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RESUMEN

Este trabajo presenta una propuesta para incrementar el tiempo de vuelo que poseen los
vehiculos aéreos no tripulados comunes (8-15 min), recurriendo al Assault Reaper 500, el
cual es un multirrotor de cinco actuadores, cuatro servomotores y un motor eléctrico sin

escobillas.

El motor sin escobillas provee de velocidad angular que se transmite a cada rotor,
entonces las revoluciones por minuto (RPM’s) de maximo a minimo serd la misma en
cada rotor, el cambio en su orientacion y el movimiento se logra cambiando el angulo de

ataque individual de cada hélice mediante un servomotor.

Esta caracteristica supone un estudio sobre el papel de la hélice de pitch variable en la

sustentacién de un cuadrirrotor, sus ventajas y desventajas frente a una hélice de paso

fijo.

Es necesario implementar el uso de un auto-piloto de cédigo abierto con sensores
embebidos que doten al Assault Reaper de un control de vuelo estable, a partir de la

re-configuracion de un firmware, adaptado a los actuadores y superficies de control.

Palabras clave

Pitch Variable. Autopiloto. Modelo. Estabilidad. Control PD. Sistema no-Lineal.






ABSTRACT

This work presents a proposal to increase the flight time of common unmanned aerial
vehicles (8-15 min), using the Assault Reaper 500, which is a multi-rotor, four servomotors

and a brushless electric motor.

The brushless motor provides angular velocity that is transmitted to each rotor, and
revolutions per minute (RPM’s) from minimum to maximum, will be the same on each
rotor, changing its orientation and movement will change the individual angle of attack

Of each propeller by means of a servomotor.

This feature assumes a study on the role of the variable pitch propeller in the lift of a

quadrotor, it’s advantages and disadvantages in front of a fixed pitch propeller.

It is necessary to implement the use of an open-source auto-pilot with embedded sensors
that give the Assault Reaper a stable flight control, from the re-configuration of a

firmware, adapted to the actuators and control surfaces.

Keywords
Variable Pitch. Autopilot. Modelling. Stability. PD Control. Non-linear system.
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2 1. Introduccion

Motivacion y retos

Durante las ultimas décadas, el uso de vehiculos aéreos no tripulados o UAV (Unmanned
Aerial Vehicle), se ha incrementado en gran medida, a pesar de que en un principio se
utilizaban casi exclusivamente en la milicia [3], hoy en dia se utilizan en aplicaciones
civiles y con fines de investigacion [4H6]. Concerniente a este tema, podemos decir que el
mundo de la investigaciéon ha encontrado en estos vehiculos una amplia oportunidad,
gracias a las distintas disciplinas inmersas en su funcionamiento. Algunas de estas
disciplinas son: electronica de potencia, electrénica digital [7], mecanica [§], programacion,
modelado matematico [9], adquisicién de datos [10], navegacion [I1], control [12], visién

artificial [I3], 6ptica [14], entre otros.

Existe una gran variedad de categorias [12], estas segiin el propésito, las principales
pueden ser consideradas como: vehiculos de ala fija, los helicopteros miniatura; donde los

multirrotores, son una variante de los mini-helicopteros [15].

Su funcionamiento se logra a partir de la sustentacion que puede ser proporcionada
por un motor que proporcione la potencia, en combinacién con hélices de paso fijo se
utilicen para generar el viento de sustentacion al vehiculo o "drone". A la combinacién
motor-hélice se le puede denominar rotor, por lo que al referir al termino multirrotor, con
el prefijo cuadri, hexa, octa, etc. se trata de un drone con un niimero de motores y hélices

determinado [16].

Algunas ventajas en el uso de multirotores son: vuelo estacionario (también llamado
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hover), cambio de direccién rapido, despegue y aterrizaje vertical (esto es importante
porque implica que es posible un vuelo en un espacio pequeno y sin necesidad de una

pista de aterrizaje y despegue [17]).

Estas son caracteristicas que comparten los vehiculos multirrotores y los helicopteros
miniatura, los cuales poseen un motor principal y generalmente un motor de cola. Aunque
de manera particular, cada uno de ellos consigue su movimiento rotacional y traslacional
de diferente forma, aprovechando sus configuraciones mecanicas, es decir, las fuerzas y
pares generados por el viento impulsado por la combinacion de la velocidad angular de

sus motores y sus hélices.

Al utilizar motores sin escobillas (brushless, controladores de velocidad (ESCs), hélices de
paso fijo, donde para gobernar el empuje de sustentacién es necesario variar el ciclo de
trabajo y a su vez la velocidad de rotacion de estos motores. De esta forma sé es capaz de
mover y dirigir a la aeronave, combinando la variacién de velocidad en sus motores, por
lo tanto su fuerza de sustentacién y los pares generados se utilizan para dirigirlo [I8§].
A partir de estos atributos se han realizado diferentes estudios, andlisis y tratamientos
utiles para la comprobacién y aplicacién de pruebas [19, 20]. Para representar el sistema
de manera abstracta, se han desarrollado modelos dinamicos aproximados para ser

representados como sistemas mecanicos que pueden conocerse y controlarse [21].

En esta tesis se explora de manera adicional a estos analisis, anadir la caracteristica
del variar el angulo de la hélice del rotor, con esto lograr que el vehiculo pueda variar
posicién u orientacién de manera mas eficiente, ya que como se menciond, la manera de

lograr estos movimientos se logra variando la velocidad de giro de los rotores, entonces
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Figura 1.1: Motor brushless, hélice de paso fijo, controlador de velocidad ESC.

teniendo la posibilidad de variar el angulo de las hélices es posible variarlos de manera

independiente o combinarlos segin lo que se requiera.

Figura 1.2: Hélice de paso variable
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Con este trabajo se busca conseguir resultados con respecto al tiempo de vuelo. Los
resultados logrados por los cuadricopteros de hélice de paso fijo contra uno de paso variable
[22]. Esta comparacién tiene como uno de sus objetivos mejorar el funcionamiento, eficien-

cia y de ser posible el rendimiento y tiempo de vuelo, para otorgarle mayor autonomia [23].

Esta tesis realiza un nuevo estudio donde se analizaron las bondades, de combinar las
caracteristicas de otros vehiculos aéreos, especificamente, el cambio de angulo de las
hélices, tomando como referencia a los helicpteros tradicionales. El uso de cuatro rotores
se toma de un cuadricéptero y la transmision de energia de un motor principal a los

cuatro rotores, de un automovil.

Estado del arte

Historicamente, uno de los primeros vehiculos aéreos no tripulados fue el Globo explosivo
Fusen Bakudan [2477 |. Utilizado en antiguas batallas de guerra, consistia en un globo de
aire caliente funcionando gracias al principio de Arquimides [25]. Transportaban una
carga explosiva, que luego era liberada sobre terreno enemigo; utilizados en las antiguas
guerras. Sin embargo, la direccion de estos globos dependia de la direccién e intensidad

del viento, donde en ocasiones este los redirigia a su origen, causando danos a sus duenos.

Durante la segunda guerra mundial el desarrollo de aviones y helicopteros fue clave para el
uso aéreo de artillerfa. Por esta razén, mas tarde surgieron los misiles, que aunque también
son vehiculos aéreos no tripulados, no se les considera asi porque su fin en misiones es la

auto destruccién. Entonces un UAV es capaz de volar en diferentes misiones [26]. Ahora
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= i

PACIFIC DCEAM

Figura 1.3: Globo de aire caliente, Fusen Bakudan. Imagen tomada de [I]

como hobby, el pilotaje de estas aeronaves a escala se realizaba a través de un radio-control
que utiliza un usuario desde tierra. Hoy en dia y gracias al avance tecnologico, han sido
creados dispositivos mas pequenos y eficientes donde sensores y actuadores embebidos

mejoran el funcionamiento.

Estos dispositivos son llamados Auto-pilotos, generalmente se distinguen ser clasificados
de dos maneras: codigo abierto y codigo cerrado. Los términos abierto y cerrado, se refiere
a la facultad del usuario para modificar los algoritmos de programacién del Auto-piloto.
Al utilizar un Auto-piloto de cddigo cerrado el usuario no tiene acceso a modificar los
algoritmos de programacion, utilizando entonces las configuraciones predeterminadas de

la marca comercial.
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1.2.1| Prototipos

A continuacién se presentan vehiculos de diferentes configuraciones que pretenden una
alternativa a la generacion del viento de sustentacion para el vuelo, los cuales aprovechan
diferentes efectos aerodinamicos, anadiendo actuadores y mecanismos de transmision.
Estos vehiculos son importantes en este trabajo por la implementacion de alternativas a

los multirotores que utilizan motores brushless y hélices de paso fijo.

| 1.2.1.1 | Quadrotor Cyclocopter

Una variacién de los cuadrirrotores es el cyclocopter o cyclogyro como también es conocido
[27], el cual recibe su nombre por el mecanismo utilizado para lograr su sustentacién,
posicion y orientacion, asi como los helicopteros tradicionales es capaz de lograr un aterri-
zaje v despegue vertical con una baja velocidad de desplazamiento como los cuadrirotores
de configuracion tradicional, sin embargo, gracias a su complejo mecanismo presenta al-

tos niveles de ruido, vibracion y la perdida energética que conlleva la transmision mecénica.

El objetivo de este prototipo es lograr una mayor eficiencia en términos de sustentacion
contra la potencia de su tinico motor, aumentando su tiempo de vuelo y autonomia.
Aunque el desarrollo de cyclogiros comenzo6 en 1930, no fue sino hasta el ano 2011 que se

logra el vuelo [28, 29].

El 4ngulo de ataque o pitch, se ajusta de manera colectiva mediante un anillo que controla

cada hélice en el cyclorotor, este anillo se encuentra colocado de forma excéntrica y
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Figura 1.4: Cyclocopter.

variable con respecto al giro de cada rotor. Este anillo es capaz de cambiar el angulo de

ataque de las hélices de manera individual en cada cyclorotor respecto al eje del rotor [30].

Figura 1.5: Anillo (en verde) que modifica el 4ngulo de ataque (lineas punteadas) del cyclorotor.

Como puede apreciarse en [3I], el vuelo normal hacia adelante las superficies de
sustentaciéon se les dan un paso ligeramente positivo en las partes superior-delanteras
de su arco, produciendo la elevacién y el empuje hacia adelante. Se les da un angulo
negativo en la parte inferior, y plana a través del resto del circulo para producir poca o

ninguna sustentacion en otras direcciones. El paso se puede ajustar para cambiar el perfil
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de empuje, permitiendo que este mecanismo modifique su orientacion [? |.

El diferencial de empuje entre las dos alas (uno a cada lado del fuselaje) se puede utilizar

para volar la aeronave alrededor de su eje vertical.

| 1.2.1.2 | Aeroplano Flettner.

Un ejemplo més en la variacion en la obtencién de sustentacion son los rotores Flettner
que proporcionan sustentacién a la aeronave [32] el cual estd formado por cilindros
con placas externas que asemejan un carrete que acumula hilo. Estos cilindros estan
posicionados en lugar de alas fijas en un avion, y haciendo girar los cilindros sobre el eje

que va entre los centros de cada base.

Figura 1.6: V representa el viento, F la fuerza de sustentacién. El vehiculo debe moverse a
través de una masa de aire que en combinacién con la rotacién de los cilindros provoca una
fuerza de sustentacion.

Cuando la aeronave se mueve hacia delante el efecto magnud] genera la sustentacion,

"Un anélisis complementario sobre El efecto "Magnus'se encuentra en el apéndice
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de manera analoga este efecto ha sido aprovechado en barcos en avance con corrientes

cruzadas.

