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Resumen

En el presente trabajo se presenta el disefio y construccion de un prototipo de cuadricéptero no
tripulado capaz de trasladar una carga de 200 gramos por el aire a lo largo de una trayectoria
comandada de forma remota por un operador. El cuadricoptero se disefio aplicando la
metodologia establecida por la norma VDI2206, la cual involucro el disefio e integracion de los
subsistemas de propulsion, distribucion de potencia, control de vuelo, comunicaciones y
estructural que conforman a la aeronave, a partir de requerimientos de disefio obtenidos por
medio de un andlisis de parametros de desempefio de cuadricOpteros comerciales. Algunas de
las tareas de disefio especifico que se llevaron a cabo fueron el disefio mecanico de la armazon
aerodinamica, el disefio electrénico de los circuitos impresos del controlador de vuelo y el control
remoto, el modelamiento de la dinamica del sistema y la programacién del algoritmo de control
de vuelo en un microcontrolador, implementando una arquitectura de control multivariable
compuesta por controladores PID en cascada. Se aplicaron célculos de ingenieria, modelamiento
matematico, simulaciones y caracterizacion experimental de sistemas. El cuadricoptero disefiado
se construyé con mano de obra y materiales disponibles a nivel local, se calibré en un banco de
pruebas y se probé en vuelo libre, siendo capaz de mantener un vuelo estable y responder a los
comandos del control remoto. Se determiné de forma practica que el cuadricéptero tiene una
razén empuje/peso de 1.964 y 2.357 con y sin carga, respectivamente, y tiempos de vuelo de
12:40 minutos 6:40 minutos con y sin carga, respectivamente. La metodologia desarrollada en el
presente trabajo se puede generalizada al disefio de cuadricOpteros de carga de cualquier

tamanfo, y su disefio modular lo vuelve facil de replicar y reparar.

Palabras clave: vehiculo aéreo no tripulado, cuadricoptero de carga, razon empuje/peso,

control multivariable



21

Abstract

This undergrad thesis presents the design and construction of an unmanned quadcopter
prototype capable of moving a 200-gram load through the air along a trajectory commanded
remotely by an operator. The quadcopter was designed applying the methodology established by
the VDI2206 standard, which involved the design and integration of the propulsion, power
distribution, flight control, communications and structural subsystems that make up the aircraft,
based on design requirements obtained through an analysis of performance parameters of
commercial quadcopters. Some of the specific design tasks that were carried out were the
mechanical design of the aerodynamic frame, the electronic design of the printed circuits of the
flight controller and the remote control, the modeling of the system dynamics and the
programming of the algorithm of flight control on a microcontroller, implementing a multivariable
control architecture composed of cascaded PID controllers. Engineering calculations,
mathematical modeling, simulations and experimental characterization of systems were applied.
The designed quadcopter was built using locally available labor and materials, calibrated on a
test bench, and tested in free flight, being able to maintain stable flight and respond to remote
control commands. It was determined through measurements that the quadcopter has a thrust to
weight ratio of 1,964 and 2,357 with and without load, respectively, and flight times of 12:40
minutes 6:40 minutes with and without load, respectively. The methodology developed in this
work can be generalized to the design of cargo quadcopters of any size, and its modular design

makes it easy to replicate and repair.

Keywords: unmanned aerial vehicle, cargo quadcopter, thrust/weight ratio, multivariable

control
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Capitulo |

Introduccién

En el primer capitulo se presentan de forma breve algunos antecedentes relacionados
al campo de los vehiculos aéreos no tripulados, sus principales aplicaciones, consideraciones
para su disefio y su uso a nivel nacional. Finalmente, se habla acerca de la naturaleza del

proyecto, su alcance y su importancia.

Antecedentes

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAVs, por sus siglas en inglés) son aeronaves que
operan sin la presencia de un piloto dentro de su mismo espacio fisico (Atheer, Moghavvemi,
Mohamed, & Khalaf, 2010). Este tipo de vehiculos tienen una amplia gama de aplicaciones
tanto en el area civil como militar, tales como fotografia y filmacion aérea, patrullaje y
reconocimiento, cartografia, inspeccién de sitios de construccién, campos mineros y otras
instalaciones, transporte de carga (Figura 1), asistencia para operaciones de blusqueda, rescate
y respuesta a emergencias, y actividades de naturaleza deportiva o lidica como carreras de
obstaculos, velocidad, etc. Dentro de los UAVs destacan los cuadricopteros, una subcategoria
de los mismos que se caracteriza por utilizar cuatro propelas motorizadas controladas
independientemente como medio de propulsion. Dicho disefio dota a los cuadricopteros de la
capacidad de despegar y aterrizar de forma vertical, gran maniobrabilidad y facilidad de
miniaturizacion, caracteristicas que han permitido a estos vehiculos tener una amplia acogida a
nivel comercial en los Gltimos diez afios (Norouzi, Aghli, Alimohammadi, & Akbari, 2016; Wong,

2019).
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Figura 1

Cuadricéptero de carga usado para transporte de insumos médicos

Nota. Tomado de UPS proves that delivering medicines via drones is possible and feasible, por

E. Wong, 2019, TechWire Asia.

El disefio de cuadricOpteros es una tarea multidisciplinaria que supone varios retos
interesantes correspondientes a distintas ramas de la ingenieria, entre los cuales se
encuentran: (i) la seleccion y dimensionamiento de componentes mecanicos y electronicos para
cumplir con las especificaciones de funcionamiento de la aeronave, (ii) el disefio, optimizacion y
manufactura de una estructura aerodinamica, (iii) el disefio e integracién de circuitos
electronicos de control, potencia y comunicaciones, y (iv) el modelamiento matematico y control
del sistema, que se vuelven considerablemente dificiles debido a propiedades del mismo como
inestabilidad, no linealidad y el hecho de poseer un menor nimero de actuadores que de
grados de libertad, lo cual convierte al cuadricOptero en un sistema subactuado (Emran &
Najjaran, 2018). Todos los retos mencionados anteriormente deben ser superados respetando

las restricciones de tamafio, peso y consumo de energia propias de una aeronave, lo que hace
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que el disefio, modelamiento y control de cuadricOpteros sean areas muy activas en el ambito
de la investigacion académica, comercial y militar (Gupte, Teenu, & Conrad, 2012).

En Ecuador, el uso de UAVs para distintas aplicaciones est4 en constante crecimiento.
Algunos ejemplos destacados son el reconocimiento aéreo por parte de las Fuerzas Armadas
para combatir actividades como mineria ilegal, trafico de armas y contrabando de combustible
(Baquero & Vasquez, 2019), y la prestacion de servicios como fotografia aérea, inspeccion de
estructuras, agricultura de precision y levantamientos cartograficos por parte de empresas
nacionales como Latitud Aerospace Solutions y Ecuadrones (Redaccion Quito Revista Lideres,
2016). El uso de UAVs esta regulado por la Direccién General de Aviaciéon Civil, organismo que
emitié el Reglamento de Operacion de Aeronaves Pilotadas a Distancia (RPAs) en noviembre
de 2020 (Direccion General de Aviacion Civil, 2020). Cabe recalcar que en casi todos casos las
aeronaves utilizadas en el pais son importadas desde el extranjero.

Se han llevado a cabo una cantidad reducida de trabajos relacionados a cuadricOpteros
0 UAVs en general en el ambito académico nacional. Muchos de ellos consisten en la
implementacién de algoritmos de control de vuelo utilizando drones comerciales o drones
fabricados mediante la integracion de componentes a partir de disefios preexistentes (Jaramillo,
2018; Suqui & Paredes, 2019). Otros trabajos se centran en analisis de factibilidad de uso de
drones para aplicaciones especificas (Sani, 2015; Villareal, 2015) o en el disefio de
componentes puntuales como propelas (Inca & Jaguaco, 2020; Peralta, 2022). Practicamente
ningun trabajo académico se ha enfocado en el disefio de las aeronaves en si. Una notable
excepcion es el trabajo realizado por Carrillo (2016), quien llevé a cabo el disefio mecanico y
seleccion de componentes de propulsion de un cuadricéptero. Sin embargo, incluso en este
trabajo se utilizé un controlador de vuelo comercial. Por este motivo, se consideré relevante
llevar a cabo la construccién de un cuadricoptero disefiado de forma integral en Ecuador,

desarrollando desde cero los componentes mecanicos, electronicos y los algoritmos de control.



Objetivos

Objetivo General

Disefiar y construir un prototipo de cuadricéptero no tripulado capaz de transportar

cargas ligeras por el aire a lo largo de trayectorias comandadas por un operador en tierra,

manteniendo estabilidad de vuelo dentro de un ambiente controlado.

Objetivos Especificos

Seleccionar los componentes mecanicos y electrénicos encargados de la propulsion d
cuadricOptero (motores, propelas, etc.), de modo que se maximicen su razén
empuje/peso y su tiempo de vuelo.

Disefiar y construir el armazén del cuadricoptero, la cual debera ser aerodinamica y
soportar las cargas estaticas y dinamicas propias de la operacién de la aeronave, sin
presentar deflexiones excesivas, deformacion plastica o fracturas.

Disefiar y construir un circuito electrénico para el control del cuadricoptero, encargado
de la lectura de sensores, ejecucion del algoritmo de control y accionamiento de los
motores.

Disefiar e implementar un algoritmo de control de vuelo que permita al cuadricoptero
realizar operaciones de despegue, aterrizaje, levitacion estacionaria y seguimiento de
comandos remotos, manteniendo estabilidad de vuelo dentro de un ambiente

controlado.

Descripcion del proyecto

Se propone disefiar y construir un cuadricoptero capaz de transportar cargas ligeras p

el aire a lo largo de trayectorias comandadas remotamente por un operador en tierra,

manteniendo estabilidad de vuelo dentro de un ambiente controlado (libre de perturbaciones

25

el

or



26

como obstaculos o fuerzas externas como el viento). El cuadricOptero contara con cuatro
propelas accionadas por motores eléctricos como medio de propulsién. Los motores seran
comandados por un circuito de control en funcion de las lecturas de los sensores a bordo y de
los comandos enviados por el operador. La energia eléctrica de todo el sistema sera
suministrada por una bateria de polimero de litio. Todos los componentes estaran montados en
un armazon aerodinamico.

Dentro del proyecto se llevaran a cabo la seleccion y/o disefio mecéanico y electronico
de los componentes de la aeronave, asi como el modelamiento matematico de la dindmica del
sistema y la implementacion de un sistema de control que le permita lograr un vuelo estable. El
desarrollo del prototipo planteado permitira establecer una metodologia de disefio generalizable
a cualquier cuadricOptero, sentando las bases para futuros proyectos con diversas
aplicaciones, como parte de la linea de investigacion de vehiculos no tripulados del

Departamento de Energia y Mecéanica de la Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE.

Figura 2

Modelo CAD del prototipo de cuadricoptero
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Alcance del proyecto

Dentro del alcance del proyecto se contempla el disefio y/o seleccion de los
componentes mecénicos y electronicos para los distintos subsistemas que conforman al
cuadricOptero, como hélices, motores, armazon aerodinamico y circuitos electrénicos, asi como
el disefio, programacion y calibracion del algoritmo de control automatico que gobernara el
comportamiento de la aeronave, partiendo de un modelo matematico de la misma. Una vez
completado y validado el disefio, se procedera a la adquisicion y/o manufactura de
componentes, seguido de su ensamblaje para crear el prototipo. Finalmente, se llevaran a cabo
pruebas de vuelo para verificar que el cuadricéptero funcione correctamente. La aeronave
estara disefiada para realizar operaciones de despegue, aterrizaje, levitacion estacionaria y
seguimiento de trayectorias comandadas por control remoto dentro de un ambiente controlado,
es decir, sin perturbaciones externas como el viento u obstaculos. Aspectos de operacién mas
avanzados, como la evasion de obstaculos, odometria, seguimiento de trayectorias
predefinidas, seguimiento de objetivos méviles o mapeo del entorno no estan dentro del
alcance de la tesis, por lo que quedaran reservadas para proyectos futuros.

El cuadricOptero se disefiara de modo que pueda cumplir con una serie de
requerimientos de desempefio que garanticen la buena calidad del producto. Los valores
especificos de los requerimientos deberan fijarse de acuerdo con la aplicacion para la cual se
utilizara al dron; en este caso, el transporte de cargas ligeras. A continuacion, se detallan los
valores preliminares para los parametros de desempefio mas importantes para la aeronave, los
cuales fueron establecidos a partir de una recopilacion de informacién bibliografica que incluye
las especificaciones de varios drones comerciales, las recomendaciones de publicaciones
cientificas y trabajos académicos, y las sugerencias de pilotos profesionales y técnicos de

mantenimiento de drones.
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o Capacidad de carga: 200 gramos

¢ Razo6n empuje/peso: 2

e Tiempo de vuelo sin carga: 7 minutos (levitacion estacionaria)

e Tiempo de vuelo con carga: 5.5 minutos (levitacién estacionaria)

e Alcance de operacion: 50 metros a la redonda

e Altura maxima de vuelo: 15 metros

e Altura méxima de caida sin sufrir dafios: 1 metro
o Excluyendo propelas en movimiento

¢ Velocidad maxima de ascenso/descenso sin carga: 2 m/s

¢ Velocidad maxima de vuelo horizontal sin carga: 4 m/s

e Aceleracion méaxima de ascenso/descenso sin carga: 0.67 m/s"2
o Para alcanzar la velocidad vertical maxima en 3 segundos

e Aceleraciébn méaxima de vuelo horizontal sin carga: 0.8 m/s”"2

o Para alcanzar la velocidad horizontal maxima en 5 segundos

Cabe recalcar que los valores previamente presentados estan sujetos a modificacion, lo
cual se debe a tres factores: la dificultad que existe para adquirir componentes (motores,
propelas, baterias, etc.) de caracteristicas especificas en el mercado, la falta de
especificaciones técnicas para dichos componentes, y la escasez de informacion acerca de la
influencia de las caracteristicas de los componentes (torque de los motores, diametro de las
hélices, velocidad de rotacion, etc.) en los pardmetros de desempefio del dron, como capacidad
de carga y tiempo de vuelo. Los factores mencionados previamente hacen que resulte muy
dificil seleccionar componentes de acuerdo con una serie de requerimientos preestablecidos.

Por lo tanto, durante las fases iniciales del proyecto se llevara a cabo una seleccion

preliminar de los componentes con la informacion disponible, y se realizaran calculos y
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experimentos para determinar si los requerimientos de desempefio establecidos son
alcanzables dentro de las limitaciones de presupuesto y disponibilidad de componentes, 0 si
requieren modificaciones. Por Ultimo, se estudiara la influencia de la carga en el desempefio de
la aeronave, analizando aspectos como la disminucién en el tiempo de vuelo del cuadricoptero
cuando este lleva transporta carga, asi como el efecto de la carga en la respuesta dindmica del
controlador.

La altura maxima de caida sin sufrir dafios se fijé en un valor conservador de 1 metro
debido a que no existe informacién disponible sobre la resistencia a caidas de componentes
comerciales como los motores. Es muy posible que el dron resista caidas desde alturas
mayores sin sufrir dafios, ya que esto depende de varios factores como la velocidad de
desplazamiento del mismo antes de la caida, la dureza de la superficie donde caiga y el angulo
con el cual impacte el suelo. Se excluyen de este andlisis las propelas del dron, ya que al estar
en rotacion a altas velocidades estas pueden fracturarse con caidas desde cualquier altura si
entran en contacto con el suelo. Para evitar sobredimensionar al armazon, el dron estara
disefiado de forma modular, de modo que cualquier componente que falle en un impacto pueda
reemplazarse con facilidad. También se plantea construir un banco de pruebas para calibrar el
sistema de control en un ambiente controlado. Las pruebas de vuelo libre se realizaran
Unicamente cuando la estabilidad del dron se haya comprobado en dicho banco de pruebas,

reduciendo drasticamente el riesgo de caidas.

Justificacion e Importancia

A pesar de que el uso de cuadricOpteros y otros UAVs para numerosas aplicaciones
civiles y militares esta cada vez mas extendido en Ecuador, su disefio y fabricacion a nivel
nacional es practicamente inexistente, limitandose al ensamblaje de drones de carreras para

aficionados a partir de componentes y disefios desarrollados en el extranjero. Para fortalecer el
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desarrollo de tecnologia nacional en el &mbito de la roboética y automatizacion, el Departamento
de Ciencias de la Energia y Mecénica planea poner en marcha una linea de investigacion
orientada al desarrollo de UAVs de distintos tipos, entre ellos vehiculos aéreos de despegue
vertical. En el presente trabajo de titulacion se pretende desarrollar una metodologia general
para el disefio, construccion y control de cuadricépteros, la cual incluira técnicas ingenieriles
para seleccion 6ptima de componentes mecanicos y electrénicos en funcion de los
requerimientos de disefio, criterios de seleccién de materiales y métodos de manufactura para
el armazodn, técnicas y consideraciones para el disefio de circuitos, modelos matematicos y
algoritmos de programacion adecuados para el control de la aeronave, y protocolos para la
realizacién de pruebas de funcionamiento en las diferentes fases del desarrollo. La metodologia
se validaréa a través del funcionamiento del cuadricoptero prototipo.

