuentran en la linea horizontal por donde
se encuentra sujetado el quadcopter, como se muestra en la Figura 4.19. El método
utilizado se aplica por recomendacion de otras personas que han disefiado quadcopters

aplicando un control PID en los mismos.
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Figura 4.19 Montaje del quadcopter para calibracion

Sabiendo que el quadcopter presenta una configuracion en cruz o “plus configuration” se
calibran los valores de P,I y D en un solo eje de rotacion o movimiento, sea este “roll” o

“pitch” ya que se tomaran los valores de este y se los repetira en el otro.

La calibracion inicia con los valores de P e | en cero, seguidamente, con los motores
encendidos se realiza un control visual mientras se va aumentando los valores de P hasta
llegar al punto en que se aprecien oscilaciones (el quadcopter sobrepasa contantemente
el punto de premisa y el control se vuelve complejo estando colgado). Una vez que se
observa las oscilaciones del quadcopter aumentando el valor de ganancia de P, se
procede a aumentar el valor de ganancia de |, esto quiere decir que se aumentara la
capacidad del quadcopter a mantener la posicion en la que se encuentra o en su defecto

a resistir de mejor manera las perturbaciones.

Por ultimo el valor de D o la velocidad con el rotor vuelve a la posicion inicial se la

calibrara de acuerdo a las pruebas realizadas en vuelo.

4.3 ANALISIS DE COSTOS

Con el fin de describir los costos de construccion del quadcopter implementado, se ha
tomado en cuenta los valores de materia prima para la fabricacion del bastidor (acrilico
PMMA de 4 mm de espesor), para los brazos (tubo cuadrado de aluminio de 22,5 mm),
asi como también los costos de los elementos electrénicos. Cabe recalcar que los costos
indirectos, tales como los servicios basicos utilizados y servicio de recarga de baterias

no se consideran. De igual manera se incluye el tiempo invertido en todo el proceso de
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disefio y construccion del quadcopter. Finalmente se suman estos valores presentados
en la Tabla 4.1, donde se obtiene el costo de construccion total para el VANT definido en

este proyecto.

Tabla 4.1 Costo materiales y construccién del Quadcopter

ITEM CANT. |[VALOR UNITARIO TOTAL

Motores Brushless 4 $ 55,80 |$ 223,20

Hélices 10-47 (Par) 2 $ 15,00 |$ 30,00

Variadores de Velocidad 4 $ 21,75 |$ 87,00

Multiwii V2.5 1 $ 64,00 |$ 64,00

Tubo Cuadrado de Aluminio 1 $ 18,00 |$ 18,00

Plancha de Acrilico de 4 mm de 1 $ 60,00 |$ 60,00
Espesor

Guardas para Hélices 4 $ 8,10 |$ 32,40

Bateria LiPo 1 $ 17,50 |$ 17,50

Extras* $ 300,00

FINAL $ 832,10

* Hace referencia a los costos por importacion, materia prima, mano de obra y maquinado en los
elementos utilizados en la construccién del quadcopter.

Es de importancia mencionar las horas de investigacién y construccién invertidas, las
mismas que se han considerado desde el dia que se ha entregado el plan de titulacion
hasta cuando el quadcopter esta listo para realizar sus vuelos de prueba y cumplir con
las caracteristicas propuestas en la seccion 2.1.2. En la Tabla 4.2, se establece un

estimado de horas segun las actividades desarrolladas.

Tabla 4.2 Horas estimadas de acuerdo a las actividades realizadas

Actividad Cantidad de horas
Investigacion 1000
Construccion 75

Pruebas 225
TOTAL 1300

En la Tabla 4.3 se establecen los costos referenciales de quadcopters que se pueden
encontrar en el mercado ecuatoriano junto con el costo aproximado del que ha sido
disefiado en el presente proyecto, donde es evidente la diferencia existente entre los
valores y las funcionalidades que poseen, por lo tanto no se justifica econOmicamente el
replicar el proyecto, sin embargo la investigacién que se ha realizado permite contar con
informacion valiosa con respecto a parametros considerados y abrir nuevas lineas de

investigacion en la tematica de los VANTS o incursionar en el disefio y construccion de
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VANTSs con un numero mayor de conjunto rotor/hélice como lo son los hexacopters u

optacopters.
Tabla 4.3 Comparacion costo de quadcopters a nivel nacional
QUADCOPTER CARACTERISTICAS VALOR
Quadcopter realizado | Construido de aluminio y acrilico, controlado por radio frecuencia, altura de
. . $832,10
en el proyecto vuelo de 25 m sobre el nivel de referencia.
Constituido principalmente de plastico, con camara de alta definicién, longitud
Dron F183 de 25cm entre ejes de motores, control por radio frecuencia con alcance $88

maximo de 25 metros a la redonda.