1.2.1.3| Mirkov

Este efecto es aprovechado en una variacion de helicoptero tradicional o coaxial, donde se
aprovecha el efecto Coanda, en el cual se supone una superficie debajo del rotor principal,
esta superficie desciende en una curva cénica que redirige el flujo del viento hacia abajo,

generando la sustentacion [33].

The 6FS-UAV N-01A designed and built by Jean-Louis Naudin

Figura 1.7: Helicéptero que utiliza el efecto Coanda para generar sustentacién

Descubierto por Henri Coanda, en mecanica de fluidos se refiere al fenémeno fisico en al
cual una corriente de fluido, liquido o gaseoso, tiende a ser atraido por una superficie

vecina a su trayectoria [34].

De acuerdo a la tercer ley de Newton, cuando dos objetos solidos se encuentran, de
acuerdo a la masa y la fuerza, estos objetos se repeleran, sin embargo, cuando un fluido

(liquido o gas) se encuentra con un sélido, debido a la viscosidad, el fluido tiende a seguir el
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Fluido

Figura 1.8: Descripcién del efecto Coanda

contorno de la superficie curva del objeto, cuando el angulo del solido no es demasiado recto.

| 1.2.1.4 | Stingray500/Assault-Reaper500

Actualmente, existen dos modelos comerciales de cuadrirrotores de paso variable
que pueden conseguirse en el mercado, uno de ellos es el Stingray500 y otro el
Assault-Reaper500. Ambos trabajan bajo el mismo principio mecanico, con algunas
diferencias, por ejemplo, el Stingray 500 posee un mayor tamano y sus bandas de trans-

mision estan expuestas a diferencia del Assault reaper que las lleva al interior de cada brazo.

Estos modelos comparten multiples caracteristicas, de las mas significativas podemos
senalar la capacidad de cambiar el 4ngulo de ataque de las hélices (tanto negativo como

positivo), el cual dota al vehiculo de la capacidad de realizar vuelos acrobaticos [35], es
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Figura 1.10: Assault Reaper 500 en vuelo acrobatico

decir, volar con la parte superior con direccion al centro de la tierra, en otras palabras,
llevando su orientacién de alabeo (Roll) o cabeceo (Pitch) a una rotacion de 180 grados

sobre si mismos.

1.2.2| Configuraciéon mecanica

En esta seccion se resume de manera breve el funcionamiento del vehiculo Assault-Reapper

500, introduciendo las partes clave de su funcionamiento. En el capitulo 5 Plataforma
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experimental el andlisis de funcionamiento es mas detallado.

Figura 1.11: Assault Reaper 500: Engrane de transmisién del motor principal a la derecha,
flecha y bandas de transmisién del motor principal a los rotores a la izquierda.

En ambos vehiculos cambian el angulo de ataque en sus hélices gracias un servomotor
digital que en cada brazo que sostiene cada rotor. Ambos poseen un motor principal, el
cual, a través de un engrane en caso del Assault reapper 500 y de una banda en el Singray
500 para transmitir la rotacién a una flecha principal que distribuye el movimiento a

través de bandas a los cuatro rotores, como se muestra en la siguiente imagen.
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IRE Objetivo de la tesis

1.3.1| Objetivo General

Este trabajo tiene como meta principal optimizar la sustentacién en el vuelo de un
cuadrirotor como forma de ahorro de energia para lograr un tiempo de vuelo mayor a 10
minutos (tiempo promedio de los multirotores comerciales), utilizando el vehiculo Assault

Reaper 500, controlado por un autopiloto.

1.3.2| Objetivos Particulares

1.- Disminuir los picos de consumo energéticos en los motores brushless, resultado de
perturbaciones en el control de orientacién, con maniobras de regulaciéon de orientacion

suaves.

2.- Realizar un anélisis sobre el efecto de cambio de pitch colectivo en las hélices y su

eficiencia.

3.- Adaptar el firmware de un cuadrirotor en el autopiloto, utilizando los sensores

embebidos, puertos de comunicacion, etc., para realizar pruebas de vuelo.
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PRI  [ntroduccion

Como se menciona en [36] un objeto que vuela es considerado como un sélido
moviéndose en un entorno en tres dimensiones 3D, sometido a fuerzas y pares aplica-
dos al cuerpo, dependiendo de la consideracion del tipo de objeto volante. El modelo

dinamico es usado para expresar y representar el comportamiento del sistema en el tiempo.

En este capitulo se describe de manera detallada el modelo dinamico de la plataforma,
en el cual es necesario un analisis en cada una de sus partes mas importantes, estos
son: el modelo del motor brushless, servomotores y rotor. Estos subsistemas son
de gran importancia en el analisis puesto que a partir de estos se generan las fuer-

zas'y momentos del vehiculo, y de las cuales dependen su dinamica rotacional y traslacional.

Por lo cual al derivar el modelo matematico del cuadricéptero, podemos mencionar de
manera general, que es impulsado por un vector principal, generado por dindmicas de
bajo nivel que incluyen la aerodindmica, dinamica del motor, dinamica de rotor-hélice y

la dindmica de los servomecanismos.

Este modelo es de gran importancia para el desarrollo de la ley de control propuesta en
el siguiente capitulo. En la seccion 2.2 los términos de cuerpo rigido y otros términos
esenciales seran introducidos, para a continuacién abordar la descripcion de componentes

particulares del cuadricoptero.
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v X, ¥z
Dindamica de By N Dindmica de
Orientacion Posicion
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Figura 2.1: Dindmica de cuatro niveles de un cuadrirotor: Ecuaciones de cuerpo rigido,
mecanismos de Fuerzas y Momentos, dinamica de motor-rotor y dindmica de Servo-actuadores
[37]. Donde S,, representa el ntimero de servomotor

Al final de este capitulo se representa el modelo matemético de un multirrotor de cuatro

rotores con hélice de paso variable impulsados por un motor principal.
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A [cuaciones de movimiento™

Un cuerpo rigido se define como un sistema de particulas, en el cual la distancia entre las
particulas no varia. Es posible encontrar en la literatura diferentes formas de representar
la dindmica de un cuerpo rigido en un espacio 3D. Los métodos de Newton-Fuler y

FEuler-Lagrange son los méas utilizados.

En este trabajo se desarrolla de acuerdo al método de Newton-Euler para desarrollar las

ecuaciones de movimiento en el marco inercial y el marco fijo al cuerpo [21].

Considerando la figura 2.2 el cuerpo rigido es ejemplificado con un cubo denotado con
la letra B, al que se fijara un marco de referenciaFy, = (Oy, xp, Ys, 25) cOn origen en su
centro de masa, siguiendo la regla de la mano derecha. I representa el marco inercial
F; =(O;, x;,y;, z;), estacionario con respecto a la tierra y donde z; denota el eje vertical
con direccion al centro de la tierra. El vector £ = (x,y, 2)T denota la posicién del centro
de masa del cuerpo rigido relativo al marco inercial 7, la orientacién del cuerpo rigido se

da por la rotacion R : F, — F; donde R € SO(3) es una matriz ortogonal.

La orientacién del cuerpo rigido es dirigida por los tres angulos de Euler n = (¢, 6,),
los llamados roll, pitch v yaw, también llamados alabeo, cabeceo y guinada; cominmente
utilizados en aplicaciones aerodindmicas. La matriz de rotacién R(¢,6,1¢) € SO(3)

representan el cuerpo rigido en el aire [ relativo al marco inercial.
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Figura 2.2: Representacion geométrica del cuerpo rigido.

CypCo  —SyCh + CySeSey  SeSy + CpSeCy
R =540 cocp+ 5pS9Sp  —CpSp + SySeSs

—Sp CoS¢ CoCyp

Donde ¢4 corresponde a cos ¢, s, corresponde a sin¢ y lo mismo para (cgy) v (So.),

cos b, sinf, 1)), respectivamente. Siendo f, y 7, = (71, 72, 73) el vector de empuje
0 y (sinf ti te. Siend y 1 vector d j

(thrust) y de pares aplicados al centro de masa de B relativo al marco de referencia del

cuerpo Fj.

Entonces, el modelo dindmico de un cuerpo rigido en SE(3) y utilizando las ecuaciones

clasicas de movimiento de Newton es
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=
mo = f
. A (2.1)
R = RQ)

IN=-QxI0+7

Donde el vector f, representa la fuerza gravitacional y otras fuerzas aplicadas al marco
de referencia relativo al cuerpo B. Para el helicoptero, estas fuerzas son producidas por
la rotacién de los rotores. El vector V = RTS € R? representa la velocidad del centro de
masa del cuerpo rigido relativo al marco B, m representa la masa total del cuerpo y g
es la constante de gravedad. Q2 € R? describen la velocidad angular y la matriz [ € R3*3
representa la inercia del cuerpo, ambas relativas al cuerpo B. La matriz QO representa la

matriz anti simétrica de €2 y es dada como

0 -0 Q2
O=| @ o -
2 o' 0

La velocidad angular en el marco fijo al cuerpo B se relaciona a las velocidades
generalizadas 11 = (¢,6,1) (en la regién donde los d4ngulos de Euler son vélidos) por la

relacion de cinemética estandar
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¢ — sy
1= 90¢, + ¢C@S¢,

¢690¢ — 9S¢

Definiendo

—Sp 0 1
cpsy Cy 0

cocy —S4 0

Entonces

=W 1Q

n

Para representar el modelo dindmico del cuerpo rigido B en el marco de referencia inerciall,

es necesario especificar las coordenadas de f, en I. Entonces usamos

[=ZRf (2.2)

Definiendo v = £ € R? como la velocidad del cuerpo relativo al marco I . Por lo tanto, el
modelo dindmico completo de un cuerpo rigido relativo al marco de referencia inercial

viene dado por las siguientes ecuaciones:
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E=v
mo = f
_ A (2.3)
R = RS}

IN=-QxI0+T

Se expresa la dinamica de rotaciéon del modelo en el marco de referencia B a razén de que

las medidas de rotacién se obtienen siempre en este marco de referencia.

*Rogelio Lozano. Unmanned Aerieal Vehicles Embedded Control. 2010

Modelo de los actuadores

2.3.1 Motor

De manera general y debido en gran parte por su gran eficiencia, en los vehiculos
multirrotores es muy comun el uso de motores de corriente directa sin escobillas o

Brusless, en comparacion de los motores con escobillas.

Una diferencia més entre estos motores es que los motores brushless utilizan un
controlador de velocidad o ESC que adecuan la senal recibida para convertirla en

revoluciones por minuto.
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Entonces podemos senalar, referente a su funcionamiento, que los motores de corriente
directa con escobillas varian su velocidad conforme a voltaje, lo cual da lugar a oscilaciones

en la velocidad alrededor de un voltaje inducido.

Por otra parte los motores brushless cambian su velocidad obedeciendo una modulacion
en el ancho de pulso de la senal de entrada o PWM. Las cuales alternan la polaridad que

al interactuar con los imanes generan una velocidad y un momento angular.

La potencia efectiva del motor puede ser modelada con un voltaje constante que alimenta
el motor. Este motor se modela como un circuito que contiene: resistencia, inductor y una

fuente de voltaje conectadas en serie [38].

Ky (rad/s/volts) | R (Ohms) | iy (Amps)
115.2 0.26 0.35

Cuadro 2.1: Coeficientes de Motor.