La aplicacién especifica de transporte de carga se eligié debido a que tiene varios usos
importantes. Uno de ellos es la entrega de insumos como medicinas o viveres a lugares de
dificil acceso, como zonas rurales o poblados afectados por desastres naturales. El uso de
UAVs también presenta varias ventajas para la etapa final de entrega de paquetes a domicilio
(etapa conocida como “ultima milla”), reduciendo tiempos de entrega y consumo de energia
(Kornatowski, Bhaskaran, Heitz, Mintchev, & Floreano, 2018). También se pueden usar drones
de carga para rociar cultivos con pesticidas o fertilizantes. Existe ademas una superposicién
entre el disefio de drones de carga y drones para fotografia aérea, debido a que en muchos
casos utilizan una camara adicional de altas prestaciones para la grabacion, la cual puede ser
considerada como una carga externa. Si bien el prototipo a desarrollarse en la presente tesis
de grado no sera utilizado directamente para estos fines, funcionard como una prueba de
concepto para el desarrollo de cuadricépteros de carga en general, y la metodologia de disefio

desarrollada sentard las bases para futuros proyectos con aplicaciones mas practicas.
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Estructura del documento

En el capitulo 1 se abordan los antecedentes de trabajos relacionados a vehiculos
aéreos no tripulados en Ecuador, los objetivos generales y especifico a cumplirse, la
descripcion y el alcance del proyecto (que incluye los pardmetros de desempefio del sistema), y
finalmente la justificacion para la elaboracion del presente trabajo de titulacion. En el capitulo 2
se resume la informacién obtenida en la revision bibliografica de los tépicos necesarios para
llevar a cabo el disefio, construccion e implementacién de vehiculos aéreos no tripulados, con
temas tales como: (i) vehiculos aéreos no tripulados (ii) fuerzas en perfiles aerodinamico, (iii)
vehiculos de ala rotaria, (iv) estructura y funcionamiento de un cuadricOptero, (v) modelamiento
dindmico y (vi) control de cuadricopteros.

En el capitulo 3 se detalla el procedimiento de disefio de los diferentes subsistemas que
conforman al cuadricéptero, asi como su integraciéon. En el capitulo 4 se detallan la
construccion y calibracién de la aeronave, y se presentan los resultados obtenidos en las
pruebas de vuelo realizadas. Finalmente, en el capitulo 5 se describen las conclusiones y
recomendaciones obtenidas a partir de los resultados de las pruebas realizadas, de acuerdo

con los objetivos iniciales planteados.
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Capitulo 1l

Revision de Literatura Técnica

En el segundo capitulo se resume la informacién obtenida a partir de una revision
bibliogréafica de conceptos fundamentales relacionados a los cuadricopteros. Los temas
revisados incluyen su definicién, clasificacion, y el principio de funcionamiento de sus
elementos constitutivos tanto mecénicos como electronicos, clasificados en cinco subsistemas:

de propulsion, de distribucién de potencia, de control, de comunicacién y estructural.

Vehiculos aéreos no tripulados

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAVS, por sus siglas en inglés) pueden ser
definidos como dispositivos méviles que se trasladan por el aire sin contener un piloto dentro de
su mismo espacio fisico. Coloquialmente son conocidos como drones. Un UAV pueden ser
auténomao, o ser pilotado de forma remota por un operador en tierra (Ostojic et al, 2015).

Los vehiculos aéreos (ya sean tripulados o no tripulados) pueden clasificarse de varias
maneras. Una de ellas es a partir de su principio de vuelo y mecanismo de propulsién, como se
ilustra en la Figura 3 (Norouzi, Aghli, Alimohammadi, & Akbari, 2016). Este tipo de clasificacién
subdivide a los vehiculos aéreos en dos categorias: mas livianos que el aire, como globos
aerostaticos y zeppelins, y mas pesados que el aire, como aeroplanos y helicépteros. Ambas
categorias se subdividen en vehiculos motorizados y no motorizados. Dentro de los vehiculos
motorizados mas pesados que el aire existen tres subcategorias, que corresponden a distintos
mecanismos de propulsién: vehiculos de alas fijas, de alas rotatorias (también conocidas como
propelas o hélices) y de alas aleteantes. La subcategoria de vehiculos de alas rotatorias puede
subdividirse a su vez de acuerdo al nimero de propelas. El presente trabajo de titulacion se

centrara especificamente en vehiculos de cuatro alas rotatorias, o cuadricépteros.
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Figura 3

Clasificacion de los vehiculos aéreos

Vehiculos aéreos

Mas livianos Mds pesados

que el aire

Motorizados

que el aire

No motorizados

Motorizados

No motorizados

L Ala fija

— Ala rotatoria

— Aleteantes

Nota. Adaptado de Quadrotors Unmanned Aerial Vehicles: A Review, por S. Norouzi, Y. Aghli,
M. Alimohammadi y A. Akbari, 2016, International Journal on Smart Sensing and Intelligent

Systems.

Fuerzas que actlan sobre un perfil aerodinamico

El mecanismo de vuelo de los vehiculos con alas (ya sean fijas o rotatorias) se basa en
generar una fuerza vertical, conocida como fuerza de sustentacién, mediante el flujo de aire
alrededor de una estructura con un perfil aerodinamico (el ala). Esta fuerza debe tener la
magnitud suficiente para elevar al vehiculo. El mecanismo fisico por medio del cual se genera
la fuerza de sustentacion es complejo, pero en resumidas cuentas se puede decir que se trata
de la componente vertical de la combinacion de dos tipos de esfuerzos que actlan sobre el ala:
los esfuerzos cortantes, producidos por la viscosidad del aire que fluye alrededor del perfil, y los
esfuerzos normales, causados por la distribucién de presion a lo largo de la superficie del ala

(Greitzer, Spakovszky, & Waitz, 1999).
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Figura 4

Fuerzas en la seccién transversal de un perfil aerodindmico

Sustentacion

Angulo
de ataque

Viento Relativo

Nota. Adaptado de Quadrotors Unmanned Aerial Vehicles: A Review, por S. Norouzi, Y. Aghli,
M. Alimohammadi y A. Akbari, 2016, International Journal on Smart Sensing and Intelligent

Systems.

El flujo de aire alrededor de un ala produce también componentes horizontales de
fuerza, cuya resultante se conoce como fuerza de arrastre. La fuerza de arrastre es perjudicial
para el vuelo, ya que actta en la direccion contraria al sentido de desplazamiento del ala,
generando una resistencia que debe ser vencida para conseguir movimiento relativo entre el
aire y el ala, limitando la velocidad de desplazamiento del ala y aumentando el consumo de
energia del vehiculo. La magnitud de las fuerzas de arrastre y sustentacion depende de
muchos factores, como la geometria del ala, el angulo entre la direccion de desplazamiento y el
ala (conocido como angulo de ataque), la velocidad de desplazamiento, la densidad, viscosidad
y otras propiedades del aire. Estos factores se deben controlar cuidadosamente tanto en el
disefio como en la operacion de un vehiculo aéreo con el fin de maximizar la sustentacion y
minimizar el arrastre, consiguiendo de esta forma que el vehiculo se desplace de la forma més

eficiente posible (Greitzer, Spakovszky, & Waitz, 1999).
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Vehiculos de ala rotatoria

Una propela o hélice de un vehiculo de ala rotatoria esta conformada por varias alas
(conocidas como aspas) acopladas en una distribucién radialmente simétrica alrededor de un
eje de rotacion. Cuando se imparte rotacion a la propela (mediante un actuador giratorio como
un motor eléctrico o de combustion), las fuerzas de sustentacion generadas en cada aspa se
suman para producir una fuerza resultante que actia a lo largo del eje de la propela,
perpendicular al plano de rotacién. Esta fuerza se conoce como fuerza de empuje. Por otro
lado, la sumatoria de las fuerzas de arrastre produce un torque resistente que debe ser vencido
por el motor para impartir aceleracion angular a la propela.

A diferencia de las alas fijas de un aeroplano, el angulo de ataque de las aspas de una
propela varia a lo largo de su radio, siendo maximo en el centro y minimo en la punta, como se
muestra en la Figura 5 (Antufia, 2017). La variacién en el &ngulo de ataque permite compensar
la diferencia de velocidad que existe a lo largo del radio del aspa, logrando asi que la fuerza de
sustentacion sea uniforme. La diferencia entre los angulos de ataque en la base y la punta del
aspa se conoce como el paso de la propela. Ademas del paso y el nimero de aspas, otros
parametros geométricos importantes en el desempefio de una propela son su diametro, el

ancho de las aspas (el cual varia a lo largo del radio) y la forma de su seccién transversal.

Figura 5

Seccibn transversal de una propela a lo largo del radio de las aspas
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Nota: Adaptado de Drone Design, por R. Antufia, 2017, Dumlupinar Universitesi.
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Determinar la fuerza de empuje y el torque resistente exactos en una propela es un
problema extremadamente complejo desde un punto de vista matematico, para el cual no
existe una solucién analitica. Sin embargo, mediante la técnica del analisis dimensional, se
pueden derivar ecuaciones que expresan los factores que influyen sobre estas magnitudes. A
partir de este método, se obtiene las siguientes ecuaciones para la fuerza de empuje y el

torque resistente en una propela (Greitzer, Spakovszky, & Waitz, 1999):

T = KrpD*n?
Q = KopD®n?
Donde:

e T: Fuerza de empuje [N]

e Q: Torque resistente [N-m]

e p: Densidad del aire [kg/m?]

e D: Didmetro [m]

¢ n: Velocidad angular [rad/s]

o Ki: Coeficiente de empuje [adimensional]

o Kq: Coeficiente de torque [adimensional]

Los factores Kt y Kq son coeficientes adimensionales que dependen de varios factores,
algunos geométricos, como el nimero de aspas y la razén diametro/paso, y otros dependientes
del fluido, como el nimero de Reynolds y la razén de avance. Estos coeficientes se deben
determinar experimentalmente para cada propela para poder determinar la magnitud exacta de
la fuerza de empuje y el torque resistentes. El diametro, la densidad del aire y los coeficientes
de empuje y torque son practicamente constantes para cada propela, por lo que el principal

mecanismo para controlar el empuje en una propela es variar su velocidad de rotacion.
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Estructuray funcionamiento de un cuadricéptero

Un cuadricéptero, como su hombre lo indica, es un vehiculo aéreo propulsado por
cuatro propelas, las cuales se acoplan a los extremos de un armazén, el cual puede tener
forma de X, Ho T, como se indica en la Figura 6. Las propelas se montan con su eje de
rotacién orientado perpendicular al suelo, de modo que la fuerza de empuje resultante permita
elevar al vehiculo. Para cancelar los torques de reaccion y evitar que el cuadricdptero gire
sobre su propio eje, dos propelas deben girar en sentido horario y dos en sentido antihorario, y
se ubican las propelas con sentidos de giro iguales en esquinas opuestas del armazon.

Cada propela en el dron esta propulsada por un motor independiente. Para controlar los
movimientos del dron, un microcontrolador a bordo recibe sefiales de sensores que le permiten
determinar la posicion, orientacién y velocidades actuales del vehiculo, comparar estos datos
con la posicién y orientacién deseadas (normalmente recibidas de un control remoto) y en base
a esta informacion comandar la velocidad de cada motor mediante la ejecucién de un algoritmo
de control de vuelo, logrando asi mantenerse estable y cambiar su trayectoria en el aire. La
energia para todos los componentes es suministrada por una fuente de poder a bordo,

normalmente una bateria.

Figura 6

Configuracioén de rotores y principales formas de armazones en cuadricopteros

¢ L, ¢ L, ¢ \P)

) o N o . ¢

Nota: De izquierda a derecha: configuracibonen X, Hy T.
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Desde un punto de vista funcional, un dron se puede subdividir en cinco subsistemas:
de propulsion, de distribuciéon de potencia, estructural, de control de vuelo y de comunicacion.
En la Figura 7 se puede observar un diagrama funcional simplificado del sistema, donde se
detalla la transferencia de materia, energia y sefiales entre subsistemas. El diagrama funcional
completo se encuentra en el Anexo |, donde varios de los subsistemas estan subdivididos a su
vez en otros subsistemas. A continuacion, se detallan las principales caracteristicas y

componentes de cada uno.

Figura 7

Diagrama funcional simplificado de un cuadricéptero de carga
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Subsistema de propulsion

Su funcién es impartir movimiento al dron. Est&4 conformado por cuatro conjuntos
independientes de propelas y motores. Los motores imparten movimiento rotacional a las
propelas, generando asi la fuerza de empuje necesaria para elevar al dron. Se suelen usar
motores de corriente directa sin escobillas (motores BLDC, en inglés) debido a su alta densidad

de potencia y durabilidad (Norouzi, Aghli, Alimohammadi, & Akbari, 2016). Los motores BLDC
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tienen una construccion similar a la de un motor trifasico, alimentdndose con voltaje AC de tres
fases generado por un circuito de potencia conocido como Electronic Speed Controller (ESC,
por sus siglas en inglés).

Practicamente todos los motores BLDC disponibles a nivel nacional son motores para
vehiculos de radiocontrol, como automoviles, aeroplanos y drones. Los fabricantes de estos
dispositivos suelen proporcionar especificaciones técnicas muy limitadas de sus productos,
consistiendo Unicamente de unos pocos parametros como su voltaje nominal, dimensiones y un
factor conocido como KV. EI KV de un motor representa la constante de proporcionalidad entre
el torque desarrollado por un motor y la corriente consumida (Kustek, 2015). A nivel comercial
es muy comun que este valor se especifigue como la velocidad angular (en rpm) que el motor
alcanzara por cada voltio que se le suministra. Sin embargo, esta aseveracion es erronea, ya
gue no considera la eficiencia del motor (la cual depende de la velocidad), por lo que solo es
aproximadamente correcta en condiciones sin carga (Reid, 2017). La relacion entre el torque y

la corriente esta dada por:

[=0Q KV
Donde:
e |: Corriente de fase [A]
e Q: Torque desarrollado [N-m]

e KV: Constante de proporcionalidad [rad/(s-V)]

Los elementos del subsistema de propulsién deben seleccionarse cuidadosamente de
modo que se logren ejercer las fuerzas necesarias para elevar el dron y poderlo maniobrar en
el aire, sin que el torque (y por ende la corriente consumida) sean excesivos. Si bien la relacion

exacta entre la geometria de las propelas y el empuje y torque se deben determinar



40

experimentalmente, se puede aseverar que aumentar el diametro, el paso, el nUmero de aspas
o el ancho de las aspas resulta en un aumento tanto del empuje como el torque resistente
(Islam & Lye, 2009). Ademés, un motor con un mayor KV permitira alcanzar mayores

velocidades y por ende mayor empuje, pero su consumo de corriente también aumentara.

Subsistema de distribucion de potencia

El subsistema de distribucion de potencia tiene por objetivo suministrar la energia
necesaria para accionar los componentes electronicos a bordo del dron, tanto los de propulsion
(motores), que presentan un alto consumo de corriente, como los de control (microcontrolador,
sensores, etc.) y de comunicaciones (radiorreceptor), gue presentan un bajo consumo de
corriente. La fuente de energia mas comunmente utilizada en cuadricdpteros es una bateria de
polimero de litio (LiPO), debido a su alta densidad de potencia (Tycorun Energy, s.f.). Para la
seleccion de la bateria se deben considerar principalmente los siguientes factores eléctricos: su
voltaje nominal (determinado por el nimero de celdas de la misma), su capacidad de
almacenamiento (normalmente especificada en mAh o Ah), y su coeficiente de descarga o C
rating, el cual representa la maxima corriente que una bateria es capaz de suministrar,
expresada en multiplos de la corriente nominal. Por ejemplo, una bateria de 2 Ah y C rating de
25 podra suministrar un maximo de 50 A. Se debe tomar en cuenta que, a mayor capacidad de
una bateria, mayor sera su peso y tamafio.

Ademas de la bateria, este subsistema cuenta con un componente conocido como
tarjeta de distribucion de potencia (PDB, por sus siglas en inglés), un circuito que recibe
directamente el voltaje de la bateria como voltaje de entrada y genera a partir del mismo los
distintos voltajes de salida regulados utilizados para alimentar a cada componente electrénico
del dron (Drone Nodes, 2015). Normalmente, el voltaje de operacién de los componentes de

propulsion es mayor al del de los componentes de control y comunicaciones.
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. Para seleccionar el resto de los componentes del subsistema de alimentacion, se
deben considerar su capacidad de corriente, voltaje nominal, tipo de conectores, geometria,
peso y forma de acoplamiento a la estructura.

Finalmente, el subsistema de distribucion de potencia incluye los componentes
encargados de generar el voltaje AC utilizado para alimentar a los motores BLDC: los
controladores electronicos de velocidad (ESC, por sus siglas en inglés). Cada motor tiene su
propio ESC, que consiste en un circuito inversor de potencia que genera un voltaje AC trifasico
a partir de la conmutacion sincronizada de seis transistores de potencia alimentados por el
voltaje DC de la PDB. Los ESC cuentan con un microcontrolador embebido capaz de recibir
una sefal de control que determina la velocidad del motor. Normalmente, la sefial de control es
un tren de pulsos cuyo ancho determina el comando de velocidad: un pulso de 1ms
corresponde a la velocidad minima, y uno de 2 ms corresponde a la velocidad maxima. Cada
motor BLDC cuenta con un sensor de velocidad angular embebido, cuya sefial es transmitida al
microcontrolador del ESC, el cual regula la amplitud y frecuencia del voltaje trifasico de salida
en funcion del comando de velocidad proporcionado por la sefial de entrada. Por lo tanto, el
conjunto de motor BLDC y ESC constituye un sistema de control en lazo cerrado (Vorkoetter,

1997).

Subsistema de control de vuelo

El subsistema de control de vuelo tiene la funcién de medir la posicién y/o la orientacion
actual del dron (en forma de desplazamientos lineales y angulares, y sus derivadas respecto al
tiempo), compararlas con los valores deseados (normalmente enviados por un control remoto
operado por un usuario en tierra) y ejecutar un algoritmo de control de vuelo para comandar los
motores del dron, cambiando las velocidades de giro de cada uno para modificar la trayectoria

de la aeronave (Emran & Najjaran, 2018). El elemento central del subsistema de control es un
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microcontrolador, cuya velocidad de procesamiento, memoria y pines de entrada y salida,
deben ser adecuadas ejecutar el algoritmo de control. El estado actual del cuadricéptero se
mide por medio de sensores conectados al microcontrolador, algunos de los cuales se
describen a continuacion (RF Wireless World, 2012).

¢ Unidad de Medicién Inercial (IMU): Sensor integrado que cuenta con un acelerémetro

para medir las aceleraciones lineales y un giroscopio para medir las velocidades
angulares del dron en todos sus ejes. Las sefiales se pueden integrar para estimar las
velocidades y posiciones. Algunas IMU también cuentan con un magnetémetro que
permite estimar la orientacién del dron respecto al campo magnético de la tierra.

e Bardmetro: Sensor que mide la presién atmosférica, la cual se puede utilizar para
estimar la altura del dron a través de la relacion entre altura, densidad y presion del aire.

e Sensor de proximidad/distancia: Este sensor se suele colocar en la parte inferior del

dron para medir la distancia con el suelo y asi evitar colisiones. Puede tratarse de un
sensor ultrasoénico, infrarrojo, etc.

e GPS: Permite estimar la posicion del dron respecto a un sistema de referencia global.