Posee camara de 14 MPixeles, camara de video Full HD con estabilizador,
Dron BEBOP posibilidad de video streaming en vivo a cualquier dispositivo wifi, GPS $994.35
integrado, altura de vuelo hasta 300 m.

Posee camara HD, almacenamiento interno de video, posibilidad de streaming
en vivo en cualquier dispositivo wifi, sensores ultrasonido.

Dron Jungle Elite $610.17

4.4 PRUEBASY RESULTADOS

Una vez que se ha realizado el ensamble total del quadcopter, se han realizado algunas
calibraciones con distintos valores de Pl y D por medio del uso de la interfaz gréafica del
usuario o “GUI” por sus siglas en inglés. Dichos valores modifican la forma de vuelo del

guadcopter como se indica en la seccion 3.8.

Para realizar las pruebas se ha terminado de ensamblar por completo el quadcopter ya
gue se necesitan las condiciones reales con la finalidad de ajustar de manera correcta
las variables del control en el multiwii. Sin embargo no se encuentra exento de colisiones

o dificultades en los primeros vuelos.

Para los vuelos realizados, se ha usado dos baterias con el fin de lograr pruebas
continuas y a la vez comprobar el comportamiento del quadcopter con respecto a
variacion de peso y capacidad de almacenamiento de energia, cuando estas varian; es
por esto que las baterias usadas fueron, una de 2200 mAh y otra de 4000 mAh, las cuales
poseen caracteristicas similares en cuanto a nimero de celdas, voltaje nominal, corriente

nominal de descarga.

En las pruebas realizadas han existido dos escenarios en cuanto al uso de las baterias
ya que se las han usado de manera alterna y en diferentes dias. Los escenarios alternos
probados fueron baterias con carga completa y balanceada o baterias con carga media

y sin proceso de balanceo. El balanceo de las baterias LiPo consiste en igualar la carga
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en cada celda de la misma con el fin de que cuando se la use su desgaste sea equitativo,

alargando asi su vida util.

Durante el proceso de pruebas del quadcopter, también se usaron varios métodos para
variar los parametros dentro del Multiwii, ya que el transporte de un computador portatil

resulta incémodo.

Existen aplicaciones para teléfonos maoviles que pueden configurar el multiwii, en este
caso, se ha utilizado el software EZ-GUV’, la cual es gratuita para el sistema Android y
resulta muy conveniente por su versatilidad y acoplamiento. Para su uso, se conecto el
multiwii con el celular via un cable OTG (por sus siglas en Inglés “On The Go”), pero al
seguir teniendo problemas con el cable ya que se tornaba compleja su manipulacién
mientras se estaba operando, se decidio adaptar una tarjeta para conexion Bluethoot ya
que el controlador multiwii posee puerto UART (por sus siglas en inglés “Universal
asynchronous reciver/transmitter”) con lo cual variar los pardmetros para el vuelo resulté

mucho mas sencillo.

En las Figuras 4.18 y 4.19, se distingue el uso de protectores para las hélices del
quadcopter ya que éstas en las primeras pruebas, realizadas en un espacio cerrado,
provocaron dafios tanto a bienes como a las mismas hélices rompiéndolas de manera
irreparable. Dichos protectores o “prop-guards” fueron removidos una vez que las
pruebas de vuelo realizadas demostraron suficiente estabilidad con vuelos totalmente
controlados, sin que se presenten colisiones ocasionadas por falla del controlador.

441 PRUEBAS QUADCOPTER

Para las pruebas realizadas en el quadcopter, se han utilizado dos baterias, la una
propiamente calculada para el quadcopter de 2200 mAh y 11,1 V, mientras que la
segunda de 4000 mAh y 11,1 V, con el fin de tener una comparacion en cuanto al
almacenamiento de energia y peso ya que entre ellas existe una diferencia de 123
gramos. Las principales diferencias observadas fueron la dificultad para levantar vuelo y

el tiempo de vuelo que se logro con cada una de las baterias, sin embargo los valores

7 EZ-GUI es una aplicaciéon de Android basada en “Estacién de Control Terrestre” para VANTSs (2016). [21]
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de PID insertados en el controlador mostraron ser los apropiados ya que los vuelos

realizados fueron estables.