Aplicando leyes de kirchhoff al circuito equivalente [39)]:

v=wvg+tvg, +€ (2‘4)

la cual puede ser reescrita como:

01 w
=R+ Ly—+ — 2.5
v + BN + Ky ( )
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Donde R; representa la resistencia interna del motor, L,, refiere a la inductancia, w es
la velocidad rotacional del motor y Ky es el voltaje constante del motor expresado en

rad/seg/volts. Un andlisis mas detallado puede encontrarse en [33]

Entonces podemos denotar la ecuacién 2.42 como una aproximacién de un motor

Brushless.

El par del motor Ty, es modelado siendo una diferencia proporcional a la diferencia entre

la corriente 4 y la corriente sin carga i, entre el par constante Kgexpresado en Amp/Nm.

Ty = (2.6)

La dinamica del motor es modelada como una ecuacion diferencial de primer orden donde
& es dirigida por el par del motor y el par de carga , Ty. La inercia I (inercia del motor
mas inercia de la hélice), Ty, derivado del generador de voltaje y T}, resultado del arrastre

de la hélice. Calculado en la siguiente ecuacion:

Iis =Ty —T (2.7)

Nota: De manera tipica y como se menciona en [40], la inductancia en pequenos motores

brusless de aeromodelismo comparada con la respuesta del sistema puede ser despreciada.



2.3. Modelo de los actuadores 25

Teniendo en cuenta lo anterior, sustituyendo la ecuacién 2.42 y 2.43 en 2.44 y desprecian-

do la inductancia, se obtiene la siguiente ecuacion diferencial para la velocidad del motor, w.

I = {(v—%)é—io} KIQ—TL (2.8)

2.3.2| Motor-Hélice de Pitch variable

En un helicoptero clasico, la sustentaciéon se logra al combinar dos factores:

El primero es variando la velocidad del rotor principal, donde para mejorar la eficiencia

esta velocidad se eleva a un punto fijo y se deja constante.

El segundo es variando el angulo de ataque de las aspas de las hélices, es decir, cambiando
el angulo de incidencia del viento contra la hélice, el cambio es colectivo, es decir que
segiin el movimiento requerido, las hélices cambiaran para cambiar la sustentacién. Lo

cual puede describirse de la siguiente manera:

L= pch;wQCLa% (2.9)

La ecuacion anterior representa el empuje generado por la hélice con respecto al cambio
de dngulo de ataque. Donde L refiere a la sustentacion generada por el cambio de Pitch

de la hélice en cada rotor. p se refiere a la densidad del aire, c es la cuerda de la Hélice, R,
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es el radio de la hélice, w es la velocidad del motor, el coeficiente de lift es representado

por Cp, vy finalmente « es el Pitch de la hélice.

(2.10)

Cpo + Cpia®  Cp.ow
Ty, = pcRYw? e
L= P ( 1 3R,
Describe el efecto de arrastre generado en la hélice. T}, representa el momento por la
carga del motor debido al arrastre, Cp, refiere al coeficiente de arrastre parasito, Cp, es

el coeficiente de arrastre inducido por la generacién de sustentacion, el desarrollo de este

modelo puede ser consultado en [41].

Velocidad
lineal +——

Arrastre

Figura 2.3: Representacion geométrica del vector de empuje.

Estos Términos son importantes en la eficiencia de la energia, puesto que la sustentacion
generada debe ser lomas alta posible sin incrementar el arrastre, de lo contrario supondria

una carga extra e innecesaria al motor principal.
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br, bp, bp, bp, w
3.88¢797 | 9.96¢% | 2.46e10 | 4.33¢707 | 6000

Cuadro 2.2: w representa las revoluciones por minuto del motor estimadas, by, representa los
coeficientes estimados de sustentacion o lift y bp, representan los coeficientes estimados de
arrastre o drag [2].

Es posible aunar los coeficientes de los parametros constantes y llamarlos by, bp,, bD[g y

bp,. Reescribiendo las ecuaciones 2.9 y 2.10 de la siguiente manera:

L =buw’a
(2.11)
Ty, = bp,w” + bp,w?a® + bp,wa
Sustituyendo 2.11 en 2.8 se obtiene:
1 1
ITw = [(U — ;(UV) E — io] K7Q — bD1w2 + bD2w2a2 + bpgwa (212)

Ecuaciéon que denota la relacién entre el cambio de Pitch en las hélices, la velocidad del
motor y la corriente consumida. La cual sirve como referencia para encontrar la region de

mayor eficiencia en el vuelo.
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2.3.3| Servomotor

Un servomecanismo es un dispositivo que tiene un sistema de correcciéon con retroalimen-
tacion para el control de un parametro especifico. En el helicoptero es necesario el uso de

un servomotor para controlar el angulo de ataque o pitch colectivo de los rotores.

El cambio en el angulo en combinacién con la velocidad del rotor generan la sustentacion.
Generalmente el método utilizado en los helicopteros es elevar la velocidad del
rotor principal hasta un punto en el que la sustentacion sea posible, donde el pitch

colectivo parte de 0 grados hasta un angulo ideal que proporcione la sustentacién necesaria.

La eleccién de este dngulo es muy importante, ya que existe un rango o una regién en
la posicién para el correcto funcionamiento en el que se debe encontrar el ajuste entre
sustentacién y arrastre para que el vehiculo genere mayor sustentacién con respecto al
arrastre; ya que existe una posicion a partir de la cual las hélices generan mayor arrastre,
provocando una mayor carga al motor y en consecuencia un mayor gasto energético que

se traduce en un menor tiempo de vuelo.

El funcionamiento de los servomotores a través de la modulaciéon del ancho de pulso, de
manera practica puede ser traducido como la combinacién de dos movimientos mecanicos a

la orden de una senal de 50H z en un rango de operacion dividido en una escala de 0 a 2000.

Este rango de funcionamiento indica la senal recibida del micro-controlador auto-piloto, la

primera traduccion de senal a movimiento viene de la relacion de operacion: el rango de



2.3. Modelo de los actuadores 29

trabajo en la sefial de 1250 a 1550 se traduce en la variacién negativa del Pich de la hélice,
el rango de trabajo en la senal de 1550 a 1950 se traduce en la variaciéon positiva del
Pich de la hélice siendo 1550 la posicién neutra. Por ende, de acuerdo a la ecuacion 2.48
podemos asegurar que en la sefial 1550 el angulo de Pitch con respecto a la horizontal
sera de 0 grados lo que provoca la menor carga por arrastre y a su vez una nula fuerza de

sustentacion.

Angulos fijos de b
transmision de posiciongin

I Eje de rotacién
! de rotor-hélice

Figura 2.4: Relacién entre el rango de operacion del servomotor y el dngulo de Pitch («) en la
transmisién de posicién.

A medida que se incrementa el angulo, de manera analoga positiva y negativa (figura

2.6), existe una variaciéon importante entre la relacion entre carga y consumo de energia,

provocado por el incremento excesivo en el aumento del angulo de Pitch.

Entonces por lo anterior y reflejado en la figura 2.7 puede observarse la relacion entre



2. Modelo de la plataforma
30 Assault Reaper 500

las revoluciones por minuto y el angulo de Pitch en la hélice podemos observar que es
necesario inducir un voltaje tal que a partir de una sustentacién de 1.3N es posible la
sustentacion si y solo si la variacion de las RPM’s va de las 4000 a las 8000 y el angulo de

Pitch se encuentra entre 6 y 19 grados positivos.

L] . F L ]
Vibracion Excesiva
ol | e ~ = = = \\ i
e, / —— R SN \\ e
S L ; ' A ~
T |Arrastre | = / / ) " \\ || Arrastre
E +Excesivo e ..//.:/.,4/.. e L - : %m : \ A \\\\ v Excesivo
£ | Hélice | / // \ T, N\ Hélice
S Tl / 13 It S
4 1 ARe e i *_—7\7_,,,_~ e
g S
o318 il . 2 R -
25 -ZI‘I -«L -ﬂ;) -sl .! Ji 1L 1L zi'n k 25
o (grados)

Figura 2.5: Misma grafica que en la figura 2.6 pero mostrando Pitch positivo y negativo. Uno
de los beneficios fundamentales de la variacién del rotor de Pitch colectivo en lo multirrotores es
la caracteristica del Pitch negativo para vuelos acrobaticos/invertidos. Grafica tomada de [42].

Podemos asegurar que existe una regién de operacion en la que es posible volar con la
maxima eficiencia. Ahora bien, por fines practicos consideraremos la velocidad del motor
como constante, entonces gracias a lo ya establecido, las relaciones que relacionaran la

eficiencia en el vuelo sera el cambio en el Pich de las hélices.

Podemos entonces senalar que al usar la velocidad del motor como una constante, el

arrastre y sustentacion dependeran de la variacion de «.
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Figura 2.6: Sustentacion (N) en nimeros rojos, Velocidad del motor (RPM) en nimeros azules,
como una funcién del voltaje y el Pitch colectivo. Grafica con Pitch positivo. Gréfica tomada de

[42].

De acuerdo con [35] se asume que los servomotores pueden ser modelados como un filtro

pasa-bajas de primer orden, con un tiempo constante Tserqo, €ntonces puede expresarse

COIMo:

TservoPM - _PM‘FPJIW

(2.13)

En la literatura es posible encontrar diversos analisis respecto a este tépico, siendo el

siguiente el més ilustrativo para nuestro estudio.
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Figura 2.7: Sustentacion (N) en nimeros rojos, Velocidad del motor (RPM) en ntmeros azules,
como una funcién del voltaje y el Pitch colectivo. Gréafica con Pitch positivo. La zona sombreada
en verde representa la region de trabajo de maxima eficiencia entre potencia del motor y angulo
en el Pitch colectivo de las hélices. Grafica tomada de [42].

2.3.4| Modelo Linealizado Motor-Hélice de Pitch variable

Contemplando el trabajo futuro en el disefio de la ley de control, el cual esta contemplado

para regular la orientacion del vehiculo.

Desarrollando una linealizaciéon en el modelo obtenido en la ecuaciéon 2.12 alrededor de un

vuelo estacionario [42, [43], también conocido como Hover, wy y a0.
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La representacion del sistema en espacio de estados resulta en:

Aw = —% RK\l/KQ -+ 2bD1w0 + 2bD2woOég + ngOéo} Aw
1] 1 5 Av
+ F Rif(Q — 2bD2w0040 — bD3wO Ao (214)
Av
AL = [2bpwoa] Aw + {o wag} N (2.15)
«

Fuerzas y Momentos de la plataforma Assault Reaper 500

Al tratase de un cuadrirotor en configuraciéon H, las fuerzas y momentos generados en
el vehiculo surgen al combinar la acciéon de sus rotores por pares, es decir, para generar
un movimiento de pitch es necesario aumentar el dngulo de pitch en los rotores 1-2 y
disminuir el angulo de los rotores 3-4, para generar movimiento de roll la combinacion
del aumento y disminucién de los motores 1-3 y 2-4, el movimiento en yaw es también la

disminucién y aumento de los rotores 1-3 y 2-4.

Esta combinacion es similar a un cuadrirotor en configuracién X, con dos principales
diferencias, la primera es la variacion del angulo de pitch colectivo de las hélices y la
segunda es que debido a la configuracion H, la distancia del centro de masa a los rotores
es la misma, pero la distancia entre los rotores no, por tanto el momento angular en
pitch es mayor al momento angular de roll. La segunda es en el movimiento de yaw, en el
Assault Reaper este movimiento es provocado por la combinacién de dos acciones en el

pitch variable, la sustentacion y el arrastre de la hélice.
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Entonces las expresiones que representan las fuerzas y momentos son:

0
fr= 0 (2.16)
it ot fs+fa

% Isen B((f1+ f1) — (f2+ f3))
= || = |leosB((fi + f2) = (fs + f1)) (2.17)
Ty T,(fi = fot fs— fa)

Donde T representa la constante que convierte la fuerza de empuje en una fuerza de
guifiada (yaw). Donde f,, = byw?«, con w constante, es notorio que la reaccién controlada
por la variacion del angulo de pitch colectivo es mas suave que variando la velocidad del

motor (como en los cuadricopteros clasicos).