Cabe recalcar que muchas veces las mediciones de estos sensores se combinan
mediante algoritmos de fusion de sensores para obtener mediciones mas exactas y menos
propensas al ruido (Johansson & Wallén, 2016). Los sensores se seleccionan a partir de
sus caracteristicas estatica y dindmica, su alimentacion, su tamafo y su peso. En la Figura
8, se presenta a modo de ejemplo un esquema de conexiones simplificado de un
cuadricOptero, en donde se observan las conexiones entre los sensores, el

microcontrolador, los actuadores y la bateria.
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Figura 8

Esquema de conexiones simplificado de un cuadricéptero
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Subsistema de comunicaciones

Su funcién es transportar informacién entre el dron y un operario en tierra a través de
enlaces de radiofrecuencia. Las sefiales transmitidas al dron desde tierra normalmente son las
consignas de posicién, orientacion y/o sus derivadas, generadas ya sea por un operario
utilizando un control remoto (o cualquier otro dispositivo de entrada) o por un procesador que
genera trayectorias de forma automatica. En muchos casos la comunicacién es bidireccional:
los drones envian sefales de retroalimentacién a tierra, como su nivel de bateria o la lectura de
los sensores. Estas sefiales se conocen como telemetria. Las sefales son codificadas y
transmitidas por un transmisor de radiofrecuencia en tierra, y receptadas y decodificadas por un

receptor a bordo del dron, el cual envia las sefiales al microcontrolador (Robocraze, s.f.) .
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La mayoria de drones opera en una o varias de las siguientes cuatro bandas de
frecuencias: 2.4 GHz, 5.8 GHz, 433 MHz y 915 MHz (Rutherford, 2022). Actualmente, la
configuracion mas comun en drones comerciales es utilizar la banda de 2.4GHz para la
transmisién de comandos del control remoto, y la banda de 5.8 GHz para transmision de video
en tiempo real, para casos en los que el dron cuenta con una camara integrada. La forma como
se codifican los datos depende del protocolo de comunicaciones utilizado. Cabe recalcar que
en la mayoria de ocasiones se usan protocolos distintos para la comunicacién entre el
transmisor y el receptor, y para la comunicacion entre el receptor y el controlador de vuelo. La
mayoria de los protocolos de transmisor son propietarios y pertenecen a una marca especifica,
como FrSky D8, Spektrum DSM o FlySky AFHDS. Por otro lado, la mayoria de los protocolos
usados para comunicar el radiorreceptor con el controlador de vuelo solo abiertos, como PCM,

PWM, PPM o SBUS. (Robocraze, s.f.).

Subsistema estructural

El subsistema estructural estd conformado principalmente por un armazén al cual se
sujetan todos los componentes del dron, elementos de sujecién y elementos de apoyo para
permitir al dron despegar y aterrizar de forma segura. La armazén debe disefiarse de modo que
sea lo mas ligera posible, pero con la rigidez y resistencia suficientes para soportar las fuerzas
ejercidas por los motores sin fallar o sufrir deformaciones excesivas. Para ello, tanto la
seleccién del material como la geometria de la estructura son extremadamente importantes.
Los materiales mas comunes suelen ser la fibra de carbono u otros materiales compuestos
similares, la madera, el aluminio y ciertos polimeros. Otras consideraciones importantes en el
disefio de la estructura son la resistencia a vibraciones, la resistencia a impactos y la

colocacion de agujeros para acoplar los elementos de sujecion a la misma (Liang, 2023).
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Posicion y orientacién un cuadricOptero en el espacio

Los cuadricOpteros son sistemas dinamicos que poseen 6 grados de libertad (tres de
posicion y tres de orientacion), ya que en vuelo libre tienen la capacidad de desplazarse y rotar
en cualquier direccion en el espacio. Su posicion lineal absoluta suele definirse por
coordenadas cartesianas X, Y, Z medidas a partir de un marco de referencia fijo {W}. Su
orientacion se suele definir a partir de los &ngulos de giro alrededor de los ejes x, y, z de un
marco de referencial movil {D}, conocidos como roll (@), pitch (6) y yaw (), respectivamente,

como se muestran en la Figura 9.

Figura 9

Marcos de referencia utilizados para definir la posicién y orientacién de un cuadricoptero

Coordinate frames:
{D} Dronebody frame

{S) Dronestabilized frame
- = (W} World frame
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Nota: {W}: Marco de referencia fijo; {S}: Marco de referencia movil estabilizado, que se desplaza
junto con el cuadricOptero, pero cuyos ejes se mantienen alineados con {W]; {D}: Marco de
referencia moévil que se desplaza y gira junto con el cuadricéptero. Tomado de A Multi-Sensorial
Simultaneous Localization and Mapping (SLAM) System for Low-Cost Micro Aerial Vehicles in

GPS-Denied Environments (p.3), por Lopez et al, 2017, MDPI.
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Para cambiar la posicién y orientacién del cuadricoptero, el empuje de los motores debe
ser controlado independientemente para generar distintas fuerzas y torques resultantes de
acuerdo a las siguientes reglas, tomando como referencia la Figura 9:

e Para mantenerse en levitacion estacionaria, los cuatro motores deben girar a la misma
velocidad, y su empuje resultante debe ser igual al peso de la aeronave. Cuando las
velocidades de los cuatro motores son iguales, la suma de los torques resistentes en el
sentido horario (generados por los motores 1y 4) es igual a suma de los torques
resistentes en el sentido antihorario (generados por los motores 2 y 3), por lo que el
torgue resultante es 0 y el dron no gira sobre su propio eje.

o Para realizar un desplazamiento a lo largo del eje Z, se debe aumentar o disminuir la
velocidad de todos los motores en la misma proporcion, de modo que el empuje total
sea mayor o menor al peso, para subir o bajar, respectivamente.

o Para realizar un desplazamiento a lo largo del eje X, el dron debe rotar alrededor del eje
Y (giro en Pitch). Para ello, el empuje generado por los motores 1y 2 debe ser mayor o
menor al empuje generado por los motores 3y 4, y la suma de los componentes
verticales de todos los empujes debe ser igual al peso del dron.

e Para realizar un desplazamiento a lo largo del eje Y, el dron debe rotar alrededor del eje
X (giro en Roll). Para ello, el empuje generado por los motores 1y 3 debe ser mayor o
menor al empuje generado por los motores 2 y 4, y la suma de los componentes
verticales de todos los empujes debe ser igual al peso del dron.

o Pararealizar un giro alrededor de Z (giro en Yaw), el torque resistente en el sentido
horario debe ser mayor o menor al torque resistente en el sentido antihorario,
produciendo un torque neto. Para ello, los motores 1 y 4 deben girar mas rapido o méas

lento que los motores 2y 3.
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Modelamiento y control de cuadricOpteros
Los cuadricOpteros son sistemas dinamicos que presentan varios desafios en su
modelamiento y control. Se trata de un sistemas multivariable, no lineal e inestable, cuyos
parametros no son constantes en el tiempo debido a la descarga paulatina de la bateria
durante el vuelo. Al contar con una menor cantidad de actuadores que de grados de libertad
(cuatro actuadores y seis grados de libertad), se trata también de un sistema subactuado. Este
tipo de sistemas presentan la complicacion adicional de no poder ser linealizados por técnicas
convencionales. Algunas de las arquitecturas de control multivariable mas notables que se han
utilizado para controlar cuadricopteros se enumeran a continuacion (Bouabdallah, 2007; Emran
& Najjaran, 2018).
e Control PID (con controladores independientes para cada grado de libertad)
o Se pueden utilizar controladores PID convencionales o en cascada
e Control LQR (Linear Cuadratic Regulator)
e Control no lineal
o Control difuso

o Control por método backstepping

Resumen del capitulo 2

En breve sintesis se puede decir que un cuadricéptero es un vehiculo aéreo no
tripulado, perteneciente a la categoria de los motorizados mas pesados que el aire, con cuatro
alas rotatorias. Los cuadricépteros estan conformados por cinco subsistemas: de propulsion, de
distribucion de potencia, de control, de comunicacion y estructural. La posicion y orientacion de
un cuadricOptero se controlan variando las velocidades de los motores de forma independiente,
generando fuerzas y torques resultantes que le permiten girar y desplazarse en seis grados de

libertad. El control del sistema se lleva a cabo mediante un algoritmo de control multivariable.
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Capitulo 1l

Disefio

En el capitulo 3 se detalla el procedimiento de disefio del cuadricéptero. El
procedimiento consistié en cuatro etapas: el establecimiento de requerimientos de
funcionamiento en base a un breve analisis de especificaciones técnicas de drones
comerciales, el disefio preliminar y seleccion de componentes de cada uno de los subsistemas
(propulsién, distribucion de potencia, control, estructural y comunicacién) en base a calculos de
ingenieria, el disefio detallado del armazon, el circuito impreso y el algoritmo de control, y

finalmente la integracién de todos los subsistemas.

Metodologia de disefio para sistemas mecatronicos seguin norma VDI 2206

La metodologia utilizada para el disefio del cuadricoptero fue la establecida por la
Norma VDI 2206: Design Methodology for Mechatronic Systems (Verein Deutscher Ingenieure,
2004), conocida como modelo en V. El modelo en V es un procedimiento de disefio para
sistemas mecatronicos que parte de una serie de requerimientos de funcionamiento y obtiene
como resultado un producto que los cumple. El procedimiento se divide en tres etapas: disefio
del sistema, disefio de dominio especifico e integraciéon del sistema. Ademas, el modelo en V
instaura el modelamiento y analisis de modelos (tanto del sistema completo como de los
subsistemas que lo conforman) como aspectos fundamentales de cada etapa de disefio.

Para asegurar el correcto funcionamiento del sistema, el modelo en V establece que al
final de cada una de las tres etapas de disefio se deberan realizar pruebas de verificacion y
validacion, dando como resultado una retroalimentacion de las etapas previas del disefio, en
base a la cual se pueden realizar los cambios necesarios para alcanzar un desempefio

satisfactorio. En la Figura 10, se muestra una representacion grafica de la metodologia.
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Figura 10

Metodologia de la norma VDI2206 aplicada al disefio de un cuadricptero
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Sistemas de control: Modelamiento matematico del sistema,
caracterizacion de actuadores, disefio del sistema de control

T logias de informacién: Programacion del algoritme de
control de vuelo en microcontrolador

Modelado y andlisis del modelo

Establecimiento de requerimientos de desempefio

El modelo en V parte de una serie de requerimientos de desempefio que el producto
debe cumplir para ser considerado de buena calidad por el usuario. El objetivo de un
cuadricOptero de carga es transportar objetos desde un punto a otro. Es deseable que el
vehiculo pueda transportar la mayor cantidad de carga posible a la mayor distancia posible,
maximizando asi su utilidad para el usuario. Légicamente, es imperativo que el cuadricoptero
se mantenga en la trayectoria deseada en todo momento, sin desviarse, volcarse o estrellarse.
Expresados de forma mas técnica, los requerimientos que un cuadricoptero de carga de buena

calidad debe cumplir con los siguientes:
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e Maximizar la razén empuje/peso del vehiculo

e Maximizar el tiempo de vuelo

¢ Mantener un vuelo estable

Todos los pasos posteriores de disefio e implementacidn tienen por objetivo cumplir con
estos requerimientos, de modo que el producto final sea adecuado para su uso, lo cual

caracteriza a un producto de buena calidad.

Disefio del sistema

La etapa de disefio del sistema tiene por objetivo generar un concepto de soluciéon que
describe las principales caracteristicas fisicas y logicas del cuadricéptero. Para ello, se debe
establecer la estructura general del sistema, especificando los subsistemas que lo componen,
el objetivo que cumple cada uno y las interacciones que se producen entre ellos. El
procedimiento de disefio de sistema consiste en los siguientes pasos, cada uno de los cuales

se detallaran posteriormente (Verein Deutscher Ingenieure, 2004):

Abstraccion de los requerimientos de disefio

e Establecimiento de la estructura funcional del sistema

¢ Planteamiento de soluciones para cada subfuncion del sistema

e Concretizacion de soluciones

e Evaluacion y seleccién

El resultado de esta etapa del disefio es un concepto del producto que describe las
caracteristicas generales que tendra el cuadricéptero. Entre las caracteristicas a definirse en
esta etapa estan la forma y dimensiones preliminares de la aeronave, los componentes de los
cuales estara conformado, la distribucion fisica aproximada de los mismos y un esquema del

intercambio de energia e informacion entre ellos.
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Abstraccion de requerimientos

La abstraccion de los requerimientos de disefio consiste en expresar los requerimientos
iniciales de forma abstracta, es decir, formular el problema sin especificar preferencia por una
solucion en particular, de modo que todas las posibles alternativas puedan evaluarse de forma
imparcial. Estos requerimientos abstractos deben plantearse en funcion de cantidades fisicas
objetivas y medibles (Verein Deutscher Ingenieure, 2004).

El procedimiento ideal habria sido establecer el peso de la carga para una aplicacién en
especifico, y en base a ello especificar los requerimientos de forma abstracta (tomando como
referencia las caracteristicas de drones comerciales con una capacidad de carga similar) y
seleccionar los componentes adecuados para cumplir con dichos requerimientos. Sin embargo,
al intentar seguir este procedimiento, se pudo evidenciar que existia muy poca variedad de
componentes para construccion de drones disponibles a nivel local. Especificamente, las
Unicas propelas disponibles fueron aquellas de diametro de 10 pulgadas con dos aspas, con
tres distintos pasos de hélice (4.5, 4.7 y 5 pulgadas), y los Unicos motores disponibles fueron
los de la serie A2212, con tres distintos valores de KV (1000,1400 y 2000). Por lo tanto, se
decidi6 establecer el diametro de las propelas como una restriccion de disefio, en base a la
cual se determinaria el tamafio y peso aproximado del cuadricéptero, su capacidad de carga y
otros requerimientos de funcionamiento.

Para establecer el tamafio del cuadricoptero, se consultaron las recomendaciones de un
sitio web de venta de armazones para drones (Flynt, 2015) y un sitio de aficionados de
ensamblaje de drones (Drone Fanatics, 2022), en los cuales se sugiere utilizar un armazén de
450 a 500 mm (distancia diagonal) para propelas de 10 pulgadas. Tomando este dato como
punto de partida, se consulté con un proveedor local la masa de los distintos componentes que
suelen conformar un dron de 450mm para aficionados (Grupo Electrostore, 2019). Sumando las

masas de los componentes, se obtuvo una masa total estimada de 970g (como se observa en
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la Tabla 1), la cual se redonde6 a 1kg considerando la posibilidad de que se necesiten

elementos de sujecion adicionales.

Tabla 1

Estimacién preliminar de la masa total del cuadricoptero

Componente Masa[g] Cantidad Masatotal [g]
Propelas 1045 11 4 44
Motores BLDC 48 4 192
Acoples motores BLDC 5 4 20
ESC 30A 32 4 128
Bateria 3S 2200 mAh 173.5 1 173.5
Adaptador XT60 atipo T 12 4 48
Placa PDB 8 1 8
Controlador de vuelo 50 1 50
Céamara 1000 TVL 9.5 1 9.5
TX de video de 5.8 GHz 17 1 17
Armazon 450 mm 280 1 280
Masa total [g] 970

Para estimar la capacidad de carga de la aeronave, se realiz6 un levantamiento de
informacion de las especificaciones técnicas de cuadricopteros de carga comerciales. Solo se
encontraron especificaciones de capacidad de carga y tiempo de vuelo correspondientes a
drones de una sola marca (DJI, 2022), las cuales se resumen en la Tabla 2. Se determin6 que
los drones analizados tienen una capacidad de carga promedio de 28+13 % de su propio peso.
Al tratarse de drones de alta gama, se decidié hacer un estimado conservador para la

capacidad de carga de nuestro cuadricéptero, fijandola en 20% de su propio peso, es decir,
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200g. Adicionalmente, la razon empuje/peso se establecié inicialmente en 2, de acuerdo con
Xu (2017), quien recomienda que mantener este pardmetro en un rango admisible de 1.5a 2

para drones de carga.

Tabla 2

Resumen de especificaciones técnicas de cuadricopteros de carga de alta gama

Masa Tiempo Tiempo Disminucion

Modelo de sin Cgr_ga Cgr_ga de v_uelo de vuelo tiempo de
dron carga maxima maxima sin con vuelo
kgl [kg] [%0] carga carga
[min] [min] [%]
Modelo 1 3.44 0.81 24% 23
Modelo 2 0.915 0.135 15% 38
Modelo 3 6.3 2.7 43% 55
Modelo 4 0.909 0.191 21% 31
Modelo 5 0.951 0.099 10% 37
Modelo 6 4.69 1.45 31% 38 24 37%
Modelo 7 4.53 1.61 36% 38 24 37%
Modelo 8 2431 1.169 48% 28 16 43%
Promedio 28% 36
Desviacion 13% 9.5

estandar

Si bien el tiempo de vuelo promedio de los drones de carga de alta gama es de 36+9.5
minutos, se debe tomar en cuenta que se trata de vehiculos de alta gama con componentes de

muy buena calidad. Para tener un estimado mas realista del tiempo de vuelo que se podria



alcanzar, se realiz6é un andlisis de las especificaciones de drones comerciales de baja gama,
los cuales tienen componentes mas parecidos a aquellos disponibles en el mercado local en
cuanto a su desempefio (ver Tabla 3). Se determin6 que los drones de gama baja tienen un
tiempo de vuelo promedio de 13+5 min. Se decidio hacer un estimado conservador y fijar el

tiempo de vuelo del dron en el extremo inferior del rango, es decir, 8 minutos. Cabe recalcar
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gue todos los tiempos de vuelo especificados corresponden a levitacion estacionaria. El tiempo

de vuelo real depende de la trayectoria que siga el dron, ya que la cantidad de energia

consumida por los motores es mayor al maniobrar.