Las pruebas de vuelo consistieron en mediciones tanto de parametros eléctricos como
de tiempo. Cabe recalcar que las pruebas se realizaron con diferentes estados de carga
y de balanceo de las baterias para probar su rendimiento y determinar las condiciones
optimas a las que deberian estar sujetas las baterias. La carga media me las baterias se
refiere a que se la ha utilizado de manera constante entre pruebas y calibracion, mientras
gue una carga completa significa que la bateria ha sido cargada completamente antes

de realizar una prueba de vuelo.

4.4.2 RESULTADOS DE LAS PRUEBAS DE VUELO

Los resultados logrados después de haber volado con el quadcopter algunas veces se
muestran en Tabla 4.4, donde se puede observar un progreso continuo dependiendo de
las variables modificadas en el controlador y de las condiciones de uso en cuanto a

baterias:
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Tabla 4.4 Pruebas realizadas con el quadcopter y dos baterias de diferente capacidad

TIPO TIEMPO DE
# VO"&)AJE CA’(’Q/ELE;AD DE | BALANCEO | VUELO FECHA OBSERVACIONES
CARGA (min)
1 11,1 2200 C SI 3,2 12/9/2015 Control inestable, valores de PID por defecto
2 1.1 2200 c S| 2.8 20/09/2015 No se ha realizado calibracjon del quadcopter, vuelo muy
inestable, se presentan accidentes en vuelo
La bateria con carga media puede llegar a dafiarse, se
3 11,1 2200 M Sl 1,8 25/09/2015 | debe estar muy pendiente de realizar cargas completas y
balanceo completo de las celdas
Nueva bateria, se empieza a modificar valores de PID
4 11,1 4000 C Sl 55 20/10/2015 | (Configl), el quadcopter se levanta con mayor dificultad a
causa del peso
Nuevos valores de PID (Config 2) mejoran autonomia y
5 1.1 2200 ¢ Si 41 25/10/2015 maniobrabilidad, control contintia siendo complejo
Bateria de mayor peso complica despegue del quadcopter,
6 11,1 4000 M NO 5 30/10/2015 | se presencia calor e hinchazén de bateria por no tener
carga completa (Config3)
Se realizan vuelos a altura promedio de 3 metros,
7 11,1 2200/4000 c/C SI/SI 4,2/6,4 5/11/2015 quadcopter inestable, muy susceptible a perturbaciones
(Config 1)
Quadcopter no logra estabilidad completa, tiende a perder
8 11,1 2200/4000 c/C SI/NO 5,1/5,3 8/11/2015 altura, bateria 4000 mAh presenta descarga mas rapida al
no estar balanceada (Config4)
Quadcopter con nuevos valores de PID no logra buena
9 11,1 2200/4000 C/IM NO/SI 5,3/4,8 23/11/2015 | altura, su control es mas sélido, bateria grande presenta
deformacion
Tiempo de vuelo muy reducido con baterias no
10 11,1 2200/4000 m/C NO/NO 3,6/5,7 24/11/2015 | balanceadas, se tiene problemas con el nivel del
quadcopter
Nuevos valores de PID mejor significativamente el control
11 11,1 2200 C Sl 55 12/12/2015 | del quadcopter, su autonomia es muy satisfactoria (Config
5)
12 1.1 4000 c S| 8 15/12/2015 La bateria de 4000 mAh causa dificultad en el d_espegue
pero una vez logrado, su vuelo es constante y firme
Se ha logrado que el quadcopter realice un vuelo sélido,
el control es mucho mas fécil, se presentan pérdidas de
13 11 2200 ¢ Si 53 1711212015 altura debido a perturbaciones fuertes, pero se puede
recuperar el vuelo sin mayor dificultad (ConfigBien1)

C = Tipo de carga “Completa

M = Tipo de carga “Media”
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En la Figura 4.20 se muestra el quadcopter con las primeras configuraciones de Kp.Kiy

Kd del controlador PID, usando prop-guards:

Figura 4.20 Pruebas de vuelo del quadcopter, pruebas de valores PID
Sin embargo, las hélices sufrieron dafios ya que su cobertura es casi hula e impiden un

correcto funcionamiento de vuelo del quadcopter. Las hélices rotas se muestran en la
Figura 4.21:

Figura 4.21 Hélices rotas en pruebas de vuelo con diferentes PID
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La modelacion de respuesta a todas las configuraciones que se muestran previamente,

se presentan en el ANEXO J

Después de realizar todas las pruebas de vuelo, se decide remover los prop-guards
debido a que no se presencian dafios en las hélices al momento de realizar vuelos con
el quadcopter, su vuelo es mas estable y no representa peligro para el piloto en tierra o

personas que se encuentren alrededor.