Figura 2.8: Diagrama de cuerpo libre de la plataforma, donde [ representa la distancia del
centro de masa al rotor, donde se genera el viento de sustentacion, 3 es el angulo de desfase del
eje coordinado fijo al cuerpo al rotor y f, la fuerza de sustentacién de cada rotor.
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Modelo del cuadrirrotor

Como se menciono en la seccion anterior, las configuraciones en H y en X comparten
atributos como el orden para la generacion del viento de sustentacion. En este trabajo
mencionaremos como diferencias sustanciales entre estas configuraciones que en los
cuadrirotores tradicionales se cuentan cuatro actuadores, cuatro motores brushless, el
prototipo Assault Reaper cuenta con cinco actuadores, cuatro servomotores y un motor

principal brushless.

Con 6 grados de libertad también es un sistema subactuado, sin embargo, al considerar la
velocidad del motor principal constante, las entradas de control son 4 como el caso del

cuadrirotor en configuracion X.

El trabajo del control a partir de las siguientes ecuaciones que representan al vehiculo de

cuatro rotores, cuyo desarrollo puede encontrarse en el apéndice [D]

mi = —usinfd
my = ucos 6 sin ¢

mz = ucosf cosp —mg

) (3.1)
=1y
é = Ty
6=r,

Ahora bien, pasando el sistema a espacio de estados:
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] i T ] i T ]
T To —% sin xg
Yy T3 Ty
Y i UL cos g Sin 21
z Ts Te [ U ]
. z | . T _ %cosxgcosn—g | - Ty
(0 T7 Ts T
W T3 U 75 |
0 Ty T10
0 i1 i
¢ T11 T12
¢ [Z12| | Uy |
Considerando la masa del vehiculo como m = 1 y linealizando sobre el punto de
equilibrio:
g
_ 0
x* =0, * =
0
_0_

Obteniendo las matrices A y B:
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Obteniendo la matriz de controlabilidad y rango del sistema, obtenemos:

C=|A AB A’B ... A'B rank(C) = 12
12248

Con lo que aseguramos que el sistema es controlable.

Ahora bien, dividiremos el modelo en los siguientes subsistemas [44]:

= Control de altitud (2) y yaw (¢).

= Control de roll (¢, y).

= Control de pitch (0, x).
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3.1.1| Control de altitud (z) y yaw ()

Las ecuaciones que describen este sistema son:

u
2= —cosfcos¢p—g
m

i (3.2)
=Ty
Pasando a variables de estado:
z ZL?l I
z _ X 4 cosfcosp — U
g=| 1, a=|"=]|" ¢ N, a= (3.3)
(0 T3 Ty Ty
1/) _1?4_ I (o |

Donde este sistema que representa el control de altitud tiene la forma de integradores
en cascada [43] y se puede representar en su forma compafiera para proponer un control
u, tal que, cancele las no linealidades y a su vez, contenga un control v que estabilice la

planta:

_ xXr Xz
i= = ? (3.4)

Xy “cosflcosp — g

2y = f(a(t)) + b(z(t))u

Donde f(z(t)) y b(Z(t)) son funciones no lineales
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cos 6 cos ¢

f@(t) = =g  b(z(t)) = (3.5)

m

Entonces, el control v debe tener la forma

u=b@(t) " {v— f@(1)} (3.6)

Sustituyendo en 2,

(3.7)

>_1{v+g}

Lo = —(g
m m

- +Cosé’cosgb [(COSQCOS¢

152:1)

Este control v puede ser obtenido mediante una retroalimentacion de estado. La condicion
necesaria y suficiente para esta proposicién es que el sistema sea controlable, es decir, que
la matriz de controlabilidad C; sea de rango pleno. Entonces, reescribiendo el sistema

en espacio de estados e introduciendo la nueva variable v:

T o)

— T2 v

i=1"|= (3.8)
X3 T4
ZU.4 Tw

Linealizando el subsistema al rededor del punto de equilibrio se obtiene las matrices A; y

Bli

SH
*
Il
o



3.1. Modelo del cuadrirrotor 41

o = O O

o o o O
o o o
o o = O
- o O O

Donde la matriz C,;

(Cl - Al AlBl A%Bl ... A?_lBl y Tank(@l) =4

48

Es decir, de rango pleno, por lo que podemos asegurar que el subsistema x es controlable.

Permitiendo proponer un control v por retroalimentacion de estado de la forma:

Esta matriz k se obtiene a partir de proponer polos negativos que haran que el sistema

vaya a Cero:

P=|-10+2 -2 —4 (3.10)

Utilizando MatLab con el comando place, se introduce como argumento a las matrices A,

B y los polos estables P, donde podemos obtener la siguiente matriz de ganancias:

1785 11,09 6,5 26
k, = (3.11)
~853 —2,03 43,5 14,91
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La funcién de esta matriz hace que el sistema no-lineal sea Localmente, Asintéticamente

Estable (LAE). Teniendo los siguientes resultados:

Figura 3.1: Respuesta del subsistema con k propuesta.
El andlisis anterior estabiliza la orientacién en yaw y la altura del vehiculo.

3.1.2| Control en roll (¢,y)

Las siguientes ecuaciones describen el subsistema:

= Y cosfsin 10)
m (3.12)

6=
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Figura 3.2: Entrada de control para alcanzar la altura deseada con k propuesta.

Retomando el control que cancela las no-linealidades esta en la ecuacién:

U= (cos@cosqﬁ) {v+g} (3.13)

Sustituyendo este control (3.13) en el subsistema (3.12):

j = (m) ;COSQSingb {v+g} (3.14)

cos 6 cos ¢

Notando que v — 0 para un tiempo 7' suficientemente grande, entonces la dinamica se

reduce

i = gtan ¢
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Simplificando atin mas el subsistema, se propone una cota superior muy pequena de ¢ tal

que, tan ¢ = ¢. Por tanto el subsistema resultante sera:

U= g¢
.. (3.15)
¢ =Ty
Pasando el subsistema a variables de estado
Yy 21 T
) ) z T
a= ", a2 =1 a=m (3.16)
o T3 Ty
_é_ _f4_ i T |

o o o o
o o O =
o = O O
= o O O

Donde la matriz C, tiene la forma
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(C2 = Al AlBl A%Bl A?_lBl ) TCLTL]{Z(CQ) =4

428

Es decir, de rango pleno, que indica que el subsistema % es controlable. Esto permite

proponer un control v por retroalimentacion de estado de la forma:

Con ayuda del comando lgr en MatLab se obtienen los siguientes polos y la siguiente

matriz de ganancias:

Py =1-24605 —1,2438 +2,0191: —1,0026], ko = {1,41 2,61 16,70 5,95

Los resultados obtenidos se muestran en las siguientes graficas:

El andlisis anterior estabiliza la orientacién en roll y por tanto la posicion en y.

3.1.3| Control en pitch (6,x)

Por ultimo las siguientes ecuaciones describen el subsistema referente al angulo de pitch y

la posicién en x:
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Figura 3.3: Respuesta del subsistema con ko propuesta.

I =——sinf

m (3.18)

Retomando el control que cancela las no-linealidades esta descrito por:

m
_ 1
“ cos 6 cos ¢ {v+g} (3.19)

Sustituyendo este control (3.13) en el subsistema (3.12):

m 1
o (m N1
Z cosGcosd) m cosfsing{v+ g}
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P (m@) {v+g} (3.20)

cos ¢

Notando que v — 0y ¢ — 0 para un tiempo T suficientemente grande, entonces la

dindmica se reduce

= —gtanf

Simplificando atin mas el subsistema, se propone una cota superior muy pequena de theta

tal que, tan # ~ 0. Por tanto el subsistema resultante sera:

T =g
_. (3.21)
0 = Ty
Pasando el subsistema a variables de estado
_'T_ _:,%1- [ L’EQ ]
T 7 T
a= ", a2 =27, i=m (3.22)
0 T3 Ty
_9_ _5;134_ i To i

Linealizando el sistema obtendremos las matrices A3z y Bs en el punto de equilibrio:
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0 1 0 0 0]
0 0 0 0
Al — g Bl -
00 1 0
0 0 0 0] 1]
Donde la matriz Cs tiene la forma
CS = Ag AgB3 Ang . Ag_lBg . ) TGTLk((Cg) =4
T8

Es decir, de rango pleno, que indica que el subsistema Z es controlable. Esto permite

proponer un control v por retroalimentaciéon de estado de la forma:

i = —ks (3.23)

Con ayuda del comando lgr en MatLab se obtienen los siguientes polos y la siguiente

matriz de ganancias [45]:

Py = |-24605 —1,2438+2,0191i —1,0026}, k:2=[—1,41 —2,61 16,70 5,95

Los resultados obtenidos se muestran en las siguientes graficas:

El analisis anterior estabiliza la orientacién en pitch y por tanto la posicién en x.
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Figura 3.4: Respuesta del subsistema con k3 propuesta.
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Introduccion

Historicamente los helicopteros revolucionaron el mundo de la aviacién, como se menciona
en capitulos anteriores, mayormente utilizados en guerras, donde los lugares carecian de
pistas de gran longitud que comunmente utilizaban los aviones. En la actualidad, las
recientes generaciones de vehiculos aéreos, los cuales pueden ser catalogados dependiendo

de sus caracteristicas como tamafo, capacidad, uso, entre otros.

Una caracteristica importante es el rendimiento del vehiculo, la cual define su funciona-
miento y eficiencia, ejemplo de esto es la configuracion coaxial. Para una mejor referencia

de estas configuraciones puede consultarse en [12].

En el caso de un helicoptero clasico puede mencionarse, de manera general, que es
controlado por un plato oscilante gobernando por el rotor principal, este plato es capaz
de modificar el angulo de ataque de las hélices, modificando su arrastre y propulsion

como se vio en la seccion de modelado, a través de servomotores.

Algunos vehiculos como los de ala fija utilizan superficies de control en su estructura
aerodinamica, las cuales de manera andloga modifican su comportamiento, es decir, su

orientaciéon y en consecuencia su posicién [46).

Este trabajo toma una combinacién de dos caracteristicas principales de los vehiculos
aéreos, el primero es el paso colectivo de un helicéptero clasico y el segundo la

configuraciéon en H de cuatro rotores, tomando en cuenta y aprovechando sus capacidades
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mecanicas y dinamicas.

Sabiendo que un cuadrirrotor es controlado gracias a la variacién independiente de
cada uno de sus cuatro motores, en teoria mantener la misma velocidad en estos cuatro
motores supondria un vuelo estacionario. Por otra parte, El helicoptero clasico lleva a su
motor principal a una velocidad constante, donde con un angulo de ataque en sus hélices
nulo supone una nula propulsién, ni positiva ni negativa. A partir del aumento colectivo
de sus hélices, sabiendo que el angulo es el mismo en sus hélices también supone un vuelo

estacionario.

A pesar de la complejidad mecanica y la perdida energética que supone la transmision
mecanica debido a la friccién entre engranes y bandas de transmision, un cuadricéptero
con un solo motor ha sido elegido para generar la fuerza de empuje aprovechando los

cuatro pitch’s colectivos de cada rotor.