Tabla 3

Resumen de especificaciones técnicas de cuadricopteros de baja gama

Marca Modelo Masa [g] J&Zrlgp[?n?r%
Marca A Modelo Al 124 12
Marca B Modelo B1 650 9
Marca C Modelo C1 85 55
Marca C Modelo C2 10
Marca C Modelo C3 230 15
Marca C Modelo C4 248 13
Marca C Modelo C5 249
Marca D Modelo D1 980 15
Marca D Modelo D2 480 6
Marca D Modelo D3 420 12
Marca A Modelo A2 20
Marca A Modelo A3 140 15
Marca A Modelo A4 129 10
Marca A Modelo A5 149 10
Marca A Modelo A6 160 17




Marca Modelo Masa [g] \-/rtljeerlgp[cr)n‘ijrf]
Marca A Modelo A7 201 22
Marca A Modelo A8 595 18
Marca A Modelo A9 171 13
Marca A Modelo A10 176 13
Marca A Modelo A11 219 16
Marca A Modelo A12 700 12
Marca A Modelo A13 230 15

Promedio 13
Desviacién 5
Estandar

Para establecer el requerimiento de tiempo de vuelo con carga, se analizé la
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disminucion porcentual del tiempo de vuelo de los tres cuadricopteros de carga para los cuales

esta disponible este dato (los ultimos tres de la Tabla 2). Se puede observar que la relacién

entre la carga y la disminucion porcentuales del tiempo de vuelo es aproximadamente de uno a

uno. Es decir, se espera que con una carga del 20% del peso del cuadricéptero, el tiempo de

vuelo con carga disminuya en un 20%. Por lo tanto, se establecié el requerimiento de tiempo de

vuelo con carga en 6 minutos.
Finalmente, el requerimiento de distancia de operacion se fijo a partir de las

especificaciones de los componentes disponibles para la fabricacion del control remoto,

especificamente el modulo de radiofrecuencia nRF24L01. En la préctica, este moédulo tiene un

alcance maximo de 100 metros (Last Minute Engineers, 2022). Se realiz6 un estimado

conservador para la distancia de operacién, estableciéndose un requerimiento de 50 metros a

la redonda.
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En resumen, los requerimientos abstractos establecidos inicialmente para el
funcionamiento del cuadricéptero fueron los siguientes:
o Capacidad de carga: 200 gramos
¢ Razb6n empuje/peso: 2
e Tiempo de vuelo sin carga: 8 minutos (levitacion estacionaria).
e Tiempo de vuelo con carga: 6 minutos (levitacion estacionaria).

e Alcance de transmisor de radio control: 50 m a la redonda

Cabe recalcar que estos requerimientos abstractos de disefio son una primera
aproximacion. Si bien el objetivo del resto del procedimiento de disefio es cumplir con los
requerimientos, estos pueden ser modificados ligeramente en caso de que se determine
mediante célculos o experimentos que alguno de ellos no se puede cumplir en la practica con
los componentes disponibles a nivel local, o en caso de existir conflictos entre requerimientos.
Cualquier requerimiento que sufra una modificacion deben permanecer dentro de un rango

razonable que permitan al sistema funcionar de forma satisfactoria.

Establecimiento de la estructura funcional del sistema

La segunda etapa consiste en identificar la funcion principal que cumple el sistema, y
dividirla en subfunciones. Cada subfuncién debera ser llevada a cabo por un subsistema
(Verein Deutscher Ingenieure, 2004). Mediante el analisis de la literatura técnica (resumida en
el capitulo anterior), se determiné que la funcién principal del cuadricoptero es trasladar una
carga por el aire a lo largo de una trayectoria deseada. También se determiné que el sistema
puede subdividirse en cinco subsistemas: propulsion, distribucién de potencia, control,
comunicaciones y estructural. Las subfunciones, asi como el intercambio de energia y/o

informacion entre las mismas, se detallan en un diagrama funcional (ver Anexo I).
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Disefio de subsistemas

El disefio de subsistemas consiste en plantear distintas soluciones para cada
subsistema: de propulsion, de distribucién de potencia, de control, de comunicaciones y
estructural. En esta etapa, se llevé un procedimiento de seleccién entre las posibles soluciones
planteadas para subsistema con el fin de determinar que combinaciéon de componentes cumple
mejor con los requerimientos de disefio del cuadricoptero. El proceso de seleccion se
fundamenté en céalculos de ingenieria. También se tomo en cuenta la disponibilidad de los
materiales y componentes, buscando dar prioridad a aquellos que se podian adquirir a nivel
local, de modo que el proyecto sea replicable en la medida de lo posible para otras personas

dentro del Ecuador.

Disefio del subsistema de propulsidn. El subsistema de propulsion tiene por objetivo
generar las fuerzas y torques necesarios para desplazar al cuadricdptero por el aire y poder
cambiar su trayectoria durante el vuelo. Para ello, se utilizan cuatro propelas acopladas a
motores gue las hacen rotar a gran velocidad, generando una fuerza de empuje vertical que
debe ser considerablemente mayor al peso de todo el cuadricoptero y la carga. Estos
componentes deben ser seleccionados para cumplir con los requerimientos de desempefio.

De acuerdo con la informacion recabada durante la abstraccién de requerimientos, las
Unicas alternativas de propelas disponibles a nivel local fueron propelas plasticas de dos aspas
y diez pulgadas didmetro, con tres diferentes pasos de hélice: 4.5, 4.7 y 5 pulgadas. En cuanto
a los motores, los Unicos adecuados para ser usados con las propelas previamente
mencionadas (tanto por su densidad de potencia como por su geometria compatible con los
acoples de las propelas) fueron motores BLDC de la serie A2212 (una denominacion genérica
para un modelo motores de manufactura china, que no pertenecen a una marca en particular),

con tres diferentes valores de KV: 1000 KV, 1400 KV y 2200 KV.
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El procedimiento de seleccidn consistié en estimar la fuerza de empuje y el tiempo de
vuelo que se obtendrian con cada posible combinacion de motor y propela (9 en total), para lo
cual se realizé una combinacion de calculos analiticos y mediciones experimentales. Para los
calculos, se tomaron como punto de partida la masa estimada del cuadricéptero y de la carga
(1 kilogramo y 200 gramos, respectivamente). Mediante el célculo de la fuerza de empuje y
corriente consumida, se busco determinar la combinacion de motor y propela que permita
acercarse lo mas posible a la razén empuje/peso de 2 y al tiempo de vuelo de 8 minutos

establecidos durante la abstraccion de requerimientos.

Caracterizaciéon experimental de los motores BLDC. Para poder calcular la razén
empuje/peso fue necesario medir experimentalmente la fuerza de empuje generada por cada
combinacién de motor y propela, ya que no fue posible encontrar esta informacién en las
especificaciones técnicas de los componentes. Del mismo modo, para poder calcular el tiempo
de vuelo fue necesario medir experimentalmente el consumo de corriente de los motores para
cada combinacion. Se puede utilizar la técnica de analisis dimensional propia de la mecanica
de fluidos para derivar las siguientes ecuaciones, las cuales expresan la fuerza de empuje y el
torque resistente generados por una propela en funcion de la velocidad angular de la misma

(Greitzer, Spakovszky, & Waitz, 1999).

T = KypD*n?
Q = KopD>n?
Donde:
e T: Fuerza de empuje generada por la propela [N]
o Q: Torque resistente generado por la propela [N]

e p: Densidad del aire a 2550 m.s.n.m. = 0.959 [kg/m?]
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D: Didmetro de la propela = 0.254 [m]

n: Velocidad angular de la propela [rad/s]
o Ky: Coeficiente adimensional de empuje

o Kq: Coeficiente adimensional de torque

Los coeficientes adimensionales Ky y Kq se determinaron experimentalmente. Para ello,
se construyé un banco de pruebas para caracterizacion de actuadores (Figura 11). El banco de
pruebas consiste en una base de acero con una celda de carga con capacidad de 49 newtons
(5 kilogramos fuerza) acoplada en voladizo. El conjunto de motor y propela a ser caracterizado
se fija al extremo de la celda de carga mediante un acople de acero, y se conecta a un ESC
alimentado por una bateria LiPO. El motor se acciona mediante una sefal de control enviada al
ESC desde una placa de desarrollo Arduino Uno. Una segunda placa Arduino Uno recibe datos

de sensores que miden la fuerza de empuje y la velocidad angular de la propela.

Figura 11

Banco de pruebas para caracterizacion de actuadores
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La fuerza de empuje se midié mediante la galga extensiométrica de la celda de carga,
conectada a un modulo HX711. La velocidad angular se midié6 mediante un sensor de
proximidad infrarrojo ubicado en el banco, el cual se utiliz6 como un tacémetro para detectar el
paso de las propelas, a cada una de las cuales se coloc6 un pedazo de cinta reflectiva. Se
tuvieron que utilizar dos tarjetas de desarrollo separadas para el control de los motores y la
toma de datos de los sensores debido a la existencia de un conflicto entre las librerias de
control de motores BLDC vy las interrupciones de tiempo utilizadas para el célculo de la
velocidad angular. Finalmente, la corriente se midi6 mediante un sensor de efecto Hall
conectado en serie al polo positivo de la bateria, que genera una sefial de voltaje proporcional
a la corriente medida. Dicho voltaje se midi6é con un osciloscopio debido a que la sefal
presentaba una variacion periédica que dificulté su lectura con un Arduino. En el Anexo Il se
detallan las conexiones realizadas en un diagrama esquematico.

El procedimiento para la caracterizacion experimental de cada combinacion de motor y
propela en el banco de pruebas fue el siguiente: aumentar la sefial de control de los motores
paulatinamente, desde 0% en pasos de 10% hasta alcanzar la saturacién de la velocidad del
motor, y registrar la velocidad angular, la fuerza de empuje y la corriente en cada paso. El
procedimiento anterior se repitié para cada combinacién de motor y propela. Utilizando los
valores medidos de velocidad angular y empuje, junto con el torque (calculado directamente a
partir de la corriente medida y el valor de KV), se determinaron los valores de los coeficientes
adimensionales Kr y Ko.

El coeficiente Kt corresponde a la pendiente de la recta ajustada a los datos del grafico
de empuje medido en funcién del producto pD*n?, y la constante Kq corresponde a la pendiente
de la recta ajustada a los datos del gréafico de torque medido en funcién del pD°n2. Como
ejemplo, en la Figura 12 y en la Figura 13 se muestran los graficos de empuje y torque

respectivamente para el motor de 1000KV con la propela de 4.5 pulgadas de paso.



Figura 12

Gréfico de empuje medido en funcién de pD*n? (motor de 1000 KV, propela 1045)

Figura 13

Gréfico de torque medido en funcién de pD°n? (motor de 1000 KV, propela 1045)
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Durante la realizacion de las pruebas, se pudo observar que la corriente consumida por
el motor de 2200KV era excesiva, llegando a alcanzar o incluso exceder la corriente maxima
admisible de los ESC (40 amperios). Se concluy6 que los motores de 2200 KV no son
apropiados para propelas de un didmetro tan grande en ninguna circunstancia, por lo que se
los descartdé como opcidn, reduciendo el proceso de seleccién a elegir entre el motor de
1000KV y el de 1400KV.

Los valores de Ky y Kq calculados para los distintos motores se promediaron (debido a
gue estos coeficientes son propiedad de las propelas, mas no de los motores), obteniéndose
como resultado un valor promedio de cada coeficiente para cada propela, como se muestra en
la Tabla 4. Se observo que la variacién de los coeficientes en funcion del paso de las propelas
es pequefia. Tomando esto en cuenta, se decidi6 utilizar las propelas con paso de 4.5 in, al ser

las mas faciles de adquirir en el mercado local.

Tabla 4

Valores promedio de las constantes Ky y Kq determinados experimentalmente

Propela Paso [in] K Ko
1045 4.5 0.00282 0.0001693
1047 4.7 0.00314 0.0001733
1050 5 0.00238 0.0001270

Para completar la caracterizacion de los motores, se calcul6 la relacion entre su sefal
de entrada (un tren de pulsos cuyo acho debe estar dentro de un rango de 1 a 2 milisegundos)
y su velocidad angular en estado estable. La relacion se obtuvo ajustando un polinomio
cuadrdatico a los datos de la grafica de velocidad en funcion de la sefial de entrada (expresada

en forma porcentual) para cada motor, como se muestra en la Figura 14 y la Figura 15.



Figura 14

Grafico de velocidad angular vs ancho de pulso de sefial de entrada (motor de 1000 KV,

propela 1045)
n vs ancho de pulso de sefial de entrada
Motor 1000KV - propela 1045
800
700 ISR Sazeesssease v
600 | g
g 500 x
§ 400 x y =-1519.5x2 + 2087.2x
< 300 R2=0.9928
200 Xert
100
0
0% 10% 20% 30% 40% 50% 60% 70% 80%
Ancho de pulso de sefial de entrada [%]
Figura 15

Gréfico de velocidad angular vs ancho de pulso de sefal de entrada (motor de 1400 KV,

propela 1045)
n vs ancho de pulso de sefial de entrada
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A partir del ajuste realizado, se obtuvieron las siguientes ecuaciones:

N1000ky (th) = —1519.5(th)? + 2087.2th
Nya00ky (th) = —1901.5(th)? + 2446.4th
Donde:
e nigookv: Velocidad angular del motor de 1000KYV [rad/s]
e nokv: Velocidad angular del motor de 1400KV [rad/s]

¢ th: Ancho de pulso de la sefial de entrada [%)]

Calculo de razén empuje/peso. Utilizando las ecuaciones de fuerza de empuje y
torgue resistente (con los valores experimentales de los coeficientes KT y KQ), el peso
estimado del cuadricoptero y la relacion entre la sefial de entrada y la velocidad angular de los
motores se procedid a calcular la fuerza de empuje y la razén empuje-peso, como se detalla a
continuacion para el motor de 1000KV a plena carga. El empuje méaximo se obtuvo con un
ancho de pulso de entrada del 70%. Con valores mayores los motores se saturaron y se

observo una disminucién de la velocidad angular y por ende del empuije.

Maron = 1 [kg]
Mearga = 0.2 [kg]
Wiotar = 9.81 (mdron + mcarga) = 11.768 [N]

Nmax _1000KV = N1000kv(70%) = 716.485 [rad/s]

Trmax 1000kv = KTpD4n12naX _1000KV = 5.779 [N]
Ttotal_max _1000KV = 4 Trnax _1000KV = 23.114 [N]

Ttotal_max _1000KV

= 1.964
Wtotal

TWR1p00kv =
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Donde:
® Mgon: Masa del cuadricoptero [kg]
® Mcaga: Masa de la carga [kg]
e Wioar: Peso total [N]
® Nmax_1000kv: Velocidad angular maxima del motor de 1000KV [rad/s]
e  Tmax_1000kv: Fuerza de empuje maxima de un solo motor de 1000KV [N]
e  Tiotal_max_1000kv: FUErza de empuje maxima total para 4 motores de 1000KV [N]

o  TWRioookv: Razén empuje/peso del motor de 1000 KV

Mediante este calculo, se obtuvo una razén empuje/peso de 1.964 a plena carga y de
2.357 sin carga para el motor de 1000 KV. Este procedimiento se repitié para el motor de
1400KV, obteniéndose una razén empuje/peso de 2.332 a plena carga y de 2.799 sin carga.

Para estimar el tiempo de vuelo, el primer paso fue determinar el ancho de pulso de la
sefal de entrada necesario para alcanzar levitacion estacionaria. Este valor se obtuvo
calculando el empuje para distintos valores de ancho de pulso de forma iterativa, hasta
encontrar el valor que permita generar un empuije total (la suma del empuje de los cuatro
motores) lo méas cercano posible al peso del cuadricoptero. A continuacién, se muestra el

calculo de la ultima iteracion para el motor de 1000 KV sin carga:

thievsc 1000y = 0.282 = 28.2 [%]

Nyevsc 1000kv = N1oooky (Ehievsc) = 467.754 [rad/s]

_ 4.2
Tievsc 1000kv (M) = 4 - KrpD NievSC_1000KV

TlevSC_lOOOKV =9.851 [N] > 9.807 [N] = Waron = 9.81 - Mgron
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Donde:
o thievsc 1000kv: Throttle necesario para alcanzar levitacion estacionaria
® nNevsc_1o000kv: Velocidad angular necesaria para alcanzar levitacion estacionaria [rad/s]
e Tievsc_1000kv: Empuje total necesario para alcanzar levitacion estacionaria [N]
e Maon: masa del cuadricéptero sin carga [kg]

o Wauon: peso del cuadricéptero sin carga [N]

Célculo de tiempo de vuelo. A continuacién, se calculd la corriente consumida en
levitacion estacionaria a partir de las relaciones entre la velocidad angular y el torque resistente
y entre el torque y la corriente (que se puede determinar a partir del KV del motor). Finalmente,
el consumo de corriente calculado se utilizé junto al valor teérico de la capacidad de la bateria
para estimar el tiempo de vuelo en levitacién estacionaria del cuadricoptero. Se consideré un

consumo de un amperio adicional correspondiente a los circuitos de comunicacién y control.

Qievsc 1000kv = KQPDSnlzevsc_mooxv = 0.038 [Nm]
[=KV-Q
Lievsc_1000kv =4 KV + Quevscygpoy T 1 = 16.731 [4]
Epan = 2.2 [A]

EmAh

tyuelosc_1000kV = = 7.889 [min]

IlevSC_lOOOKV

Donde:
e Quevsc_1000kv: TOrgue resistente para levitacion estacionaria sin carga [Nm]
¢ lievsc_1000kv: Corriente total consumida para levitacion estacionaria [A]
e Eman: Capacidad tedrica de la bateria [mAh]

e twelosc_1000kv: Tiempo de vuelo en levitacion estacionaria [min]



67

Cabe recalcar que en esta etapa se realizo el calculo para una bateria de 2200 mAh de
capacidad, al ser la bateria que se suele incluir en drones comerciales de dimensiones
similares a las de nuestro vehiculo. Posteriormente, se analizaron baterias de otras
capacidades, como se detalla en el del proceso de disefio del subsistema de distribucion de
potencia.