Los valores finales de Kp, Ki y Kd del controlador PID, con los que se logra un vuelo

estable y controlado se muestran en la Figura 4.22:

PID riDiNFucHTTUNING + 4 :

P I D RATE
ROLL  16.0 0.005 23 0.00

PITCH 16.0 0.005 23

YAW  10.0 0.061 23 0.00

ALT 26 0.010 25

Pos 0.15 0.0

PosR 3.4 0.14 0.053

NavR 2.5 0.33 0.083

LEVEL 1.5 0.010 100

MAG 4.0

Figura 4.22 Valores de P, I, D utilizados con los que se logra un vuelo estable, utilizando EZ-GUI

En las Figuras 4.23 y 4.24, se observan los vuelos controlados del quadcopter, siendo
estos en un area controlada o de bajas perturbaciones (rodeado de paredes) y en espacio
totalmente abierto, demostrando su facultad de vuelo elevado por sobre los 20 metros

de altura, sin presentar inconvenientes.
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Figura 4.23 Primeros vuelos realizados en un area controlada a altura media (4,5 m aproximadamente)

Figura 4.24 Vuelo realizado en area totalmente abierta, expuesta a perturbaciones. El quadcopter
sobrepasa la altura promedio de un arbol de ciprés (20 m aproximadamente)

Una vez que se ha demostrado el funcionamiento completo del quadcopter, el mismo
gue cumple con los objetivos planteados al inicio del documento, se da por concluido el

trabajo de investigacion y se determinan las conclusiones que se muestran en la

siguiente seccion.
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CONCLUSIONES

Una vez realizado el proyecto de “Disefio y Construccion de un Quadcopter Controlado

por Radio Frecuencia”, se han determinado las siguientes conclusiones:

- Se ha recopilado informacion con respecto a vehiculos voladores y sus diferentes
aplicaciones con el fin de fundamentar el disefio y construccion de un quadcopter

controlado por radio frecuencia.

- Se ha seleccionado e incorporado el sistema de control por radio frecuencia para
manejar el quadcopter desde tierra y se han realizado las pruebas necesarias

demostrando el cumplimiento y confiabilidad del equipo.

- En las pruebas realizadas, la autonomia de vuelo del quadcopter se ha
comprobado que supera los 5 minutos si se realiza un vuelo normal con
movimientos no bruscos en areas despejadas, mientras que a maxima potencia,

Su autonomia se reduce a 2,35 minutos.

- La altura de vuelo del quadcopter ha superado los quince metros de altura en las
pruebas realizadas, en el documento del proyecto se estipula una altura de vuelo
de 25m, pero al no tener un instrumento de medicion exacto ya que este no forma
parte del proyecto se asume que por las condiciones de vuelo presentadas,
careciendo de inconvenientes, se puede llegar a dicha altura sin complicaciones
de ser necesario. El alcance de transmision por radio frecuencia se encuentra
limitado por el radio de funcionamiento util, esto es, aunque el alcance entre
emisor y receptor sean de 180 m aproximadamente en espacio abierto, se utilizara

un maximo de 30 a 35 metros a la redonda para realizar los vuelos del quadcopter.

- Una vez realizado el estudio y los calculos que intervienen en el vuelo del
qguadcopter, se ha determinado una relacion inversamente proporcional entre el

peso del VANT y el almacenamiento de energia, lo cual se ve reflejado en que si
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se carga al quadcopter con mayor peso o se lo construye con materiales de un
peso superior, su autonomia se vera afectada, mientras que si se lo construye con
materiales adecuados de peso ligero para que soporte el vuelo e impactos
normales como los del aterrizaje, este podra ser utilizado por mayor tiempo o

tendra mayor autonomia.

Se ha realizado un analisis aerodinamico para justificar y seleccionar los motores
basandose en dos teorias: Teoria de la Cantidad de Movimiento (TCM) y la Teoria
de Elemento de Hélice (TEP); el andlisis se basa principalmente en la TCM para
luego realizar correccion de resultados usando la TEP y adquiriendo un factor de
mérito obtenido con datos de hélice que no son normadas como las “NACA”,
habiendo utilizado el software JAVAFOIL, se determin6 que la potencia necesaria
para realizar el vuelo deseado es de 107,798 W en cada motor, por lo que se
utilizan motores Sunnysky X2212, los cuales poseen una potencia nhominal de
146,5 W, observandose en las pruebas realizadas que se logran resultados
acordes con las condiciones iniciales propuestas para el quadcopter, por lo que

los célculos previos se los considera como validos.