Cuadricoptero con un motor

En esta seccién se ilustrara con algunas imagenes, diagramas y algunos disenos por
computadora, disenios apoyados del software SolidWorks, para ilustrar de mejor manera la
estructura y funcionamiento del vehiculo, detalles como la posicion de sus componentes,

la propulsion y aviénica.
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En la figura podremos notar la distribucion de la bateria de LiPo y del Motor-Brusles,
fuentes principales de propulsién, siendo la primera el lugar donde se almacena la energia
que utiliza el motor para generar el movimiento mecénico, en otras palabras la ba-

teria almacena la energia eléctrica que el motor transforma a su vez en movimiento angular.

Figura 4.1: Modelo 3D Plataforma Assault Reaper 500, bateria de Polimero de litio y motor
brusless en azul para distribuir el peso.

Teniendo en cuenta las deficiencias del primer prototipo, una segunda etapa de diseno se
llevé a cabo sacrificar el pequeno tamafnio que tenia, pero teniendo en cuenta y utilizando
el tamafio y peso de la bateria, es decir, utilizando el peso de la bateria para equilibrar el

centro de la masa del vehiculo.

Es oportuno senalar que a pesar de la gran similitud entre los prototipos, como el que
exista una flecha que transmite el movimiento del motor a los cuatro rotores, asi como
las caracteristicas de los motores y de sus controladores de velocidad. Sin embargo,

Asault-Reaper500 y el Stingray500, se diferencian en los siguientes detalles:

» FEl Assault Reaper 500 es ligeramente méas pequenio (1:1.2).
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Figura 4.2: Flecha principal, bandas de transmisién y engranes de rotacién de hélices

= El Stingray 500 tiene visibles las bandas de transmisién de la flecha al rotor visibles.

= El Assault Reaper 500 tiene ocultas las bandas de transmision dentro del brazo del

vehiculo.

= El Stingray 500 utiliza una banda dentada para transmitir giro del motor a la flecha

principal.

= Kl Assault Reaper 500 utiliza un engrane dentado fabricado en plastico para

transmitir el giro del motor a la flecha principal.

Dentro de estas particularidades, representadas en las figuras anteriores, es fundamental
que para elegir el prototipo se ha tomado en cuenta como ventajas, la bondad que tiene
el Assault Reaper 500 al presentar las bandas de transmisién ocultas dentro de los
brazos, esto las protege de colisiones y de los factores ambientales. La segunda es que la
transmision de giro del motor a la flecha se logra a través de dos engranes, uno metalico
concéntrico a la flecha del motor y el otro, de mayor tamano, de plastico alrededor de la

flecha principal de transmision propia del vehiculo.
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Utilizar un engrane plastico de este tamano en esta crucial parte del funcionamiento del
vehiculo, en primer lugar senalaremos que la funcién del tamano de este es reducir la
velocidad, que no es baja, y aumentar la fuerza, para no forzar el motor, ya que la carga
del giro de los cuatro rotores es bastante significativa. Ahora bien, en cuanto al material
(plastico), su funcién es proteger el motor de un sobrecalentamiento por bloqueo en el
giro, en otras palabras, si en una choque u cualquier otro evento, algin rotor detiene
su giro por quedar atorado de alguna forma, el engrane de metal que posee el motor

barreria el engrane plastico, permitiendo que el motor gire libremente sin mover los rotores.

Esto es de gran importancia, el reparar o cambiar este engrane es mas sencillo y econémico

que cambiar el motor principal.

Servos (4)

Motor LiPo 6s
50Hz — 6v

1100kV | 1550mA

ESC | Span | Hélices
60A | 475mm | 110mm

Cuadro 4.1: Tabla descriptiva de elementos que conforman la aviénica del Assault Reaper 500.

Ambos vehiculos pueden ser caracterizados por utilizar cuatro rotores de cola de
helicopteros clasicos de radio control, como forma de propulsion, de ahi se basa su
funcionamiento mecanico y es la razén principal de la analogia que le ha dotado la
capacidad de invertir el angulo de ataque de sus hélices, resultando en su capacidad de

realizar vuelos invertidos o como recientemente se les ha llamado, en 3D.

Asi mismo, ambos presentan una configuraciéon cominmente llamada en H, por la similitud
de su forma con la letra, esta configuracion que aunque también es simétrica, situando al
vehiculo en un sistema de coordenadas, con una vista superior y colocando el origen en
el centro geométrico, entonces podemos aproximar que sus cuadrantes son geométricos,

la distancia es la misma al generar los momentos angulares, sin embargo, el momento
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Figura 4.3: Juego de engranes, el engrane de la flecha del motor principal metélico y de color
dorado, grande y de color negro el engrane de la flecha principal en pléastico.

angular del angulo de roll o alabeo es menor al de pitch o cabeceo, esto en proporciéon a la
diferencia entre la distancia de sus motores en el eje X con respecto al eje Y. Puede notarse
de manera clara pensando en posicionar cada rotor en cada vértice de un rectangulo, caso

diferente al de un cuadrirrotor en configuracion X o + donde las distancias son iguales.

El sistema de propulsion estd formado del motor brushless, su controlador electrénico

de velocidad, un engrane principal, una flecha de transmisién, cuatro bandas dentadas
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moviendo cuatro rotores de cola a la misma velocidad; un sistema mecénico para variar
el pitch colectivo de las hélices en cada rotor, impulsados individualmente por cuatro

servo-motores digitales.

La posicion del motor ha sido calculada para equilibrar el peso y aproximar el centro de
masa al centro geométrico del vehiculo, ademas el efecto giroscépico provocado por la
patada del motor principal pueda ser contrarrestada con la que resulta del giro en sentido
contrario de la flecha principal. De manera andloga a los drones de 4 motores, el efecto
giroscépico provocado por los rotores es cancelado por el rotor aledafio, permitiendo asi
controlar el angulo de guinada o yaw, sin embargo como la velocidad de estos rotores es
la misma, es gracias al arrastre de las hélices contra el viento que se genera este efecto

giroscopico.

Para variar su altura, con una velocidad de giro en el motor constante, es necesario
aumentar el angulo de ataque de los pasos colectivos en las hélices, aumentando y
disminuyendo este angulo por pares en los rotores para generar cambios en los angulos de
cabeceo y alabeo (pitch y roll) moviendo el vehiculo de izquierda a derecha o de adelante

hacia atras, considerando la parte frontal del vehiculo adelante, la parte trasera atras, etc.

Es importante conocer estos atributos presentes en estos drones, pues conociendo su
funcionamiento, serd posible controlarlos utilizando un controlador de vuelo programable,
de codigo abierto, se establece que si se controla uno, entonces se controlara otro similar

y/o de una escala mayor o menor.
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.

Figura 4.4: Modelo 3D del cuadrirotor de Pitch variable con un solo motor.

4.2.1| Autopiloto

En el caso de los drones, un Auto-piloto, Piloto-Automdtico o Tarjeta Controladora
de Vuelo refiere a un sistema de apoyo al usuario de un vehiculo pilotado a distancia
mediante la regulacion de su orientacion y posicion, haciendo més sencilla la labor del

usuario sin reemplazarlo.

Es posible mencionar como primeros indicios en el desarrollo de estos dispositivos
durante la segunda guerra mundial, en misiles. Mas tarde fueron utilizados en aviones no
tripulados, tarea importante debido al alto riesgo que comprendian algunas misiones. Sin
embargo, el desarrollo de estos sistemas fue utilizado casi exclusivamente en vehiculos

aéreos no tripulados o UAV’s de gran tamatio [47].

Con el paso del tiempo y con la llegada de nuevas tecnologias, electronica, computacional,

de materiales, permitiendo asi el desarrollo de microprocesadores cada vez mas capaces
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y sensores mas precisos. Las tarjetas de desarrollo son un punto clave en el desarrollo
actual de los vehiculos voladores no tripulados, debido al gran dinamismo en aplicaciones

posibles para la milicia, la investigacion y las practicas civiles.

Hoy en dia los Auto-pilotos son utilizados se utilizan con mucha frecuencia en barcos,
aviones, helicopteros, autos, multirotores, trenes, esto por la gran cantidad de informacion

entorno a su orientacion, posicion, trayectorias, condiciones ambientales, etc.

Existen pilotos automaticos diversos, desde los més sofisticados y completos hasta los més
sencillos, dependiendo de su aplicacién. En la investigacion existen avances y desarrollos
de tarjetas embebidas con lo necesario para sus fines. Hoy en dia pueden ser conseguidos
casi en cualquier sitio relacionado con el aeromodelismo, ademas de ser capaces de no
solo controlar orientacién y posicion de un vehiculo, también es posible realizar un
seguimiento de trayectoria, controlar altitud relativa o atmosférica, utilizando sensores
como GPS, ultrasonidos, laser, épticos, barométricos, tubo de pitot, transmisores de

video, de temperatura, entre otros.

En este trabajo se ha elegido utilizar el autopiloto PIXHAWK para el control del vehiculo
Assault Reaper 500, gestionando asi los sensores necesarios para el control de las variables
de vuelo. Este autopiloto, este dispositivo ha sido creado para controlar multirrotores,

vehiculos de ala fija, helicopteros.

De los multirrotores podemos decir que pueden ser programados de acuerdo a las
configuraciones mas comunes, trirotores en Y o trirotores coaxiales Y6, cuadrirotores,

hexarotores, octarotores, en configuraciones de X, + o estrella.
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Este Autopiloto alcanzo una gran popularidad gracias al soporte al ser un dispositivo
de codigo abierto, esta plataforma fue un proyecto de la Escuela Politécnica Federal

de Zurich, donde al ser de codigo abierto, recibe soporte de todos sus usuarios en el mundo.

4.2.2| Autopilot Hardware

El Pixhawk es un Piloto automatico que puede ser descrito como un sistema formado
por dos subsistemas principales, el primero es la unidad de gestion de vuelo o UMF y la

segunda los médulos de entrada-salida 10 [48].

La UMF tiene la funcién de estabilizar un vehiculo, operando individualmente, la

siguiente es una lista descriptiva de sus propiedades:

Microprocesador 252 MIPS Cortex-M4F, 68 MHz.

192 KB SRAM.

Memoria flash de 1024 KB.

2 médulos 12C.

4 puertos serie.

Puerto PPM.

Puerto SPI.

3 Sensores inerciales.
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» 4 salidas de PWM.

» bus CAN (Controller Area Network)

Figura 4.5: Esquema del Hardware, Autopiloto Pixhawk: Sensores, potencia y sistemas de
comunicacién

Ademsés el médulo de 10 provee de proteccion y capacidad para el moédulo FMU

adicionando:

Microcontrolador a prueba de fallas de 24MHz Cortex-M3, 68 MHz.

192 KB SRAM.

Proteccién para voltajes de 7-17V.

Proteccion ante polaridad inversa en todas las entradas voltaje de potencia.

8 salidas PWM de gran velocidad (de hasta 400 Hz).
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Figura 4.6: Esquema del Hardware, Autopiloto Pixhawk: Puertos de comunicacion.

El sistema Pixhawk tiene una arquitectura de apilamiento para combinar la PX4-FMU
del piloto automatico en un médulo, como una tarjeta de desarrollo capaz de interactuar
con cualquiera de las plataformas soportadas, funcionando también como una fuente
constante de 5V. Este es un atributo cémodo al utilizar dispositivos electronicos al

prescindir de baterias extras como fuentes de poder individuales.