El calculo del tiempo de vuelo se repitié para ambos motores, tanto con carga como sin
carga. Los tiempos de vuelo y razén empuje/peso calculadas se presentan en la Tabla 5. A
partir de estos calculos, se seleccionaron los motores de 1000KV debido a que, si bien tienen
menor empuje que los de 1400KV, cumplen con los requerimientos tanto de razén empuje/peso

como de tiempo de vuelo.

Tabla b

Razon empuje/peso y tiempo de vuelo calculadas para motores de 1000 y 1400 KV

Motor Raz6n empuje/peso Tiempo de vuelo [min]
Con carga Sin carga Con carga Sin carga

1000 KV 1.964 2.357 6.643 7.889

1400 KV 2.332 2.799 4.822 5.756

Resulta inmediatamente aparente que no es posible cumplir con el tiempo de vuelo sin
carga de 8 minutos establecido durante la abstraccion de requerimientos con ninguno de los
dos motores. Sin embargo, se selecciond por el momento el motor de 1000 KV debido a que es
el que més se acerca a cumplir con dicho requerimiento (7.889 minutos de vuelo), manteniendo

una razén empuje/peso practicamente igual a 2 (1.964).
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En resumen, el disefio del subsistema de propulsion dio como resultado la seleccién de
cuatro motores A2212 de 1000KV con propelas 1045 (diametro de 10 pulgadas y paso de 4.5
pulgadas) como la mejor opcion para generar las fuerzas y torques necesarios para hacer volar
al cuadricéptero y permitirle maniobrar en el aire para cambiar de trayectoria. Los elementos
del resto de subsistemas se llevaron a cabo tomando en cuenta los parametros de

funcionamiento y cargas generadas por estos actuadores, como se detalla posteriormente.

Disefio del subsistema de distribucién de potencia. El subsistema de distribucion de
potencia tiene por objetivo suministrar energia eléctrica a todos los componentes del
cuadricoptero, los cuales trabajan a distintos niveles de voltaje y corriente. Dentro del disefio de
este subsistema, el principal componente a seleccionar es la bateria, la cual debe suministrar
toda la energia necesaria. Otros componentes de este subsistema son los ESC, componentes
de potencia que transforman la corriente DC de la bateria en corriente AC para alimentar a
cada motor (cuya frecuencia esta determinada por una sefial de control proveniente del
controlador de vuelo), y la tarjeta de distribucion de potencia (PDB, por sus siglas en inglés), un
componente que permite suministrar energia a los ESCs y a los componentes de control y

comunicacion en sus respectivos niveles de voltaje y corriente.

Seleccién de la PDB. El primer componente en seleccionarse dentro del disefio de este
subsistema fue la PDB, debido a que a nivel local solo existia un modelo disponible: la PDB
Matek XT60, cuyas principales caracteristicas se detallan en la Tabla 6, y cuyo diagrama de
conexién se puede observar en la Figura 16. Por lo tanto, los valores maximos admisibles de la
PDB (especificamente, la corriente maxima de salida de 25 A para cada ESC) constituyeron
restricciones de disefio a tomar en cuenta para la seleccion de la bateria. En caso de haber
existido varias PDB disponibles en el mercado, la bateria se habria seleccionado primero, y

luego se habria seleccionado la PDB que cumpla con los valores admisibles de corriente.



Tabla 6

Especificaciones técnicas de PDB Matek XT60

Parametro Valor
Voltaje de entrada 9-18 VDC (LiPo 3S 0 4S)
Voltajes de salida regulados 5vVDCy 12VvDC
Corriente de salida para ESCs 4x 25 Ao 6x 20 A
Corriente de salida para 5vVDC 2A
Corriente de salida para 12VDC 500 mA
Dimensiones 36x50x4 mm
Masa 119
Tipo de conector XT60

Nota. Especificaciones tomadas de PDB-XT60 W/ BEC 5V & 12V, por Matek Systems, s.f.

Figura 16

Diagrama de conexién de PDB Matek XT60

eoe®

m ..Mc:Y»(‘.b -

PDIL-X]6(
Receiver |
Flight Controller GND
5V LED, Etc. 5V

12V Video Transmitter,
GND FPV Camera,Etc.

Nota. Tomado de de PDB-XT60 W/ BEC 5V & 12V, por Matek Systems, s.f.
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Seleccién de la bateria. El siguiente componente en seleccionarse fue la bateria. Las
principales caracteristicas a tomar en cuenta al momento de seleccionar una bateria para un
cuadricOptero son su voltaje, su capacidad, su velocidad de descarga, su peso, su tamafio y su
tipo de conector. La gran mayoria de drones actualmente utilizan baterias de polimero de litio
(LiPo), debido a su alta densidad de potencia y a que mantienen una potencia de salida
constante a lo largo de todo su ciclo de descarga (Tycorun Energy, s.f.). Por lo tanto, se decidié
limitar el proceso de seleccién detallado a continuacién Gnicamente a este tipo de baterias.

El voltaje de las baterias LiPo esta determinado por el nUmero de celdas de la misma
(cada una con un voltaje de 3.7 VDC), cominmente expresado mediante el nimero de celdas
seguido de la letra S. Se seleccioné una bateria 3S (es decir, con tres celdas y un voltaje de
11.1 VDC) debido a que los motores A2212 previamente seleccionados solo trabajan con
baterias 2S (7.4 VDC) y 3S, teniendo un menor consumo de corriente si se utiliza el voltaje
mayor.

El siguiente factor para tomar en cuenta es la capacidad de la bateria, que representa la
energia que puede almacenar, expresada en mAh. Por ejemplo, una bateria de 1000 mAh
puede, en teoria, suministrar 1000 mA de corriente de forma continua durante una hora hasta
descargarse. Si bien una mayor capacidad es deseable (debido a que corresponde
directamente a un mayor tiempo de vuelo para el cuadricoptero), se debe tomar en cuenta que,
a mayor capacidad, mas pesada y voluminosa sera la bateria, lo que resulta en una
disminucion de la razén empuje/peso. Por lo tanto, se busca alcanzar un equilibrio entre la
razén empuje/peso y el tiempo de vuelo.

Para determinar si las capacidades nominales de las baterias especificadas por los
fabricantes corresponden con la realidad, se caracterizé experimentalmente una bateria de
2200 mAh 3S (11.1 VDC). El experimento, para el cual se utilizé el mismo banco de pruebas

gue en la caracterizacion de los motores y propelas, consistié en mantener un motor (con su
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respectiva propela acoplada) encendido de forma continua con un ancho de pulso de sefal de

entrada de 60%. Cada minuto, se registraron la velocidad angular, la fuerza, la corriente y el

voltaje de la bateria, hasta que esta se descargé al punto de ya no ser capaz de hacer rotar al

motor. Las mediciones realizadas se detallan en la Tabla 7, y la variacién de cada magnitud en

funcion del tiempo (graficadas en forma porcentual) puede observarse en la Figura 17. La

gréfica del voltaje en funcién de la capacidad consumida se observa en la Figura 18.

Tabla 7

Mediciones recopiladas para la caracterizacion dinamica de la bateria

Tiem po Voltaje V:rl]%ilda?d Empuje Corriente (?oarfsalfrlr?i?ic;

min] M [N] [A] (Ah]
0 12.5 6480 5.436 8.18 0
1 11.68 6240 5.03 7.73 0.14
2 11.43 6130 4.85 7.27 0.27
3 11.23 6090 4.75 7.27 0.39
4 11.19 6060 4.65 7.27 0.51
5 11.08 6030 4.59 7.27 0.63
6 11.01 6000 451 7.27 0.75
7 10.96 5970 4.44 7.27 0.87
8 10.85 5970 4.42 6.82 0.99
9 10.82 5940 441 6.82 1.11
10 10.73 5918 4.33 6.82 1.22
11 10.71 5910 4.34 6.82 1.33
12 10.68 5916 4.33 6.36 1.45
13 10.62 5880 4.3 6.36 1.55
14 10.51 5790 4.22 5.91 1.66
15 10.33 5760 4.16 6.82 1.76
16 10.07 5640 4 5.91 1.87
17 9.63 5580 3.77 5.30 1.97
18 9.63 5376 3.45 4.39 2.06

Nota. Los valores de raz6n empuje/peso (TWR) y tiempo de vuelo que no cumplen con los

requerimientos minimos de funcionamiento se muestran en rojo



Figura 17

Resultados de la prueba de caracterizacion dindmica de la bateria
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Gréfico de voltaje vs. capacidad consumida de bateria de 2200 mAh
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Durante el experimento se pudo observar que, conforme la bateria se descarga, el
voltaje disminuye paulatinamente, lo cual produce a su vez una disminucién paulatina de la
velocidad angular, el empuje y la corriente. A partir del punto en el que se consumieron 1870
mAh, se observé una disminucion abrupta de la velocidad angular y por ende del empuije,
debido a que el motor ya no fue capaz de seguir haciendo rotar a la propela. Por lo tanto, se
determiné que la capacidad util de la bateria es de 1870 mAh, es decir, el 85% de su capacidad
nominal.

Para determinar la capacidad adecuada para la bateria del cuadricéptero, se repitieron
los calculos de razdén empuje/peso, consumo de corriente y tiempo de vuelo con baterias de
distintas capacidades (ajustando el peso total del vehiculo para cada caso), tanto para los
motores de 1000 KV como de 1400 KV. Se asumié que todas las baterias tienen una capacidad
atil del 85% de la capacidad nominal especificada por los fabricantes, de acuerdo a los
resultados de la caracterizacion realizada con la bateria de 2200 mAh. Los resultados de la
comparacion se detallan en la Tabla 8 para motores de 1000 KV, y en la Tabla 9 para motores

de 1400 KV.

Tabla 8

Comparacioén del desempefio del dron con baterias de diferentes capacidades (motor 1000 KV)

Masa Masa TWR TWwWR ‘lempode  Tiempo

Capacidad : . vuelo sin de vuelo
bateria dron con sin
[mAh] 9] [9] carga  carda carga con carga
9 9 9 9 [min] [min]
370 39 865.5 2.212 2.723 1.294 1.064
450 46 8725 2198 2.701 1.564 1.289
500 49 875.5 2192 2.692 1.728 1.425

800 81 907.5 2.128 2.597 2.676 2.219




. Masa Masa TWR TwR 'empode  Tiempo
Capacidad . : vuelo sin de vuelo
bateria dron con sin
[mAh] 9] 9] carga carga carga con carga
[min] [min]
850 85 9115 2121 2.586 2.828 2.347
1000 94 9205 2.104 2.561 3.292 2.749
1300 115 9415 2.065 2.503 4.191 3.511
1600 128 9545 2.042 2.469 5.104 4.265
1800 159 985.5 1.988 2.392 5.569 4.678
2200 173.5 1000 1.964 2.357 6.706 5.647
2700 194 1020.5 1.931 231 8.071 6.845
3600 215 10415 1.898 2.263 10.606 8.980
4000 305 11315 1.77 2.083 10.860 9.313
5000 380 1206.5 1.676 1.954 12.780 11.075

Nota. Los valores de razén empuje/peso (TWR) y tiempo de vuelo que no cumplen con los

requerimientos minimos de funcionamiento se muestran en rojo

Tabla 9
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Comparacion del desempefio del dron con baterias de diferentes capacidades (motor 1400 KV)

. Masa Masa TWR TwR |lempode  Tiempo

Capacidad bateria  dron con sin vuelo sin de vuelo

[mAR] 9] [q] carga  carda carga con carga
9 9 9 9 [min] [min]
370 39 865.5 2.627 3.234 0.942 0.774
450 46 872.5 2.61 3.208 1.137 0.935
500 49 875.5 2.602 3.197 1.255 1.033
800 81 907.5 2527 3.084 1.939 1.680
850 85 911.5 2.518 3.07 2.060 1.704
1000 94 920.5 2.498 3.04 2.407 1.993
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Tiempo de  Tiempo

Masa Masa TWR TWR )
vuelo sin de vuelo

Capacidad

[MAh] ba[teria dron con sin carga con carga
gl [g] carga carga [min] [min]
1300 115 9415 2452 2973 3.046 2.547
1600 128 9545 2424 2932 3.700 3.099
1800 159 985.5 2361 2.84 4.055 3.391
2200 1735 1000 2.332 2.799 4.893 4.099
2700 194  1020.5 2.293 2.743 5.855 4.950
3600 215 10415 2.254 2.687 7.662 6.495
4000 305 11315 2102 2.473 7.880 6.753
5000 380 12065 1.99 2.32 8.577 8.008

Nota. Los valores de razén empuje/peso (TWR) y tiempo de vuelo que no cumplen con los

requerimientos minimos de funcionamiento se muestran en rojo.

El objetivo de la comparacién entre las baterias de distinta capacidad fue determinar
cudl de ellas permite cumplir de mejor manera con los requerimientos de tiempo de vuelo y
razén empuje/peso. Sin embargo, resulta inmediatamente aparente que ninguna de las baterias
puede cumplir con ambos requerimientos simultaneamente. Esto se debe a que la relacion
entre la capacidad de la bateria y la raz6n empuje/peso es estrictamente creciente, pero la
relaciéon entre la capacidad y el tiempo de vuelo es estrictamente decreciente, como se puede

observar en la Figura 19 y en la Figura 20, respectivamente.



Figura 19

Grafico de raz6n empuje/peso vs capacidad de la bateria
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Las baterias con las que se tiene una raz6n empuje/peso mayor a 2 resultan en un
tiempo de vuelo menor a 8 minutos, y viceversa. Para el motor de 1000KV, el requerimiento de
razén empuje/peso solo se cumple con baterias de capacidades menores a 1800 mAh, pero el
requerimiento de tiempo de vuelo se cumple solo para aquellas con capacidades mayores a
2200 mAh. Por otro lado, para el motor de 1400 KV, el requerimiento de razén empuje/peso se
cumple con todas las baterias excepto la de 5000 mAh, mientras que el requerimiento de vuelo
solo se cumple con la bateria de 5000 mAh.

En vista de esta dificultad, se consideraron como opciones aquellas baterias que
permitan acercarse razonablemente a ambos requerimientos, es decir, las baterias de 2200 y
2700 mAh con motores de 1000 KV. Si bien la bateria de 5000 mAh también permite acercarse
razonablemente a ambos requerimientos si se utilizaran motores de 1400 KV, se descart6 esta
opcion debido a su alto costo (mas del doble que las otras opciones consideradas) y a ser mas
voluminosa, lo cual podria dificultar su montaje. Finalmente, se opt6 por la bateria de 2200 mAh
debido a existir mayor disponibilidad en el mercado, facilitando asi su reemplazo en caso de ser
necesario. Adicionalmente, se decidié cambiar el requerimiento de tiempo de vuelo estacionario
sin carga y reducirlo a 7 minutos.

Como ultimo paso de la seleccién de la bateria, se calculé la corriente maxima
admisible de cada una para comprobar que esta sea mayor al consumo de corriente que
requieren los motores. La corriente maxima admisible se calculé multiplicando la velocidad de
descarga (representada en las especificaciones con un nimero seguido de la letra C) por la
corriente nominal, la cual se puede calcular a su vez dividiendo la capacidad para un tiempo de
1 hora (Rein, 2019). El consumo de corriente total de los cuatro motores se calculé usando las
mismas ecuaciones que en el disefio del subsistema de propulsién. A continuacién, se presenta
a modo de ejemplo el célculo de la corriente maxima admisible para una bateria con 2200 mAh

de capacidad, con una velocidad de descarga de 25C.
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Eman nom = 2200 [mAh]
Cc=25

E Ahnom
Lyom = ";L[—h] = 2200 [mA4]

Imax aam = Inom - € = 55 [4]
Donde:
e Eman nom: Capacidad nominal de la bateria [mAh]
e C: Velocidad de descarga continua de la bateria
¢ lm: Corriente nominal de la bateria

® Imax_adm: Corriente maxima admisible de la bateria

Los valores calculados de corriente maxima admisible y consumo maximo de corriente
(tanto para los motores de 1000 KV como para los de 1400 KV) para las baterias de distintas
capacidades se detallan en la Tabla 10. Se puede observar que el consumo de corriente es
menor a la corriente maxima admisible para todas las baterias con capacidad superior a 800
mAh. Por lo tanto, se confirm6 que la bateria seleccionada (2200 mAh), asi como las otras
alternativas consideradas (2700 mAh y 5000 mAh) tienen la velocidad de descarga suficiente

para asegurar su correcto funcionamiento en esta aplicacion.

Tabla 10

Corriente maxima admisible y consumo maximo de baterias de distintas capacidades

Velocidad Corriente Masa Masa Consumo Consumo

Capacidad de maxima bateria  dron maximo maximo

[mAR] descarga admisible 9] 9] 1000 KV 1400 KV
(C) [A] J [A] [A]

370 25 9.25 39 865.5 17.725 24.405
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Velocidad Corriente Consumo Consumo
Masa Masa

Capacidad de mé>_<ir_na bateria  dron maximo maximo
[mAR] descarga admisible 9] 9] 1000 KV 1400 KV
(©) [A] [A] [A]
450 25 11.25 46 872.5 17.808 24.553
500 20 10 49 875.5 17.89 24.7
800 30 24 81 907.5 18.387 25.293
850 75 63.75 85 911.5 18.47 25.441
1000 65 65 94 920.5 18.552 25.59
1300 45 58.5 115 941.5 18.883 26.035
1600 30 48 128 954.5 19.13 26.333
1800 75 135 159 985.5 19.624 27.077
2200 25 55 1735 1000 19.871 27.375
2700 25 67.5 194 1020.5 20.117 27.822
3600 50 180 215 1041.5 20.445 28.27
4000 50 200 305 1131.5 21.906 30.208
5000 60 300 380 1206.5 23.025 30.845

Nota. Los valores que superan la corriente maxima admisible se muestran en rojo.