De acuerdo con las pruebas realizadas, se ha comprobado el uso de un control
de radio frecuencia con cuatro canales analogos para permitir los movimientos del

guadcopter y realizar su vuelo como se ha propuesto al inicio del proyecto.

Se han seleccionado e implementado los distintos componentes electrénicos
suficientes para obtenerse un control total sobre la accién de vuelo del quadcopter,
los mismos que por no ser fabricados en Ecuador y elevado costo en los
disponibles en tiendas de importacién, se ha decidido adquirirlos en tiendas

comerciales extranjeras y no fabricarlos.

Se ha incorporado un algoritmo de control, el cual después de un proceso de
ingenieria inversa, se lo ha acoplado al proyecto con el fin de comprobar la
factibilidad de fabricar el quadcopter a nivel nacional a un costo menor comparado



148

con el de importacion, sin embargo, no se recomienda por el costo total de

construccion.

Se ha determinado que la variacion de los parametros de control de lazo cerrado,
proporcional, integral y derivativo (PID), deben estar dentro de los siguientes
rangos para calibraciones futuras con el fin de disminuir el tiempo de pruebas de

vuelos controlados del quadcopter:

o Kp (cantidad proporcional de fuerza correctiva basada en el error del angulo
medido), los valores deben estar dentro del rango [14-18].

o Ki (cantidad variable de fuerza correctora basada en el &ngulo de error con
respecto al deseado), los valores deben estar dentro del rango [0.01 — 0.1].

o Kd (moderador de velocidad a la que el quadcopter es devuelto a su

posicion original), los valores deben estar dentro del rango [21-25].

El marco del quadcopter ha sido construido con tubo cuadrado de aluminio y
acrilico, estos materiales son muy accesibles y de facil maqguinado, determinando
a este proyecto como de facil fabricacion y de reducido costo en el mercado

ecuatoriano.

El costo de fabricacion del quadcopter no justifica su produccién en masa, sin
embargo la investigacion realizada puede ser de gran referencia para proyectos
futuros donde se desee realizar el disefio y construccién de VANTs con mayor

namero de conjuntos rotor/hélice, como lo son los hexacopters u optacopters.
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RECOMENDACIONES

Después de la culminacion del presente proyecto y haber cumplido con varias pruebas

de vuelo, se recomienda:

- Se recomienda leer el manual de usuario de manera previa al uso y puesta en

vuelo del quadcopter.

- Se recomienda cargar las baterias de manera correcta, con un cargador de
baterias LiPo, y una vez cagadas, balancear las mismas para que de esta manera
se consiga prolongar la vida util de las mismas y asi mismo el quadcopter logre
tener un buen desempefio constante durante todas las veces que se desee

utilizarlo.

- Las condiciones climaticas para realizacion de vuelo del quadcopter deben ser sin
rafagas de viento fuertes, solo en presencia de luz solar, no en dias nublados.
Este proyecto ha sido realizado bajo un alcance que no incluye una estructura
capaz de soportar velocidades de viento mayores a 8m/s, ni condiciones

climaticas adversas como lluvias o tormentas eléctricas.

- Se recomienda tomar en cuenta las normas y reglamentos establecidos por la
Direccién General de Aviacion Civil para vuelos del quadcopter, con el fin de evitar

sanciones.

- El guadcopter consta de un controlador multiwii, el mismo que tiene ocho pines
disponibles para salida, cuatro controlan los motores y cuatro quedan libres,
ademas el programa realizado en la plataforma de Arduino es modificable. Por
consiguiente, los pines libres, se los puede configurar para ser utilizados como
controladores de un estabilizador de camara digital (Gimbal), en caso de realizar

una investigacion posterior al presente proyecto.
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Para una investigacion posterior, tanto el codigo del control como el controlador
en si pueden ser reemplazados, con el fin de que el quadcopter posea la
capacidad de realizar vuelos totalmente autbnomos, programables a través de una

interfaz gréfica.

Se torna de suma importancia encontrar materiales asequibles en el mercado
ecuatoriano para establecer mejoras en la estructura, buscando la disminucion de
peso, parametro que influye de manera considerable en el consumo de energia 'y

por lo tanto incrementar la autonomia del quadcopter.
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