Ahora bien, con base en lo anterior, el proposito de este trabajo y la contribucion es
crear un Firmware, modificado y adaptado a las necesidades de la plataforma Assault
Reaper 500, plataforma no incluida en su gama de configuraciones posibles. Donde
este firmware serd capaz de combinar de manera adecuada a los actuadores tales

como servomotores y motor brushless, asi como la configuraciéon de vuelo en H del
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vehiculo, los sensores embebidos en el Pixhawk, utilizando parciales de firmwares originales.

Conteolinput
Controlgroup o= ROLLL

ontrol count, how many. 0= vehidle attitude CH1=PITCH

Scalng of output o channels will e mived
actuatoraftec mbing

Scale for negative input

Scale for positive input
First mixer combination
assigned to output channel 0

o pixlhiawk e

Control input CHO with scaler
andlimits

Controlinput CH1 with scaler
and limits

s
15 0000 10000 0 -10000 10000
oo 1000 1900 818 Ao
Second mier combination 3080 500 Tase 610000 2%
essigned to output channel 1

Figura 4.7: Representacién grafica de la creacién del nuevo Firmware apto para la plataforma.

4.2.3| Sensores

Hoy en dia, embebidos en los autopilotos, pueden encontrarse diferentes sensores, ademéas
de los periféricos listos para conectarse. Al principio del desarrollo de estas aeronaves
era necesario estar pendiente de los avances tecnologicos, su distribucion, aplicaciones y

carencias, para utilizar los mas aptos para estas aplicaciones.

Un paso importante era conectar y comunicar de manera correcta para su comunicacion,

filtrar y caracterizar las la sefial o senales, creando circuitos de potencia y de electrénica.

Los autopilotos como dispositivo y no como tarjeta de desarrollo, y la globalizacién dieron

paso una amplia gama de desarrollo en los diferentes topicos referente a los vehiculos
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moviles.

El Pixhawk es un ejemplo claro de soporte y desarrollo de sensores listos para
trabajar en la obtenciéon, procesamiento y control, un ejemplo de esto son las variables
utilizadas para la obtencion de la posicion y orientacion. Mediciones intrinsecas en
la aeronave gracias a una central inercial. Otras mediciones concernientes al ambien-

te en el que se encuentra inmerso el vehiculo podria ser un sensor de temperatura o presion.

Los sensores disponibles para el Pixhawk son:

» 3D Acelerémetro / Gyro: MPU-6000

= 3D Gyro: L3GD20

= 3D Magnetémetro: HMC5883L

= Presion barométrica: MS5611

= Receptor GPS: 3DR uBlox LEA-6H

= Sensor ultrasénico o SONAR: HRLV-MaxSonar-EZ (MB1043)
= Sensor 6ptico: 752x480 MT9V034

= Sensor de viento: 4525D0

Podemos observar un vehiculo como un conjunto de subsistemas interactivos para, por
ejemplo, controlar su orientacién y posicion. La lista de sensores en conjunto con los

componentes electronicos (de potencia y de control), asi como el software y hardware
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comprenden la avionica del vehiculo.

La etapa de potencia o de suministro de energia esta conformada por La bateria de LiPo
y los controladores electrénicos de velocidad ESC’s. El radio-control, la estacién en tierra

y los receptores a bordo conforman la estacién en tierra.
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[2C (external compass, LED)
RGB LED =)
ANALOGK2
CANBLE USB-DF12
SB
SER3 (GPS)
SERA
JTAG
SER4 (MSH Shell) RESET FMU
RESET 10 SER2
ARM SWITCHALED
SPEKTRIM/DER
BILZZER
DD ﬂ 0 O 0
f 4 (
£l k) Y _
IU|”I'|I|I|II|I|III
|
PPRM-IM
SBIS-IN PWM-FMURG- pyyi-FMU-1
SBUS-out PWN-10-8 PiA-10-1
RESI-in

Figura 4.8: Esquema del Autopiloto Pixhawk, puertos y conexiones.
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4.2.4| Configuracion de Sensores

Estos sensores, coordinados con la configuracion (mecanica y electrénica) del vehiculo son

capaces de controlarlo y diagnosticarlo.

Ejemplo de esto es el modulo GPS Ublox para ser utilizado como posicionamiento en
exteriores, o el sensor de flujo 6ptico que posee un sensor ultrasénico y un sensor de
imagenes, utilizado generalmente para un control de posicién en interiores. Ambos

montados en PX4FLOW.

En el PX4FMU donde se encuentra la parte de medicién inercial realiza la tarea de
orientar y mover el vehiculo con instrucciones a los motores, estos sensores funcionan
como realimentacion de informacion y el Pixhawk realiza una tarea de control para

realizar correcciones en la velocidad de los motores.

A continuacion se presenta una lista detallada de los sensores mas importantes del Pixhawk.

o Modulo GPS e IMU: GPS juega un papel importante en el control auténomo de
MAVs, ya que proporciona una medicion de la posicion absoluta. Un error acotado
conocido entre la medicion GPS y la posicién real se puede garantizar siempre que
hay un bloqueo vélido 3-D. Por ejemplo, u-blox 6 receptor GPS podria lograr de dos
metros en 3-D con exactitud el sistema de aumentacion basado en satélites (SBAS).
Esta primera combinacién integra datos de sensores inerciales predeterminados en el

PX4FMU (datos del sensor) y la informacién del GPS (datos sin procesar), después
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(a) GPS u-blox 6 module

(b) The PX4FLOW board:

Figura 4.9: Sensores externos o periféricos: GPS u-blox 6h (A) y PX4FLOW board v1.3 (B)

de eso, una estimacion de la posicién y la actitud es realizada por el PX4FMU. Es-

ta interaccion entre el modulo GPS y el sistema de Pixhawk se puede ver en la figura.

o Flujo 6ptico PX4FLOW e IMU: En esta combinacién la junta PX4FLOW
actia como un GPS local, ya que es posible conocer la posicién y la velocidad
del vehiculo. Por lo tanto, otra posible combinacion es integrar la informacion de
tabla de PX4FLOW (datos sin procesar) y los datos inerciales provenientes de

la junta PX4FMU (datos del sensor) y, a continuacién, al igual que en la tltima
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configuracion, es posible estimar y controlar posicion y orientacion.

Compass DF13 4-pin

Primary GPS and Compass

W SDA

NotlUsed

Secondary GPS
(Optional)

(b) Conexién GPS y GPSsecundario en Pix-
(a) GPS, conectores Pixhawk. hawk.

Figura 4.10: Conexién general de dos modulos GPS (a) y PX4FLOW (b) con el Pixhawk.

| 4.2.4.1 | Software Autopiloto

El Pixhawk como piloto automatico puede ser programado en un ambiente similar a C y
C++, ejecutandose en tiempo real de manera muy eficiente (RTOS), este ambiente tiene

un estilo POSIX con instrucciones tales como:

o printf ()
o open ()

o poll ()
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Figura 4.11: Assault Reaper 500 con Pixhawk + Modulo GPS.

o ioctl ()

o etc.

La programacion ocurre en el programa de desarrollo basado en linux eclipse para después
ser cargado al Pixhawk, con un cargador de arranque USB, con este es posible tomar,

modificar y cargar funciones preestablecidas.

El Pixhawk puede utilizar como comunicacion a tierra a través de la estacién de control
MAVLink. La estacién en tierra Utilizara un Software de comunicacién existen 3 mas

populares:
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o QGroundControl [49]

o APM Mission Planer

Estos programas tienen como funciones principales como estaciones en tierra [50]:

Conectarse con el vehiculo

o

Calibracion de sensores

e}

O

Inspeccién y depuracion

o

Establecer parametros

o Etc.

Todo el software es de codigo abierto, con licencia BSD y es posible utilizar en Windows,

Mac OS y Linux.

"W [structura
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4.3.0.1| Materiales

Uno de los materiales mas utilizados en la construcciéon de helicépteros a pequeiia
escala es el aluminio, debido a su ligereza, resistencia y maleabilidad. Teniendo esto en
cuenta podemos describir a la estructura como una configuracion en H donde los brazos
estan formados por tubos de aluminio, también utilizados como rotores de cola en los

helicépteros clasicos miniatura.

o %
d? gé‘)

Figura 4.12: Base plastica unién de brazos y bastidor.

Piezas de plastico unen los brazos y la base. Su funciéon como se mencioné en secciones
anteriores, es la de estructura y al mismo tiempo la proteccion del eje de transmision y

las bandas de transmisién.

El bastidor y los brazos son, como ya se menciond, tubos de aluminio, cominmente
utilizados por la comunidad de vehiculos miniatura a radio control como colas de
helicopteros de configuracién clasica, los cuales colocan un rotor de cola como estrategia

para compensar el la patada de motor, que es un efecto giroscépico contrario y gradual a



4.3. Estructura 73

(a) Bastidor. (b) Brazos.

Figura 4.13: Partes principal del Frame, bastidor y brazos

la velocidad de giro, producto de la inercia del motor, la flecha y del vehiculo en general.

Figura 4.14: Base del rotor de Pitch colectivo.

La base del rotor, cuya funcién principal es servir como soporte al mecanismo de los
rotores y al de cambio de Pitch colectivo, de igual manera funciona como carcasa
protectora del area de contacto entre las bandas de transmisién y las flechas individuales

de cada rotor. También utilizados en los helicépteros cléasicos.

La flecha principal, compuesta de una aleacion metalica muy resistente, agrega un peso

extra, pero esa gran rigidez y tamafo son ideales para compensar la patada del motor
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(a) Flecha principal de transmisién de giro. (b) Bandas de transmisién de giro.

Figura 4.15: La banda y la flecha principal, encargadas de llevar el movimiento de giro a cada
rotor.

principal, la cual provoca un momento de giro en al movimiento de roll del vehiculo,
provocando una deriva constante, esta deriva en los helicopteros clasicos, se presenta en

el angulo de yaw.

Las bandas dentadas hechas de caucho, sustituyen una serie de engranes que transmiten
movimiento de manera equivalente, es decir sin modificar la velocidad, al estar dentadas
y adecuadamente tensas aseguran un giro eficiente y un sistema de seguridad. En caso de
existir un bloqueo de giro en alguno de los rotores provoca un salto y asincronizacién del

giro de los motores que de manera facil podria volver a restablecerse.

Otro de los materiales més utilizados en la construccién de vehiculos multirotores ha sido

el aluminio, debido a su ligereza, resistencia y maleabilidad

El engrane dentado, pequeno y dorado (Latén) fijo a la flecha del motor utilizado en

la proyeccion de la velocidad angular del motor hacia la flecha principal del vehiculo,
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Cuadro 4.2: Materiales selectos y sus propiedades. Los datos pueden ser consultados en
http://www.matweb.com/.

Material Modulo de Young Tensién Densidad
E [GPal) Fuerza-Resistencia p [M Pal p lg/em?]
Caucho 0.055 4 0.045 8 1.055 + 0.145
Nailon 3.0+1 78 1.13
Latén 112.5 £ 12.5 247 8.560 £ 0.165
Aluminio 69 275 + 35 2.7 £ 0.165
Acero Inoxidable 200 600 7.900 4+ 0.150 25.32
Aleacion de Titanio 1125 £ 7.5 977 4.510
Fibra de vidrio 31.65 + 14.45 1500 1.8
Aramida 70.5 2757 1.44
Diamante 1220 2800 3.530
Fibra de Carboén 135 + 15 2000 1.570
Plastico 1.7 55 1.38

(a) Engrane a la flecha principal. (b) Engrane fijo a la flecha del motor.

Figura 4.16: Juego de engranes de transmision de giro del motor principal a los rotores

provocando un giro en sentido contrario al del motor, contrarrestando la patada de motor.