Seleccion de los ESC. Una vez seleccionadas la bateria y la PDB, se procedio a la
seleccién de los ESC. A nivel local solo se pudieron conseguir dos tipos de ESC, unos con una
corriente maxima admisible de 30 Ay otros de 40 A. Las Unicas diferencias entre ambos
modelos (aparte de su corriente admisible) son que los ESC de 30 A son ligeramente mas
livianos, pero no incluyen conectores, mientras que los de 40 A incluyen conectores macho tipo
banana, como se observa en la Figura 21 (Robotics, s.f.). Se opt6 por estos ultimos para
facilitar la conexién con los motores de 1000 KV (los cuales incluian conectores hembra
compatibles). Sin embargo, los ESC de 30 A también habrian sido una opcion valida, ya que
los motores seleccionados consumen mucha menos corriente que la maxima admisible (menos

de 11 amperios cada uno, medidos durante la caracterizacion de los motores).
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Figura 21

ESC de 40 amperios con conectores

Nota. Tomado del catalogo virtual de productos de Robotics Ecuador (Robotics, s.f.)

En resumen, el procedimiento de disefio del sistema de distribucion de potencia dio
como resultado la seleccién de una bateria LiPo 3S (11.1 VDC) con una capacidad de 2200
mAh y velocidad de descarga de 25 C como fuente de energia, la PDB Matek XT60 para la
distribucion de energia a todos los componentes electrénicos del cuadricéptero, y ESCs de 40
A con conectores tipo banana para la modulacién de potencia de los motores. Adicionalmente,
al evidenciarse la dificultad de cumplir simultdneamente con los requerimientos inicialmente
planteados de raz6n empuje/peso y tiempo de vuelo una vez que se conocieron los valores
reales de capacidad de las baterias, se decidié reducir el requerimiento de tiempo de vuelo a 7

minutos.
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Disefio del subsistema estructural. El subsistema estructural de un cuadricoptero
esta constituido por el armazdn, cuya funcién es sostener todos los componentes de la
aeronave (motores, bateria, circuitos, etc.) conforme esta se traslada en el aire. Los
requerimientos basicos de disefio para el armazon son que tenga la forma adecuada para
poder distribuir los componentes correctamente, que sea lo mas ligero posible y que tenga la
rigidez y resistencia necesarias para no presentar deflexiones excesivas, deformacién plastica
o fractura debido a las fuerzas ejercidas por los motores.

El armazén de un cuadricéptero puede subdividirse en tres partes principales: los
brazos, en cuyos extremos se montan los motores; el cuerpo, donde se montan la bateria y los
circuitos, y las patas, sobre las cuales se asienta el vehiculo al momento de despegar y
aterrizar. En esta etapa del disefio se determinaron las dimensiones generales del armazon y
se seleccionaron los materiales para la construccion de cada uno de sus partes. La seleccién
de materiales se llevé a cabo aplicando la metodologia Ashby, la cual consiste en utilizar
graficas de propiedades para escoger materiales que cumplan simultaneamente con varios
requerimientos de disefio (Ashby, 2011).

Para establecer las dimensiones generales del armazén (especificamente, la distancia
diagonal entre propelas), se recurrié a las recomendaciones proporcionadas por Shukla &
Komerat (2018), en cuyo estudio se establece la distancia minima que debe existir entre
propelas para evitar la interaccion entre los vértices producidas por las mismas. Las
interacciones entre vértices son perjudiciales para el funcionamiento del cuadricéptero debido a
gue reducen la eficiencia de empuje de las propelas y afectan la estabilidad de la aeronave.

Como primer paso, se calcul6 el numero de Reynolds en la punta de las propelas. Se
considero la velocidad angular necesaria para alcanzar levitacion estacionaria (calculada
durante el disefio del subsistema de propulsion), y se utilizaron valores de densidad y

viscosidad del aire a la altura de Sangolqui (2550 m.s.n.m.), lugar donde se llevo a cabo la
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construccion del cuadricéptero. La longitud cordal se aproximé como el ancho de la propela

medido en la punta.

_ paireanrop Cprop

Re = 36689.74

Uaire

Donde:
¢ Re: NUmero de Reynolds
e pare: Densidad del aire a 2550 m.s.n.m. = 0.959 [kg/m?]
¢ n: Velocidad angular de la propela para levitacion estacionaria = 467.75 [rad/s]
o Ryop: Radio de la propela = 127 [mm]
®  Cprop: LONgitud cordal de la propela en la punta = 11 [mm]

e aire: Viscosidad del aire a 2550 m.s.n.m. = 1.708x10°® [kg/m*s]

Para un nimero de Reynolds de 40000 (el mas cercano al valor calculado de entre los
valores considerados en el estudio), la distancia recomendada entre los centros de las propelas
del dron debe ser de al menos de 2.3 veces el radio de la propela. A partir de este valor se
calcula por simple geometria la longitud de los brazos del cuadricéptero y la distancia diagonal
entre propelas.

Amin = 2.3 * Rpropeta = 292.1 [mm]

dmin

Lyrazo = 7 sin (459 206.546 [mm]
daiag = 2 * Lpraze = 413.092 [mm]
Donde:
e dmin: Distancia minima recomendada entre propelas [mm]

e Luazo: LoONgitud de uno de los brazos del dron [mm]

e ddiag: Distancia diagonal entre propelas [mm]
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Seleccién del material de los brazos. Para seleccionar el material de los brazos (que
son los elementos del armazdn que deben resistir la mayor carga), se conceptualizé a cada uno
de ellos como una viga en voladizo, con la fuerza de empuje de una de las propelas en uno de
sus extremos, y el otro extremo empotrado. Se utiliz6 para el célculo una fuerza de 5.779 N,
gue corresponde al empuje maximo del motor de 1000 KV, calculado durante el disefio del
subsistema de propulsion. De acuerdo a la metodologia Ashby, se estableci6 a la longitud del
brazo como la variable fija, y al area y factor de forma de la seccién transversal como variables

libres. Para este tipo de elemento, el indice de desempefio a minimizar es:

p

(¢E)"*
Donde:
¢ p: Densidad del material [kg/m?]
e @: Factor de forma de la seccion transversal

¢ Er Mddulo de elasticidad a flexién del material [Pa]

Por lo tanto, se analizé el grafico de médulo de elasticidad a la flexion vs. densidad en
busca de los materiales con mejor desempefio en un software de seleccién de materiales.
Cabe recalcar que para materiales isotropicos el médulo de elasticidad a la flexién es
equivalente al médulo de Young. Como se ilustra en la Figura 22, los materiales que estan por
encima de la recta con pendiente 2 son aquellos con un desempefio sobresaliente. Entre ellos
destacan varias familias de materiales, como las espumas de polimeros, madera, aleaciones
de magnesio, aleaciones de aluminio, fibra de carbono, fibra de vidrio, etc. Se decidi6 descartar
materiales costosos y/o dificiles de conseguir en el pais como la fibra de carbono y el
magnesio, reduciendo las alternativas a cuatro familias de materiales: espumas de polimeros,

madera, aluminio y fibra de vidrio.
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Figura 22

Grafico de modulo de Young vs densidad utilizado para la seleccién de materiales
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Se llevé a cabo un analisis de resistencia y deflexion maxima con cada uno de los

materiales para encontrar el mas adecuado, conceptualizando a cada brazo como una viga en

voladizo. El analisis consistio en calcular las dimensiones que deberia tener la seccién

transversal de los brazos para lograr una deflexion menor a la maxima admisible con una carga

de 5.779 N en la punta para cada uno de los materiales. La deflexion minima admisible se fijé

con base en la norma AC 107-2 (Federal Aviation Administration, 2016), que establece que la

deflexi

6n angular de los brazos de un dron no debe superar los 3 grados. Esto corresponde

geométricamente a una deflexion maxima admisible de 10 mm en la punta. Adicionalmente, se

verifico en cada caso que el factor de seguridad sea mayor a 1.25, de acuerdo a la norma AEP-

83 (NATO Allied Engineering, 2014). Una vez determinadas la forma de la seccién transversal

de los

brazos para cada material, se comparé la masa de cada uno para determinar cual de
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ellos permitiria fabricar el armazdén mas ligero para el cuadricdptero. Se presenta a modo de
ejemplo los calculos realizados para el aluminio.

Se encontraron perfiles de aluminio con tres secciones transversales distintas que se
podrian utilizar: tubo cuadrado, tubo redondo y perfil de seccién tipo T. Como primer paso, se
calculd el factor de forma para cada seccion transversal. El factor de forma es una magnitud
adimensional que cuantifica la eficiencia con la que una seccion transversal puede resistir cierto
tipo de carga, independientemente de su escala (Ashby, 2011). Por ejemplo, una viga con una
seccion de factor de forma de 3 es el triple de rigida que otra viga del mismo material con una
seccion de factor de forma de 1. El factor de forma de una seccion esta dado por la férmula
mostrada a continuacién. En la Tabla 11 se puede observar una comparacion de los factores

de forma de los distintos perfiles de aluminio analizados.

¢ =12—
Donde:
¢ ®: Factor de forma de una viga sometida a flexion (adimensional)

e |I: Momento de inercia de la seccién transversal [m?]

e A: Area de la seccion transversal [m?]

Se puede observar que los factores de forma de las tres secciones son similares. Se
escogio el perfil tipo T (con el segundo mejor factor de forma) para facilitar el montaje de los
motores mediante juntas empernadas. A continuacion, se calculé la deflexion méaxima del brazo
para verificar si es menor a la maxima deflexion admisible de 10 mm, y se calculé el factor de

seguridad para comprobar que sea mayor a 1.25.



Tabla 11
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Comparacion de factores de forma para perfiles de aluminio con distinta seccién transversal

Area Momento
Dimensiones Factor de
Seccion transversal transversal de inercia
[mm] forma
[mm?] [mm*4]
Tubo cuadrado
B=254
e
y H=254 125.32 14202.12 10.85
e=13
B
Tubo redondo
=]
D=254
105.56 7626.00 8.21
e=14
0
Perfil tipo T
B
- - B=254
¢ H=254 43.40 1438.861 9.17
e=13
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Se puede observar que los factores de forma de las tres secciones son similares. Se
escogio el perfil tipo T (con el segundo mejor factor de forma) para facilitar el montaje de los
motores mediante juntas empernadas. A continuacion, se calculé la deflexion méaxima del brazo
para verificar si es menor a la méxima deflexion admisible de 10 mm, y se verifico si el esfuerzo
maximo es menor al limite elastico del material (es decir, se verificd que el material no sufra
deformacion plastica).

Tmaberazo3

o= 3851 = 0.17 [mm] < 8max aam

Mpax = Tmax * Lbrazo = 1.19 [Nm]

M .
Omax = %yc = 12.08 [MPa] < Sy
S
Fs=—Y —911
Umax

Virazo = A * Lprazo = 8964.09 [mm3]

Mprazo = P * Vorazo = 24.20 [g]

Donde:
e 0O: Deflexion en la punta del brazo [mm]
e  Omax agm=1 [mMm]: Deflexibn maxima admisible del brazo
o Tnax=5.779 [N]: Fuerza maxima ejercida por uno de los motores
®  Lprazo: 206.55 [mm]: Longitud de uno de los brazos
e E=70[GPa]: Modulo de Young
e |=1438.86 [mm*): Momento de inercia de la seccion transversal
e A=43.4 [mm?: Area de la seccion transversal
¢ Mnax Momento méximo [Nm]

®  Omax Esfuerzo maximo [MPa]



e Sy=110[MPa]: Limite elastico del material

o y.=14.56 [mm]: Distancia critica de la seccion

e FS: factor de seguridad

®  Vprazo: Volumen del brazo [mm?]

e p=2700 [kg/m?]: Densidad del material

®  Mprazo. Masa del brazo [g]
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A diferencia del aluminio, el resto de los materiales analizados solo se pudo encontrar

en planchas de distintos espesores. Para analizarlos, se fijé el ancho del brazo en 50

milimetros, y se calcul6 de forma iterativa el espesor necesario de la plancha para mantener la

deflexién por debajo de 10 milimetros. Los resultados se resumen en la Tabla 12.

Tabla 12

Comparacion de materiales para los brazos del cuadricoptero

Seccion Factor de Deflexion Factor de Masadel
Material
transversal forma [mm] seguridad brazo [g]
. Tipo T
Aluminio 9.17 0.17 9.11 24.20
25.4x19x 1 mm
Rectangular
Madera MDF 0.1 8.25 1.85 38.73
50x5 mm
Espuma de Rectangular
_ 0.46 0.985 1.30 6.53
poliuretano 50x23 mm
Fibra de Rectangular
0.026 8.624 1.78 24.97

vidrio

50x1.3 mm
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Se pudo determinar que el material con el cual se podria fabricar el armazén mas ligero
es la espuma de poliuretano en presentacion de plancha, seguido por el aluminio en
presentacion de perfil tipo T. Se decidi6 fabricar los brazos con aluminio, ya que presenta una
gran facilidad de manufactura, pudiéndose realizar cortes y perforaciones de precision en el
mismo con métodos tradicionales de arranque de viruta, a diferencia de la espuma de
poliuretano, la cual solo puede cortarse o perforarse utilizando herramientas de calor
especializadas. Adicionalmente, la espuma de poliuretano solo se encontraba disponible al por
mayor, en presentacion de bloques de 2 metros cuadrados, dificultando aun mas la

manufactura.

Seleccién de materiales para el cuerpo y las patas. Las principales consideraciones
para elegir los materiales para fabricar el cuerpo y las patas fueron la facilidad de manufactura,
el peso y la disponibilidad, ya que ninguna de dichas piezas resiste cargas significativas. Se
decidi6 fabricar el cuerpo con dos placas de madera MDF cortadas en forma de octagonos de
110 milimetros de ancho y alto en una cortadora laser. También se decidio separar las placas
superior e inferior mediante dos columnas laterales de PLA impresas en 3D, con la altura
necesaria para que quede espacio suficiente para colocar la bateria y los brazos
(aproximadamente 50 milimetros). Por ultimo, se decidié fabricar las patas con tubos de
aluminio, de modo que sean rigidas y livianas a la vez. La altura de las patas se fij6 de modo

gue existan 50 milimetros entre la placa inferior y el piso.



Figura 23

Disefio CAD preliminar del armazon del cuadricoptero
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Los resultados del disefio del subsistema estructural en esta etapa fueron la
determinacion de las dimensiones generales del armazon, la seleccion de los materiales para
cada uno de sus componentes y la distribucion general de los mismos. En la Figura 23 se
puede observar el disefio CAD preliminar de la estructura. Adicionalmente, se establecio un
limite superior de 280 gramos para la masa, siendo este el peso del armazén comercial F450,

el cual es ampliamente utilizado en drones con propelas de 10 pulgadas.

90
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Disefio del subsistema de control de vuelo. El subsistema de control de vuelo tiene
por objetivo controlar la velocidad de giro de los motores de modo que el cuadricéptero alcance
la orientacion comandada por el usuario a través de un control remoto. Por lo tanto, debe
contar con sensores que puedan realizar mediciones de la orientacion actual del cuadricoptero,
y un microprocesador capaz de ejecutar un algoritmo de control de vuelo. El algoritmo debe
ejecutar rutinas de control en lazo cerrado para cada variable de orientacion de la aeronave
(roll, pitch y yaw). Para ello, debe calcular constantemente el error entre la consigna del control
remoto y las mediciones de los sensores, calcular la sefial de control y enviarla a los ESC,
cambiando la velocidad de giro de los motores de modo que el error disminuya hasta
desaparecer. Ademas de las rutinas de control de orientacion, el algoritmo debe contar con
rutinas de arranque, paro, calibracion, seguridad, etc. que permitan la operacién adecuada y
segura del cuadricéptero.

El subsistema de control de vuelo consiste en uno o varios circuitos impresos que
contienen al microcontrolador y los sensores, asi como todo el resto de componentes
electrénicos (resistencias, convertidores de sefial, conectores, interruptores, etc.) necesarios
para conectar o desconectar la alimentacién eléctrica del circuito, permitir el intercambio de
sefales entre el microcontrolador, los sensores y las ESCs y posibilitar la visualizacién de
sefiales luminosas que comuniquen el estatus del cuadricéptero al usuario. En la etapa de
disefio del subsistema de control de vuelo, se llevd a cabo el establecimiento de la estructura
general de control, la seleccién de los sensores y el microcontrolador y el disefio de la

estructura general del circuito impreso.

Establecimiento de la arquitectura general de control. La arquitectura de control
para el cuadricOptero se determiné con base en experiencias previas de manejo de drones

comerciales, y a la revision de literatura previa detallada en el capitulo 2. Se determiné que,
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para poder controlar la trayectoria del cuadricdptero, el usuario debe ser capaz de comandar
cuatro variables a través del control remoto: la inclinacién del cuadricoptero alrededor de los
ejes horizontales X y Y (es decir, los &ngulos roll y pitch), la velocidad de giro alrededor del eje
vertical Z (velocidad angular en yaw) y la velocidad de desplazamiento en el eje vertical Z. Las
velocidades lineales del dron en los ejes horizontales X y Y estan determinadas directamente
por su inclinacién alrededor de Y y X (angulos pitch y roll), respectivamente.

En la figura 24 se puede observar un diagrama de la arquitectura general de control
para el cuadricOptero. Las consignas de las cuatro variables son ingresadas directamente por el
usuario a través del control remoto. Las consignas se comparan con las variables medidas por
los sensores para calcular los errores, los cuales se alimentan al sistema de control. El sistema
de control calcula las sefiales de control para cada variable a partir de las sefales de error. A
continuacion, las sefiales de control se combinan para calcular las sefiales de entrada a ser
enviadas a cada uno de los cuatro motores. Los motores reciben las sefiales y cambian su
velocidad de giro, produciendo cuatro fuerzas de empuje que cambian la posicion y orientacion
del cuadricéptero. Por dltimo, los sensores miden nuevamente la posicidon y orientacion y

actualizan las variables para el siguiente ciclo de ejecucién del algoritmo de control.

Figura 24

Arquitectura de control en lazo cerrado del cuadricéptero
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Nota. ®: roll (giro en x), 6: pitch, (giro en y), w: velocidad angular, v: velocidad lineal, SP: set

point, e: error, U: sefial de control, th: sefial de entrada motores BLDC, T: empuje de motores,

Seleccién de sensores. Una vez definida la arquitectura de control, el siguiente paso
fue la seleccion de sensores que permitan medir las variables de velocidad angular, posicion
angular y velocidad lineal del cuadricéptero. Se decidié utilizar una unidad de medicion inercial
(IMU, por sus siglas en inglés) para medir las velocidades angulares y aceleraciones lineales, y
calcular las posiciones angulares y velocidades lineales por medio de integracion numérica.
Adicionalmente, se decidi6 utilizar un bardmetro para medir la presion atmosférica, a partir de la
cual se puede calcular la altitud de vuelo de la aeronave.

El procedimiento de seleccion para cada sensor fue practicamente trivial, debido a que
solo se pudieron encontrar un modelo de IMU y un modelo de barémetro disponibles a nivel
local. La IMU utilizada fue la MPU6050, incluida en el médulo HW-123, y el barémetro utilizado
fue el BMP180, incluido en el médulo GY-68. Ambos sensores trabajan con un voltaje de
alimentacion de 3.3 voltios DC, y se comunican con el microcontrolador a través del protocolo

i2c. Las principales especificaciones técnicas de los sensores se detallan en la Tabla 13.

Tabla 13

Especificaciones técnicas de los sensores seleccionados para el cuadricOptero

Sensor Descripcién Especificaciones técnicas
IMU _ _ _
MPUG6050 Combina un giroscopio ¢ Rango de medicidn giroscopio:

de 3 ejes, un o
(Médulo HW-123) J +250, 500, +1000, +2000 °/s

acelerometro de 3 ejes . . ,
¢ Rango de medicién acelerometro:

+2, +4, +8, +16 g.

y un procesador digital

de movimiento dentro . . .
e Voltaje de alimentacion:

de un solo encapsulado. 5 375\/-3.46-V/
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Sensor Descripcidn Especificaciones técnicas

e Corriente de consumo: 140 uA
¢ Velocidad bus i2c: 400 KHz

e Filtro pasa bajos embebido.

e Rango de medicion: 300-1100 hPa

Sensor basado en »
e Resolucion: 2 hPa

tecnologia piezo- _ )
¢ Ruido Reducido: 0.06hPa (0.5m)

resistiva que permite un

Bar6metro _ _ en modo de ultra ahorro, o 0.02hPa
medir la presion .
BMP180 _ (0.17m) en modo de resolucion
atmosférica de forma
(Modulo GY-68) avanzada.

robusta, evitando ) _ y
_ _ e Voltaje de alimentacion: 1.8-3.6V
interferencias
L e Consumo de corriente: SuA por
electromagnéticas del
_ medicién/segundo en modo
entorno. Tiene una alta
estandar

precision, repetibilidad,
. Ti ., .
linealidad y estabilidad iempo de conversion de presion

. estandar: 7.5 ms
en largos periodos de

e Velocidad de transmisién maxima
bus i2c: 3.4 Mbps

tiempo.

Seleccién del microcontrolador. El microcontrolador utilizado para la ejecucioén del
algoritmo de control de vuelo se seleccioné tomando en cuenta consideraciones como
capacidad y velocidad de procesamiento, nimero de pines de entrada y salida, periféricos
embebidos, y disponibilidad de buses de datos compatibles con los sensores seleccionados.
Tras una revision de especificaciones técnicas de controladores de vuelo comerciales, se
determiné que la gran mayoria de ellos utiliza microcontroladores de 32 bits de la familia
STM32 (GetFPV, 2018). Por lo tanto, se decidi6 utilizar un microcontrolador de esta familia para

garantizar un buen desempenfo. El modelo especifico del microcontrolador se seleccion6
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tomado en cuenta la metodologia establecida por el fabricante para el control de motores

BLDC.

Figura 25

Diagrama para seleccion del tipo de microcontrolador para el control de motores.

—  Synchronous PMSM (FOC) .

Electric motors ——— AC ] oo
BLDC (6-5tep)
o e b

o i e

® Solutions compatible with STM32 microcontrollers
® Solutions compatible with STM8 microcontrollers

Nota: Se selecciona el tipo de microcontrolador en funcion del tipo de motor a controlar.

Tomado de: STM32 (s.f). https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-

control-ecosystem.html

Tomando en cuenta que se necesita manejar un gran volumen de datos que involucran
operaciones matematicas es necesario seleccionar un microcontrolador que disponga de una
unidad de punto flotante (FPU, por sus siglas en inglés), por lo cual se requiere una serie de
microcontrolador de 32 bits que disponga de un procesador ARM Cortex M4, y que posea un
valor de Dhrystone Million Instructions per Seconds elevado, el cual refleja el desempefio de un
microcontrolador al realizar una rutina de instrucciones, tomando en cuenta el aplicativo, la
memoria Flash para el programa y el desempefio se procede a seleccionar el microcontrolador

con la Figura 25.


https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html
https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html

Figura 26

Graéfica de relacion desempefio vs memoria flash controladores STM de 32 bits
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Nota: Se selecciona la serie de microcontrolador en funcién de los DMIPS, el tamafio de la
memoria Flash y el aplicativo etc. Tomado de: STM32 (s.f).

https://www.st.com/content/st com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html

De acuerdo con la Figura 26 se puede seleccionar un microcontrolador desde la serie
STM32F30x hasta la serie STM32G4xx, por lo cual se ha seleccionado la serie F4 que es
comun dentro de controladores de vuelo comerciales y de acuerdo a la sugerencia de STM

como se muestra en la Figura 27.


https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html

Figura 27

Clasificacion Microcontroladores STM de 32 bits
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Nota: Se selecciona la serie de microcontrolador en funcion de requerimientos tales como:

170 MHz Corles-M4

160 MHz Corles-M33
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Hadio co-processor

frecuencia del procesador, coremark, etc. Tomado de: STM32 (s.f).

https://www.st.com/content/st com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html

En base a la disponibilidad se opt6 por la tarjeta de desarrollo Black Pill

STM32F411CEUS6, el mismo que presenta las siguientes caracteristicas:



https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html
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Procesador ARM cortex M4 con DSP (Digital Signal Processing) para operaciones
matematicas de alta velocidad, FPU (Float Point Unit) para alta precision en operaciones
de punto flotante, MPU (Memory Protection Unit) para el encapsulado del programa.
512 KB de memoria Flash

128 KB de memoria SRAM

1 ADC de 16 bits y 16 canales

CPU de 100 MHz

6 Timers de propdsito general de 16 bits con un timer PWM para control de motores.

2 Timers de propoésito general de 32 bits

Voltaje de alimentacion: 1.7-3.6V

Corriente de consumo: 100uA/Mhz

16 controladores DMA con soporte FIFO

32 puertos /O tolerantes a 5V

3 buses 12C (SMBus, PMBus)

3 buses USART (2x12.5 Mbps, 1x6.25Mbps)

5 buses SPI2

Conectividad USB 2.0 con host OTG

Esta informacion se detalla en la Figura 28.
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Figura 28

Periféricos y funciones del microcontrolador STM32F411CEU6
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Nota: El diagrama presenta las principales funcionalidades del STM32F411CEU6. Tomado de:

STM32 (s.f). https://www.st.com/content/st com/en/ecosystems/stm32-motor-control-

ecosystem.html

Figura 29

STM32F411CEUG Black Pill

e AT e At -
ISV G 3381082 B1 BO A7 A8 A5 A4 A3 A2 A1 A0 R CISCI4CTIVE
oo hesrBPhrantpe e

] NRST

TR EEEEEE YN EEEEEE YT
1812813814815 A8 A9 A10A11A12A158) B4 BS BS B B8 88 5v G )


https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html
https://www.st.com/content/st_com/en/ecosystems/stm32-motor-control-ecosystem.html

100

Establecimiento de dimensiones preliminares del circuito impreso. El controlador
de vuelo debe ser implementado fisicamente en forma de un circuito impreso (PCB, por sus
siglas en inglés) al cual se suelden los componentes previamente seleccionados, como el
microcontrolador, los sensores y los componentes de radiofrecuencia. Como ultima fase del
disefio del subsistema de control de vuelo, se establecieron las dimensiones externas del
circuito impreso, asi como la ubicacion de los agujeros de montaje (Figura 30). Las
dimensiones se establecieron de modo que sea posible montar el circuito impreso sobre la
placa de soporte superior por medio de separadores con juntas empernadas, tomando en

cuenta las dimensiones previamente establecidas de dichas placas.

Figura 30

Dimensiones preliminares del circuito impreso del controlador de vuelo

Nota: Todas las dimensiones mostradas estan en milimetros.
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Disefio del subsistema de comunicacion. Para el sistema de comunicacion (envio y

recepcion de comandos) se tomaron en cuenta los siguientes parametros:

radio desde la ubicacion del transmisor de radio o control remoto, siendo la opcién mas
rentable el médulo de transmision y recepcion NRF24L01 con su variante PA+LNA (Power

Amplification + Low Noise Amplifier) que presenta las siguientes caracteristicas:

Frecuencia de ondas de radio
Alcance efectivo de comunicacion
Médulos disponibles

Herramientas de programacion

Se tom6 como referencia una frecuencia de radio de 2.4 GHz con un alcance de 50m de

Velocidad maxima de transmision: 2 Mbps
Corriente consumida: 13.5 mA

Tamafio de palabra para envio de informacion: 32 Bytes
Modulacion GSK (Frecuency-shift keying)
125 canales con comunicacion multipunto
Deteccion de errores CRC

Bajo consumo: 1.9V -3.6V

Antena externa de 2.4 Ghz

Comunicacion SPI

Sensibilidad de emisién: +20dBm
Sensibilidad de recepcion: -95dBm

Alcance de hasta 1 KM con modulo PA+LNA a una tasa de 250Kbps
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Figura 31

Moédulo de radiofrecuencia NRF24L01

Figura 32

Esquema del control remoto para operacién del cuadricoptero
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Figura 33

Configuracién de comandos en el control remoto
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Disefio de dominio especifico

Durante la etapa de disefio de dominio especifico, se debe llevar a cabo el proceso de
disefio detallado de los diferentes componentes que conforman al sistema. Las tareas llevadas
a cabo en esta etapa fueron el disefio mecanico del armazén del cuadricoptero, la derivacion
del modelo matematico de la aeronave, el disefio electronico del controlador de vuelo, la
programacion del algoritmo de control de vuelo en el microcontrolador y el disefio mecéanico del

banco de pruebas.

Disefio mecanico del armazon del dron

El disefio mecénico del armazén del cuadricdptero se llevd a cabo con base en los
resultados de la seleccion de materiales realizada para el disefio del subsistema estructural. Se
cred un modelo CAD de cada pieza, subensambles de los brazos, el cuerpo y las patas, y un
ensamble del armazén completo utilizando software CAD/CAE. Dentro del modelo CAD se
establecieron las dimensiones exactas de las piezas mecanicas, asi como su distribucion
espacial (evitando la interferencia entre componentes) y los mecanismos de sujecion entre
ellas. Durante el disefio del armazén del cuadricéptero, se procurd que exista la mayor simetria
posible respecto a los planos XZ y YZ, para lograr que el centro de masa coincida con el centro
geomeétrico y asi facilitar el modelamiento y control del sistema en pasos posteriores. También
se puso gran énfasis en asegurar que las piezas se puedan fabricar con los procesos de
manufactura disponibles a nivel local.

Los brazos del cuadricéptero se disefiaron para ser fabricados utilizando perfiles de
aluminio tipo T, unidos mediante soldadura TIG, de modo que la estructura sea lo mas rigida
posible. Se establecio que la longitud de cada brazo sea de 225 mm, con los motores ubicados
en los extremos, a 210 mm del centro geométrico del dron, respetando las distancias minimas

establecidas en la etapa de disefio del sistema. Los motores cuentan con agujeros roscados en
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la base, por lo que se colocaron los agujeros pasantes correspondientes en los brazos para
sujetarlos mediante pernos. También se colocaron perforaciones a lo largo del nervio central de
cada brazo (el segmento con menor contribucién al momento de inercia de la seccién
transversal), con lo cual se logré disminuir el peso de los mismos sin comprometer
significativamente su rigidez ni su resistencia. Adicionalmente, dichos agujeros facilitan la
sujecion de los ESCs y los cables mediante amarras. El modelo CAD de los brazos se puede

observar en la Figura 34.

Figura 34

Modelo CAD de los brazos del dron

El cuerpo del cuadricéptero se disefio para ser fabricado con cuatro piezas: una placa
de soporte superior, bajo la cual se acoplan los brazos soldados, una placa de soporte inferior,
sobre la cual se apoya la bateria, y dos columnas laterales que mantienen la separacion entre
las placas superior e inferior. Los componentes electronicos se asientan sobre la placa
superior, y las patas se acoplan a las columnas laterales. Todas las piezas se disefiaron para
ser unidas mediante juntas empernadas, utilizando pernos y tuercas de nylon en la mayoria de

las juntas para reducir el peso del armazén.
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Las placas de soporte del cuerpo se disefiaron para ser fabricadas en planchas de
madera MDF de 3mm de espesor mediante corte laser, método con el cual se puede alcanzar
una alta precision en las dimensiones de las piezas a un bajo costo. Se colocaron
perforaciones en ambas placas para acoplar los brazos soldados y las columnas laterales
mediante juntas empernadas, asi como perforaciones y ranuras para la sujecion de
componentes electrénicos como la bateria y la PDB. Las columnas laterales se disefiaron para
ser fabricadas mediante ABS impreso en 3D, dejando varias cavidades vacias para reducir el

peso de estas. El modelo CAD del cuerpo del cuadricoptero se puede observar en la Figura 35.

Figura 35

Modelo CAD del cuerpo del cuadricéptero

Finalmente, las patas disefiadas estan conformadas por cinco piezas cada una: un tubo
horizontal, dos apoyos flexibles en los extremos de dicho tubo (los cuales se asientan en el
suelo cuando el dron esta estacionario), un tubo doblado a 70° que se acopla de forma vertical

a la columna lateral del cuerpo del dron, y un acople que une los tubos horizontal y vertical. Se
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utilizo tubo de aluminio de 8 milimetros de didmetro y 1 milimetro de espesor para lograr que
las patas sean ligeras y rigidas. Los apoyos se disefiaron para ser fabricados mediante TPU
impreso en 3D, dandoles la flexibilidad suficiente para asentarse en cuatro puntos sobre
terrenos ligeramente irregulares. Esto le brinda estabilidad al dron durante el despegue. El

modelo CAD de una de las patas del cuadricoptero puede observarse en la Figura 36.

Figura 36

Modelo CAD de una de las patas del cuadricoptero

Las perforaciones en los brazos, las placas de soporte y las columnas laterales se
disefiaron con la holgura suficiente para permitir pasar a los pernos a pesar de pequefios
errores de alineacion. De este modo, se facilita el ensamblaje del armazo6n a pesar de la
existencia de desviaciones en las dimensiones debido a las tolerancias o a fallos humanos de
los distintos procesos de manufactura. Para evitar comprometer la rigidez del ensamble, todas
las perforaciones se realizaron en pares ubicados en lados opuestos de las piezas, evitando el
movimiento relativo entre las piezas. Por otro lado, las perforaciones en las piezas de las patas
se disefiaron para no dejar ninguna holgura, dando rigidez al ensamble. El modelo CAD del

armazon ensamblado se puede observar en la Figura 37.
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Figura 37

Modelo CAD del armazén del cuadricéptero

La deflexion méaxima, el esfuerzo maximo, y el factor de seguridad del armazén se
verificaron mediante simulacion estética con el método de elementos finitos, utilizando software
CAD/CAE. Los parametros de la simulacién se configuraron de modo que se puedan calcular
los esfuerzos y deformaciones respecto a un marco de referencia moévil acoplado al centro de
masa del cuadricéptero. Es decir, se analizé el comportamiento del armazén durante el vuelo.

Como primer paso, se simplificé el modelo suprimiendo las patas, debido a que no
soportan carga durante el vuelo del cuadricoptero. Acto seguido, se colocaron cuatro cargas de
5.78 N en los extremos de cada brazo, correspondientes a la fuerza de empuje maxima
generada por cada conjunto de motor y propela, de acuerdo con los célculos realizados en el
disefo del subsistema de propulsién. También se incluyeron los efectos de la gravedad en la
simulacién. Se utilizaron sujeciones avanzadas para restringir el movimiento del dron respecto
a sus propios ejes de referencia.

Se utiliz6 un mallado adaptativo tipo h basado en curvatura para la simulacion. El

mallado adaptativo tipo aumenta localmente el refinamiento de la malla de forma automatica en
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zonas donde se necesita mayor precision de célculo debido a la existencia de esfuerzos y
deformaciones significativos (Hawk Ridge Systems Engineering Team, 2013). El proceso de
refinamiento se realiza progresivamente en varias iteraciones de la simulacion, asegurando de
este modo que los valores calculados de esfuerzo, deformacion y demas converjan. Los

pardmetros de la malla creada se detallan en la Tabla 14.

Tabla 14

Parametros de la malla utilizada en la simulacién estatica de elementos finitos

Parametro Valor
Tipo de malla Basada en curvatura
Total de nodos 224687
Total de elementos 124732
Minimo tamafio de elemento 3.460 mm
Maximo tamafio de elemento 17.298 mm

Como resultado de la simulacién, se obtuvieron los gréaficos tridimensionales de
esfuerzo (Figura 38), deflexion (Figura 39) y factor de seguridad (Figura 40) del armazon del
dron. Se utilizé el criterio de Von Mises como criterio de fallo debido a que las piezas que
soportan mayor carga son los brazos de aluminio, el cual es un material ddctil. Los valores de
esfuerzo maximo, desplazamiento maximo y factor de seguridad minimo se detallan en la Tabla
15. Los puntos mas criticos del armazon son los cuatro agujeros de los brazos mas acercados
al cuerpo del dron. En los gréficos de convergencia del mallado adaptativo para esfuerzo y
desplazamiento (Figura 41) y para precision (Figura 42) se puede comprobar que se alcanzo la

convergencia de los valores en cuatro iteraciones, con una precision de 95.38%.
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Figura 38
Grafico de esfuerzo maximo obtenido mediante simulacién
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Grafico de deflexibn maxima obtenido mediante simulacién
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Figura 40

Grafico de factor de seguridad obtenido mediante simulacion
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Tabla 15

Valores criticos de las variables analizadas en la simulacién estatica

Parametro Valor
Esfuerzo maximo 14.12 MPa
Deflexion maxima 0.22 mm

Factor de seguridad minimo 3.90
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Figura 41

Grafico de convergencia de esfuerzo y desplazamiento normalizados
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Graéfico de convergencia de precision de mallado adaptativo
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Los resultados de la simulacion estatica permitieron corroborar que el armazéon
disefiado es capaz de resistir las cargas maximas propias del funcionamiento del cuadricéptero
sin presentar deformaciones excesivas ni deformacion plastica o fractura. El factor de
seguridad minimo de 3.90 y el hecho de que el desplazamiento méximo de 0.22 mm sea
considerablemente mayor al valor maximo admisible planteado durante el disefio del
subsistema estructural (10 mm) evidencia que existe cierto nivel de sobredimensionamiento. Es
decir, se pudo haber construido un armazén de menor peso que cumpla con los requerimientos
de desempefio utilizando un perfil con una seccién transversal de menores dimensiones. Sin
embargo, el perfil utilizado es el mas pequefio de su tipo disponible a nivel local.