El engrane fijo a la flecha principal hecho de plastico con base de acero inoxidable de mayor
tamano que el de laton, con el proposito de reducir la velocidad para aumentar el momento

angular, como soporte al motor, reduciendo la carga. El aumento de carga en el motor se de-


http://www.matweb.com/
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be al incremento del arrastre de las hélices provocado por el incremento del Pitch colectivo.

El metal que compone la flecha principal y los baleros, asi como las varillas de transmision
de la variacion de los angulos desde el servomotor al rotor, tienen casi la misma rigidez F
de los metales més rigidas (latén, acero inoxidable y aleacién de titanio). Los valores
disponibles en la literatura son valores aproximados, ya que varian dependiendo en
gran medida de muestras y métodos de prueba. Es atin mas variable con materiales
compuestos, ya que depende del tamano de rosca, patréon de tejido, el porcentaje de fibra

de plastico, tipo de plastico y la direccién de la armadura.

Cuadro 4.3: Peso del Material usado en la plataforma Assault Reaper 500

Elemento Peso (g)

Pixhawk 35
Bastidor 32
Baleros de flecha principal 17
Varillas de transmision  x 4 9
Base de servo X 4 22
Base de rotor x 4 25
Mecanismo de cambio de pitch  x 4 32

Engrane principal 11.6
Hélices x 2 25
T uniéon  x 2 49
Engrane para bandas  x 2 8
Engrane de rotor  x 4 7
Flecha Principal 11
Flecha Principal 49
Tornilleria 60

TOTAL 1200

?7.
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Resultados Practicos

En esta seccién se analizan los resultados practicos del control de orientacién del vehiculo
en vuelo. Las variables presentadas a continuacién son las que respectan a los dngulos
de Roll 6, Pitch ¢, Yaw ¥ y la altura. Provenientes de la central inercial y el sensor
barométrico, ambos embebidos en el auto-piloto Pixhawk, del que se detalla en la seccién

anterior.
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Figura 5.1: Angulo de Roll de la Plataforma en vuelo en morado, el tiempo en (ms) de vuelo
graficado en el plano horizontal, el plano vertical escala el angulo en grados. Mostrando una
perturbacién en el 4ngulo de Roll (6) para luego estabilizarse.
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Figura 5.2: Angulo de Pitch de la Plataforma en vuelo en azul, el tiempo en (ms) de vuelo
graficado en el plano horizontal, el plano vertical escala el angulo en grados. Mostrando una
perturbacién en el dngulo de Pitch (¢) para luego estabilizarse.
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Figura 5.3: Angulo de Yaw de la Plataforma en vuelo en negro, el tiempo en (ms) de vuelo
graficado en el plano horizontal, el plano vertical escala el &ngulo en grados. Mostrando una
perturbacién en el dngulo de Yaw (¢) presentando una deriva, consecuencia de una diferencia
mecanica en los servomotores, provocando un giro sobre el eje Z.
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Figura 5.4: Altitud de la Plataforma en vuelo en azul oscuro, el tiempo en (ms) de vuelo
graficado en el plano horizontal, el plano vertical escala la altura en vuelo. Mostrando variaciones
en la altura, este vuelo no presenta un control de altura en el vehiculo, la altura fue controlada a
distancia por el piloto. Existiendo estabilidad al no variar la potencia del motor y/o o el dngulo
colectivo de Pitch.

Conclusiones

Con base en los resultados, podemos concluir que:

La eficiencia de la hélice con Pitch variable funciona como un método eficiente para
regular la orientacion del vehiculo, es decir, los servomotores tiene una respuesta adecuada
como respuesta a las perturbaciones existentes en la variacion de sus angulos (0, ¢, ).
Sin embargo, la complejidad mecanica de la transmisién del giro del motor principal a
cada rotor, tiene como consecuencia un desgaste que contrarresta la eficiencia lograda

por el Pitch variable que minimizaba la carga del motor principal. Esto, sumado al hecho
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de que la bateria de LiPo que incluye, no tiene como fin extender su tiempo de vuelo,
sino realizar un vuelo acrobatico de corta duracion. El resultado en el tiempo de vuelo
del Assault Reaper 500 no supera el tiempo de vuelo promedio de los cuadricépteros de

motores brushless con hélices de paso fijo.

Es importante senalar, que para alcanzar el objetivo de la tesis no es suficiente controlar
el cuadricéptero de pitch variable, para alcanzar este propésito podrian realizarse una

serie de modificaciones y adaptaciones para alcanzar el objetivo.

Por lo anterior, se propone como trabajo futuro utilizar un motor de combustion capaz
de suplir al eléctrico y/o utilizar ambas fuentes de potencia (motor eléctrico sin escobillas

y un motor de combustién) como forma adicional.

También se propone utilizar un prototipo de las mismas caracteristicas de mayor escala
que cuente con piezas especializadas para su desempeiio, por ejemplo, las hélices utilizadas
no estan disenadas para la sustentacion de un vehiculo, ya que son utilizadas en los rotores
de cola donde su propulsiéon no es precisamente para la sustentacién. Otra desventaja es
que la resoluciéon de los servomotores no es totalmente simétrica, lo que provoca deriva en

el control de orientacién en el angulo de Yaw.

Una diferencia sustancial entre el vehiculo utilizado en este trabajo y los cuadrirotores
tradicionales es el uso de cinco actuadores, este echo supondria un control en la velocidad

del motor principal, el cual se consider6 como constante.

La importancia y aporte de este trabajo entonces puede mencionarse como:

La implementacion de un Firmware adaptado para este vehiculo es una puerta a
multirrotores no convencionales, lo que permite adaptar firmware’s para plataformas

de configuracién innovadora de multiples rotores y superficies de control.
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El estudio del vehiculo de cinco actuadores (un motor brusless y cuatro servomotores), en
comparacién con el de cuatro actuadores (cuatro motores brusless), ya que, ambos siendo
sistemas subactuados presentan diferencias, ventajas y desventajas que se mencionaron a

lo largo del desarrollo de esta tesis.

Otro aporte concluyente es el referente al uso de rotores de Pitch variable los cuales
pueden ser utilizados en una gran variedad de vehiculos, logrando proveer una sustentacion

positiva, negativa o nula independiente a la velocidad angular del motor.

Esto presenta una potencial aplicacion, que supondria un sistema de accion ante fallas
en los actuadores, es decir, de ser utilizados en un cuadricoptero con cuatro motores
y cuatro hélices de Pitch variable, en el supuesto de la falla de un motor entonces el
motor del lado contrario seria capaz de compensar la orientacion de dicho vehiculo y los
otros dos motores brindarian la sustentacién necesaria, estas dos acciones, en conclusion,

provocarian un descenso suave, evitando perdidas parciales o totales del vehiculo.
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Figura 5.5: Imagen 1 de la Plataforma en vuelo.

Figura 5.6: Imagen 2 de la Plataforma en vuelo.
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El efecto Magnus [51], denominado asi en honor al fisico y quimico aleméan Heinrich
Gustav Magnus (1802-1870), es el nombre dado al fenémeno fisico por el cual la rotacion
de un objeto afecta a la trayectoria del mismo a través de un fluido, como por ejemplo, el
aire. Es producto de varios fenémenos, incluido el principio de Bernoulli y la condicién de
no deslizamiento del fluido encima de la superficie del objeto. Este efecto fue descrito por

primera vez por Magnus en 1853.

Un objeto en rotacién crea un flujo rotacional a su alrededor. Sobre un lado del objeto, el
movimiento de rotacién tendra el mismo sentido que la corriente de aire a la que el objeto
esta expuesto. En este lado la velocidad se incrementara. En el otro lado, el movimiento
de rotacion se produce en el sentido opuesto a la de la corriente de aire y la velocidad se
vera disminuida. La presion en el aire se ve reducida desde la presion atmosférica en una
cantidad proporcional al cuadrado de la velocidad, con lo que la presion serda menor en un
lado que en otro, causando una fuerza perpendicular a la direccion de la corriente de aire.
Esta fuerza desplaza al objeto de la trayectoria que tendria si no existiese el fluido. En el
espacio o en la superficie de los cuerpos celestes que carecen de atmésfera (como la luna)

este fenémeno no se produce.

Magnus Force

Figura A.1: Descripcién grafica del efecto Magnus

En la imagen, en la que una esfera observada lateralmente se esta desplazando hacia la
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derecha (por lo que la velocidad del aire circundante respecto de la esfera va hacia la
izquierda) y gira en el sentido de las agujas del reloj, la velocidad del aire en el punto
mas bajo de la esfera aumenta por el arrastre de ese giro. Asimismo, en el punto mas alto,
el giro de la esfera se opone a la corriente de aire y frena esta corriente. De ahi que en el
punto mas bajo de la esfera aparezca una pérdida de presion respecto del mas alto que

impulsa a la esfera hacia abajo.

Para un cilindro Lo suficientemente largo (Flujo 2D), la fuerza estd dada por la

sustentacién conocida como Kutta-Joukowski Lift. La sustentacion por unidad de longitud

F

7 es el producto de la velocidad V, la densidad del fluido p y la intensidad del vortice

establecida por el movimiento de rotacion G-

L=pVG

donde G = 2mwr?.

A menudo se hace referencia a este efecto a la hora de explicar movimientos extranos
pero comunmente observados en deportes que hacen uso de bolas y pelotas en rotacién,
especialmente en el golf, béisbol, futbol, tenis, tenis de mesa, billar o cricket, o en los
bimeran. Sin embargo el efecto Magnus no es el responsable del movimiento de la bola

de cricket visto en el swing bowling.

En el fatbol, este efecto es responsable del llamado efecto, en lugares con una altura
considerable sobre el nivel del mar este efecto es notablemente menor, dando por resultado

el famoso, chanfie.
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Una vez teniendo claro el modelo dindmico del cuerpo rigido se abordara el modelo

dindmico del Helicoptero clésico [12].

Yi

Zj

Figura B.1: Representacién de cuerpo libre de un helicoptero clasico.

El modelo dindmico del helicoptero clasico [52] se obtiene a partir de asumir lo siguiente:

1. Las hélices de los rotores se consideran dependientes directas del eje, es decir, no
hay un desplazamiento asociado con un barrido eje-balero. De este modo, el angulo
de conicidad se supone es cero. Como consecuencia, cada rotor siempre se encuentra

en un disco denominado Disco de rotor.

2. Se asume que las hélices del rotor principal giran en sentido anti-horario con una

vista desde arriba y las hélices del rotor de cola giran en sentido horario.
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3. Se supone que las inclinaciones ciclicas laterales y longitudinales del rotor principal
son medibles y controlables. Es decir, los angulos de flapping se utilizan directamente

como entradas de control.

4. La tnica resistencia del aire modelado son las fuerzas de arrastre simples, que se

oponen a la rotacién de los rotores, principal y de cola.
5. Las fuerzas aerodinamicas generadas por el viento relativo no se consideran.
6. los efectos por operar el helicoptero cerca del suelo se descuidan.

7. Los efectos de las fuerzas aerodinamicas generadas por los estabilizadores no se

tienen en cuenta.

Con el fin de obtener las ecuaciones dindmicas, estas seran separadas en dos grupos. El
primer grupo esta compuesto de las fuerzas traslacionales y el segundo esta relacionado

con las fuerzas de movimiento de rotacién.

Fuerzas traslacionales

Encontramos tres tipos de fuerzas aplicadas al fuselaje, dos de ellas generadas por los
rotores. El ultimo debido al efecto de la gravedad denotamos M y T como los términos

relacionados con el rotor principal y el de cola, respectivamente.

El vector de empuje (thrust), del rotor principal y el de cola son descritos por:

Tor = Tagxo + Ty + Tz (B.1)
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Tr = Tray + Tiyy + Tz (B.2)

Sin embargo, es bien sabido que el rotor de cola no posee plato oscilante. Entonces el
vector de empuje de este rotor tiene siempre la misma direccién, es decir, en la direccién

del eje yp, entonces la ecuacién (2.11) puede reescribirse como:

Tr = Tiys (B.3)

Los componentes del vector de empuje para el rotor principal pueden ser definidos como
una funciéon de un angulo (3, el angulo de flapping que denota la inclinacién del disco
del rotor principal con respecto a su plano de rotacion inicial. Este angulo es formado
por las inclinaciones del angulo a flapping longitudinal y el angulo b flapping lateral que
hemos asumido como variables medibles y controlables. Por calculos geométricos simples

tenemos:

(Tl )2 + (T2 )2
tan® 3 = M<T]:\’,4)2 M (B.4)
tan® B = tan®a + tan® b (B.5)

1—cos?B sin’a sin?b

cos? 3 cos2a  cos?b

Simplificando la ultima ecuacion, se obtiene la expresion
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cosacosb

V1 —sin?asin?b

cosff =

=P

Ey

Figura B.2: Representacion geométrica del vector de empuje.

El termino T3, se obtiene directamente por la proyeccién del vector de empuje sobre el eje
Es5 (z). Anadimos un signo negativo a esta ecuacion a razén de asumir que la amplitud

de Ty es siempre positivo, es decir, en la direccién opuesta al eje E3 (z).

T3y = — cos B [T

—cosacosb
T3 = T B.8
M \/1—sin2asin2b| ] (B-8)

Entonces, los términos T3, y T se obtienen de manera similar:
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Ty = —tanaTy,
—sinacosb
T3 = T B.9
M \/1—Sin2asin2b| | (B.9)
y
T% = —tanb|T}|
b
Tj\} COS @ COS (T (B.10)

V1 —sinZasin?b

El vector de empuje Ty, puede ser representado como:

Ty = G(a,b) |Tu] (B.11)

donde

—sinacosb

1
G(a,b) = inb B.12
(a,5) V1 —sinZasin?b S beosda ( )

—cosacosb

Observacion 3.1. Cada que los valores de los angulos a y b son muy pequenos, la ecuacion

de G(a,b) puede ser reescrita como

Gla,b) ~ | b (B.13)
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La fuerza gravitacional aplicada al helicoptero es definida como

fg =mgz (B.14)

Donde m representa la masa total del helicéptero y g es la constante de gravitacional.

Esta ecuacién se da en el marco Inercial I, para el marco del cuerpo B tenemos

F,=mgR"z, (B.15)

Sea F' la fuerza total externa aplicada al helicoptero y expresado en el marco fijo al cuerpo.

Esta fuerza esta dada por

F=Ty+Tr+F,

F = G(a,b) |Ty| + T2ys + mgR" 2, (B.16)

La representacion de esta fuerza sobre el marco Inercial tiene la forma

f=RF

F = G(a,b) |Ty| + TFRyy + mgR” 2, (B.17)
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Fuerzas de rotacion (Pares)

Los dos vectores de empuje Ty; v Tr generan dos pares, debido a la separacion entre el

centro de masa CG (Oy) vy los ejes del rotor.

La fuerza gravitacional no genera un par de torsion desde el helicoptero, es libre de girar

alrededor de su centro de masa.

Antes de comenzar, es necesario definir la medida de las distancias desde el centro de
masa del helicoptero a los ejes de los dos rotores (denotados como [y, para el rotor

principal y Iy para el rotor de cola).

Si expresamos estos vectores en términos del marco fijo al cuerpo, tenemos:

I = Lyy + Gy + Uigz (B.18)

Los momentos o pares aplicados a la estructura del vehiculo por los vectores de empuje,

estan definidos por

™ —

Iy X G(a,b)} T
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—cosa- cosb-13, —sinb- cosa-I3,
7|

™ =
V1 —sin?asin?b

cosa- cosb-ly, —sina- cosb- 13, (B.20)

: 2 - 1
sina- cosb-ly, +sinb- cosa-ly,

= |lp X yy| T7

17
m=T2| 0 (B.21)

Adicionalmente, la aerodinamica de arrastre en los rotores, generan ciertos pares que
actian a través de los ejes del rotor. Evocando el supuesto 2 estos anti-pares se definen

por

Qm = |Qum| 2 (B.22)

Qr = Q7| yo (B.23)

Finalmente, el par total aplicado al fuselaje B, representado en el marco fijo al cuerpo,

viene dado por

T7 + 1Qul 2 — Q7] yo (B.24)

T = lr X yp

Iy % Gla, b)] |Th| +
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B.2.1| Modelo Dinamico completo del helicoptero clasico

Para el movimiento traslacional completo, sea & = v, denota la velocidad del centro de

masa expresado en el marco inercial I.

Las ecuaciones de Newton muestran que el componente de movimiento rotacional en
un marco no inercial es dado por IQ = —Q x IQ + 7, donde Q es la velocidad angular
expresada en el marco no inercial; I denota la inercia del helicéptero al rededor del

centro de masa con respecto al marco fijo al cuerpo.

Finalmente el modelo dinamico completo, representado en el marco fijo inercial viene

dado por

E=v (B.25)
mi = RG(a,b) - |Ta| + TRy, + mgzy (B.26)
R = RO (B.27)

IO =-Q x I+ It X yp T72“+|QM|Zb_|QT|yb (B.28)

Ia ¥ G(a,b)} Tos| +

Donde Q € R? y
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0o -0 Q2

Q= o 0o - (B.29)
-0z ot 0
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En esta seccion se obtienen las ecuaciones dindmicas del cuadricéptero mediante la

formulacién de Newton-Euler [12, 21], 136].

Como se ha visto, las ecuaciones dinamicas de un cuerpo rigido sujeto a fuerzas externas,
aplicadas al centro de masa y expresadas en el sistema de coordenadas fijo al cuerpo se

pueden obtener a través de la formulacion siguiente:

0 I||Q QO x I T + T4

m 0| | v N Q x mu fo+ fa

Donde I € R3™3 es la matriz de inercia, v el vector que expresa la velocidad del centro de
masa del cuerpo (B), € es el vector de velocidad angular también en B y m la masa total
del vehiculo, la cual para ser operada en términos matriciales debe ser multiplicada por la

matriz identidad.

Iii O ... Oy
021 122 PR 02n
_Oml 0m2 1mn_

Considerando el vector de estado [¢ v 7 Q]F, donde ¢ y v € R® representan la
posicién y la velocidad del centro de masa del vehiculo, respectivamente, expresadas en el
marco de referencia inercial fijo a la tierra I, donde n =[¢ 6 ] y Q2 € R? la velocidad

angular expresada en el cuerpo (B), las ecuaciones de cuerpo rigido de acuerdo a las leyes
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de movimiento pueden visualizarse como:

ey
mes (1)
R = RO

IN=-QxIQ+T7
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Las ecuaciones de movimiento del helicoptero pueden expresarse también mediante la
formulacién de Euler-Lagrange [12, B36], basada en el concepto de energia mecanica

cinética y potencial):
y

STORG

L=E,—E, (D.2)

donde

@)

L es la funcién Lagrangiana.

@)

E. es la energia cinética total.

o

E, es la energia potencial total.

o

¢; es la coordenada generalizada.

o

g; es la primera derivada respecto al tiempo de la coordenada generalizada.

O

I" son las fuerzas/pares generalizados por fuerzas/pares no conservativos.

Para desarrollar las ecuaciones de Euler-Lagrange, se considera el sistema de coordenadas

inercial {/} = {7}, 4, Zi} y el sistema de coordenadas fijo al cuerpo {B} = {4, ¥, 2 }-

Un cuerpo rigido en un espacio 3D tiene las siguientes coordenadas generalizadas:

0=l¢ o em (D3)



107

T

donde & = {x y z} € R? es la posicion en el centro de masa del vehiculo expresado en
T

B, yn= {qﬁ 0 @[;} € R3, que describen la posicién y orientacién del centro de masa

del vehiculo.

El Lagrangiano para el quadrirrotor esta dado por:

L(q, Q) = Ecrras + Ecrot — Ep (D4)

Donde la energia cinética se expresa en dos términos: F.p.qs energia cinética trasnacional

v E.rot que es la energia cinética rotacional.

El desarrollo matematico de las energias cinéticas, asi como de las derivadas del
Lagrangiano, se detallan en [D1]. A continuacién se muestra las ecuaciones de movimiento
de rotacién obtenidas a partir de la formulacién de Euler-Lagrange en su expresion

matricial. Empezando por el movimiento traslacional.

mé + mges = [ (D.5)

i = % (cos ) sin f cos ¢ + sinyp sin @) + Uy + %
j = = (sintsin 6 cos ¢ + cos i sin ¢) + Uy + % (D.6)

i=—g+ L (cosfcosg)+ U + 2=

T
Donde Ar = |A, A, Az] son las fuerzas aerodinamicas que actiian sobre el vehiculo y

U, es la entrada de control.
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Ahora bien, refiriéndose al movimiento rotacional:

M(n)ij + C(n,n)n =, (D.7)
donde
Tg
Tn = | To (D.8)
Typ
M(n) = 0 L, cos* ¢ + I, sin® ¢ (Iyy — I..) cos ¢psin ¢ cos 0
—ILpsin® (I, — L.)cos¢singcos® I, sin?6 + I, sin? ¢ cos? 0 + I, cos® ¢ cos? f
(D.9)
C11 Ci2 Ci13
C(n, 77) = |Ca1 C22 Co3 (D.lO)
C31 C32 C33
Donde:
C11 = 0
c1a = (I, — L..) (0 cos ¢sin ¢ + 1) sin® ¢ cos 0) + (1.1, )t cos® ¢ cos O — I,,4) cos 0
3 = (I, — ]yy)¢ cos ¢ sin ¢ cos? 6
e = (L. — I,,,) (0 cos ¢sin ¢ + 1) sin? ¢ cos B) + (1, 1. )b cos® ¢ cos @ — I,1) cos B
e = (L., — Iyy)écosgbsin(b

Co3 = — I .psisinf cos O + ]yyqb sin? ¢ cos 0 sin § + IZZ¢ cos? ¢ sin 6 cos 6
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31 = (I, — L)t cos? @ sin ¢ cos ¢ — 1,0 cos b

ez = (L. — I,)(0cospsinpsin® + ¢sin®pcosh) + (I,, — IL.)dpcos®pcost +
I sin ¢ cos b — ]yy¢ sin? ¢ sin 0 cos 0 — I,,1) cos? ¢ sin 6 cos 6

cs3 = (I, — L.)dcospsingcos?d — Ithetasin® gcosfsind — I..0 cos? ¢cosfsinf +

.0 cos 0 sin 6

Despejando los términos de interés para el vector de estados, obtenemos:

ij = M(n)~(ry — C(n, 7)) (D.11)

Es posible observar, en la matriz M(n) sélo aparecen términos de la matriz de inercia y de
productos de senos y cosenos de los angulos de Tait-Bryan. Mientras que la matriz C'(n, 1)
s6lo aparecen términos de la matriz de inercia, de los dngulos de Tait-Bryan y/o de la
derivada de éstos. En ninguna de las dos matrices aparecen perturbaciones aerodindmicas,

lo que nos permite realizar el control de forma mas comoda.
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