Adicional a la simulacién estatica, se realizé una simulacion de analisis de vibraciones
con el método de elementos finitos, utilizando software CAD/CAE, con el mismo modelo del
armazon. Esta simulacién permite calcular las frecuencias naturales del sistema, asi como sus
modos de vibracion. El objetivo del andlisis es determinar si alguna de las frecuencias naturales
del sistema coincide con alguna de las frecuencias forzantes, lo cual podria provocar la
resonancia de la estructura.

Las frecuencias forzantes para este estudio son las de los motores, los cuales pueden
transmitir vibraciones al armazén debido a desbalance rotacional. Debido a que la velocidad
angular de los motores no es constante, debe evitarse un rango de frecuencias forzantes de
56.77 a 114.03 Hz, correspondiente a un ancho de pulso de entrada de 0.2 a 0.7, rango en el
cual pueden operar los motores. La frecuencia més critica es 74.45 Hz, que corresponde a la
velocidad angular de los motores necesaria para alcanzar la levitacion estacionaria.

En la simulacion, se calcularon las diez primeras frecuencias naturales del armazon,
con sus respectivos modos normales de vibracién. El grafico de respuesta en frecuencia
obtenido se muestra en la Figura 43, y las frecuencias naturales de cada modo normal de

vibracion se enumeran en la Tabla 16. Los seis primeros modos normales de vibracion ocurren
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a 0 Hz, debido a que corresponden a movimientos de cuerpo rigido en los seis grados de
libertad del cuadricéptero. También se obtuvieron los graficos tridimensionales de amplitud
relativa de los diez primeros modos de vibracién. Como ejemplo, en la se puede observar el

grafico del noveno modo de vibracion (con una frecuencia natural de 259 Hz) en la Figura 44.

Figura 43

Gréfico de respuesta en frecuencia del armazon del dron obtenido mediante simulacion
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Tabla 16

Frecuencias naturales de los 10 primeros modos normales del armazén obtenidas mediante

simulacion
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Modo normal Frecuencia natural [Hz]
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Figura 44
Grafico tridimensional de amplitud de vibracién del noveno modo de vibracion del armazén,
obtenido mediante simulacién
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Mediante el célculo de las frecuencias naturales del armazoén, se pudo corroborar que
ninguna de ellas esta dentro del rango de frecuencias forzantes debido al giro de los motores
(de 56.77 a 114.03 Hz). Por lo tanto, el armazdn no entrard en resonancia durante el
funcionamiento de los motores. Debido a que el analisis de vibraciones fue exitoso, no fue

necesario realizar cambios al disefio mecéanico del armazoén.
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La resistencia de las uniones empernadas se verificé calculando el esfuerzo maximo al
cual se vera sometida la junta, y comparandolo con el limite elastico del material de los pernos.
El calculo se realiz6 para las uniones empernadas del cuerpo del cuadricoptero cuando este
esta sujeto al banco de pruebas, que es la condicién de carga mas critica a la que se puede ver
sometido cualquiera de los pernos en la aeronave. Esto se debe a que los pernos del cuerpo
deben resistir la carga total generada por los cuatro motores y las reacciones generadas por el
banco. Cabe recalcar que en vuelo libre las cargas soportadas son mucho menores ya que no
existe fuerza de reaccion aparte del peso de la aeronave. Los pernos utilizados para las juntas
fueron pernos de nylon de 3 milimetros de didmetro, con paso de 0.5 milimetros. A
continuacion, se detalla el célculo para los pernos que sujetan la placa superior a las columnas

laterales, tomando como referencia el andlisis de fuerzas de la Figura 45.

Figura 45

Andlisis de fuerzas en el cuerpo del cuadricéptero

}F12 { F12

4Tmax
f F21 F21
F23 F23
F32 f F32

Ry Ry



116

Donde:
e Fi2: Fuerza transmitida de la placa superior a las columnas [N]
e  Tmax= 5.78 [N]. Empuje maximo generado por las propelas
e Omax. Esfuerzo axial maximo [MPa]
e Sy=51.5[MPa]: Limite elastico del material (Nylon)

o FS: Factor de seguridad de los pernos

En vista de que el factor de seguridad es mucho mayor a 1, se concluye que los pernos
de nylon de 3 milimetros son adecuados para la aplicacion.

Se verificd mediante simulacién que las placas de soporte de madera MDF para el
cuerpo del dron tengan el espesor adecuado para resistir la carga sin fallar. Se asumio6 un valor
inicial de espesor de 3mm, y se simularon las fuerzas que aparecen en la placa inferior cuando
el cuadricéptero esta sujeto al banco de pruebas, con los motores girando a maxima velocidad.
Esta es la condicion de mayor carga para las placas, ya que cuando el dron esta en vuelo libre
no existen fuerzas de reaccion. El factor de seguridad obtenido en la simulacion fue de 1.14

(Figura 46), por lo que no fue necesario aumentar el espesor.
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Figura 46

Grafico de factor de seguridad de la placa de soporte inferior acoplada al banco de pruebas
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El resultado final del disefio mecéanico fue el modelo CAD del armazon, el cual se

muestra en la Figura 37, y de cada una de las piezas que lo conforman. Colocando los
materiales adecuados para cada componente en el modelo CAD, la masa del armazén se
estimé en 268 gramos, cumpliendo con el requerimiento de masa maxima de 280 gramos,
siendo ligeramente mas liviano que drones comerciales de dimensiones similares.

Cabe recalcar que el disefio inicial del cuadricoptero se modific6 después de una de las
pruebas de vuelo (detallado en el Capitulo 4). Debido a que en la segunda iteracion del disefio
la longitud de los brazos aument6 a 250 mm, la masa del armazén aument6 a 294.93 gramos,
gue supera ligeramente el limite inicialmente planteado. Todos los resultados de simulacion
previamente presentados corresponden a la segunda version del armazon, debido a que los
esfuerzos y deflexiones son mayores en esta version. Sin embargo, las simulaciones se
realizaron inicialmente para la primera version del armazon, obteniéndose un mayor factor de
seguridad y menores esfuerzos y deflexiones que en la segunda version, y se repitieron

después del redisefio para comprobar si el nuevo disefio era adecuado a pesar de los cambios.
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Modelamiento matemético del cuadricéptero

Como segunda fase del disefio de dominio especifico, se llevd a cabo el modelamiento
matematico del cuadricéptero. EI modelo matematico permite predecir el comportamiento
dinamico de la aeronave a partir de las sefiales de entrada que se le suministren, y constituye
el punto de partida para el disefio y calibracion del sistema de control. El modelo matematico se
obtuvo mediante una combinacién de célculos analiticos e identificacion de sistemas.

El procedimiento de modelamiento fue el siguiente: primero, se derivé un modelo no
lineal en espacio de estados a partir de las ecuaciones de Newton-Euler aplicadas al
cuadricoptero durante el vuelo. Dicho modelo describe la orientacién del cuadricéptero y tiene
tres variables de salida: roll, pitch y velocidad angular en yaw. Acto seguido, se procedi6 a
linealizar el modelo mediante el método del jacobiano. A continuacion, se obtuvo un segundo
modelo no lineal que describe el desplazamiento del cuadricéptero (cuya variable de salida es
la velocidad en z), y se lo linealiz6 por separado. Una vez obtenidos ambos modelos lineales,
se los combiné para formar un sistema de cuatro ecuaciones diferenciales lineales, a partir de
las cuales se obtuvieron cuatro funciones de transferencia, una para cada variable de salida.
Finalmente, la funcién de transferencia de los motores se determiné experimentalmente a partir

de identificacién de sistemas en lazo abierto, y se la incluyé en el modelo.

Derivacion del modelo matemético no lineal de orientacion. El modelo matematico
no lineal que describe la orientacion del cuadricoptero se derivé aplicando las ecuaciones de
Newton-Euler de momentos al cuerpo de la aeronave. Estas ecuaciones relacionan la
aceleracién angular del cuadricéptero con los momentos ejercidos sobre él. A continuacion, se
enumeran las consideraciones y suposiciones que se tomaron en cuenta para el modelamiento:

e Se realizaron todos los célculos a partir de un marco de referencia movil que se desplaza

y rota junto con el cuadricéptero. El origen de coincide siempre con el centro de masa de
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la aeronave (Figura 47).

e Se asumib que el cuadricéptero tiene simetria lateral respecto a los planos XZy YZ, y
simetria radial respecto al eje Z. Esto significa que el centro de masa del cuadricéptero
coincide con su centro geométrico en los ejes X y Y, y que su tensor de inercias es
diagonal (los productos de inercia son 0).

e Se asumié que la estructura del cuadricoptero es completamente rigida.

Figura 47

Marco de referencia mévil y convencion de numeracion de motores

Nota. ®: roll (giro alrededor del eje X), 6: pitch, (giro alrededor del eje Y), y: yaw, (giro
alrededor del eje Z), cw: giro horario de los motores, ccw: giro antihorario de los motores. L:

longitud de brazo medida desde el centro de masa.
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Al aplicar las ecuaciones de Newton-Euler de momentos, se obtiene como resultado:

IM=I-w+wx((-w)

M, L, 0 0] [w, L, 0 0] roy
IMy[=(0 I, 0].-|uy|x[|0 I o.lwy]
M, 0 0 I |o, 0 0 I log
Donde:

o >M; Sumatoria de momentos respecto al eje i [N-m]

¢ |i: Momento de inercia respecto al eje i [kg-m2]

e Wi velocidad angular respecto al eje i [rad/s]

e W’ aceleracion angular respecto al eje i [rad/s?]

La sumatoria de momentos en cada eje puede descomponerse en tres valores: los
momentos producto de las fuerzas de empuje y torques resistentes de los motores, los
momentos giroscépicos del cuerpo del cuadricéptero y los momentos giroscépicos de las
propelas. Los momentos producidos por la fuerza de empuje de los motores dependen de la
longitud de brazo L, la cual se mide desde el centro de masa del cuadricoptero hasta el eje de
giro de las propelas, como se ilustra en la Figura 47. De acuerdo con las recomendaciones de
Emran y Najjaran (2018), se desprecian los momentos giroscépicos debido a que en la practica

su valor numérico es mucho menor al de los momentos de los motores, dando como resultado:

V2
ZMx 7L‘(T1+T3_T2+T4)

IM = (ZMy, | =12
M, TL'(T1+T2—T3—T4)

Q1+0Q,—Q;—0Q3
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2M;: Sumatoria de momentos respecto al eje i [N-m]
L: longitud de brazo [m]
Ti: Fuerza de empuje producida por el motor i [N]

Qi: Torque resistente producido por el motor i [N-m]

De acuerdo con los calculos realizados en el disefio del subsistema de propulsién, las

fuerzas de empuje y torques resistentes estan dadas por:

Donde:

T; = KypD*n?

Qi = KopD®nf

Ti: Fuerza de empuje generada por el motor i [N]

Qi: Torque resistente generado por el motor i [N]

p: Densidad del aire a 2550 m.s.n.m. = 0.959 [kg/m?]
D: Diametro de la propela = 0.254 [m]

ni: Velocidad angular del motor i [rad/s]

Kr: Coeficiente adimensional de empuje

Kq: Coeficiente adimensional de torque

Adicionalmente, se asume que existe una relacion lineal entre la sefial de entrada de un

motor y su velocidad angular, dada por la siguiente ecuacion:

Donde:

n; = Kyu;

ni: Velocidad angular del motor i [rad/s]
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e K,: Constante de proporcionalidad del motor [rad/s]

e Ui Sefal de entrada normalizada del motor i

Reemplazando los valores de las fuerzas de empuje, torques resistentes y velocidades

angulares en la sumatoria de momentos, se obtiene:

V2
M, 7LKT,DD4K5 ’ (u% + u% - u% - ulzl)

M = [IM, | =|/2
sM,| |7 LKrpD*KG - (uf +uj —uf —uj)

KopD?K§ - (uf +uf — us — uj) |

Para expresar las ecuaciones de forma mas compacta, se definen las siguientes

constantes:

V2
Kxy = TLKTpD4K5
K; = KopD°K§

Por lo tanto, evaluando todos los valores en las ecuaciones de Newton-Euler y

simplificando los productos matriciales y vectoriales, se obtiene:

Kxy - (u% + u?z, - u% + ui) Iy - &y — (Iy - Iz)wywz
Kyy (u% + u% - u% + ui) = Iy ' (‘jy - (IZ - Ix)wzwx
KZ : (u% + uézl- - u% + u%) IZ ’ (".)Z - (Ix - Iy)(‘-)x(‘-)y

Finalmente, se expresan las ecuaciones obtenidas en forma de un modelo de espacio
de estados no lineal, que consiste de un sistema de ecuaciones diferenciales de primer orden

cuyos estados son los desplazamientos y velocidades angulares alrededor de los tres ejes.
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—=fxw
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b)) 0 f2(x,w)
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X4 Wy f4(xr u)
Xs wy !l |fs(xw)
X6 Wz Lfe (%, u).
Uq]
u= Y2
Uz
Uy
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y = y2 = 9
V3 W,
Ecuaciones de estado:
d¢
E = fl(x!u) = wx
do
E = fz(x,u) = Wy
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E = f3(x'u) = Wy
dw I, —
X = f,(xu) = dy Z)a)ywz+£(u% +u? —us —ud)
dt I L
dw I,—1
% e = 0+ T - )
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dw L —1
Rk LONRELCYOR S J
dt I, I,
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Donde:
e Xi: estados
e fi(x,u), ecuaciones de estado
e U entradas

e y:salidas

Linealizacion del modelo matematico de orientacion. Para linealizar el modelo, se
utilizé el método del jacobiano, el cual consiste en aproximar la respuesta del sistema alrededor
de un punto de equilibrio. El punto de equilibrio utilizado fue el vuelo estacionario, es decir, el
estado para el cual todos los desplazamientos y velocidades son igual a cero, y donde los
cuatro motores giran a una misma velocidad, cuya suma es igual al peso de la aeronave. A

continuacion, se detalla el procedimiento de linealizacion.

dx B -
= = (6w = fim(xw)

frin(x,w) = f(xg,up) + Jxo(x — x0) + Jyo(u — uyp)

bo
8o

Yo

xo = =
Wyo
Wyg
Wzo

S oo O OO0

Uy =



[f1 (X0, Uo)]

f2(%0, Uo)

f3(x0,Uo)

S (o 10) =\ (x, ug)

f5(x0, Uo)

Lf6 (X0, Up)

9 O of

op 90 P

op 90 0P

Sh . Ohy |ofs ofs Ofs
R
Pew =5 Lok o oA
6 OJe —_— = =

s ox |09 90
b 90 P

9p 36 oy

Jxo = Jx (X0, up)
of f
du; du,
o o
du,; Odu,
9h .. Oh) oy af;
oy Ol \Gu; ou,
X, u) = : : =

Julww) ofe of,| |2+ 9%
a_u1 6_u4 du; du,
s 9fs
du; du,
o
[ du; Jdu,

Juo = Ju(x0,ug)

0f1

0f1]

dw,

0f2

dw,

0f2

dwy

0fs

dw,

0fs

Jdw,

0fs

Jdw,

0fs

Jdw,

fs

Jdw,

fs

Jdw,

0fe

Jdw,

fe

Jdw,

of
dus
of,
Jus
ofs
Jus
of,
dus
ofs
dus
fe

Jus

% .
Juy,
of,
Juy
ofs
Juy
of,
Juy
ofs
Juy

0fe

Juyl

Jw,|
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Donde:

f(x,u): funcién de estados no lineal

fin(X,u): funcion de estados linealizada

Xo: Vector de estados en el punto de equilibrio

uo: Vector de entradas en el punto de equilibrio

Uo: Sefial de entrada para levitacién estacionaria

f(Xo,U0): funcién de estados no lineal evaluada en el punto de equilibrio
Jx: Jacobiano de estados

Ju: Jacobiano de entradas

Jxo: Jacobiano de estados evaluado en el punto de equilibrio

Juo: Jacobiano de entradas evaluado en el punto de equilibrio

Calculando las derivadas parciales de los jacobianos, se obtiene:

0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 1
I, —1I I, —1
000 0 Y Lo, T—w,
J(x,u) = L L
00 0 Iz_Ix 0 IZ_IX
w
L, 7 L,
I,—1, I,—1I,
_0 0 I Wy L Wy 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
2Kyy 2Kyy 2Kyy 2Kyy
U, - Uy Us - Uy
Juxw) =| I I I I,
Uq U - us — Uy
Iy Iy Iy Iy
2K, 2K, 2K, 2K,
|, “ [ L B
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Evaluando en el punto de equilibrio:

0
0
[f1 (X0, Up)T 0 0
Xo, U I, —1 K 0
fZ(O 0) (y Z)0+ﬂ(u§+u§—u§—u%
_|fs(xo,up)| _ I I _10
f(xo,up) = fuxo o) |~ x X o
42\AX0, Yo (IZ_IX) KXY
—0+—(u2+u2—uz—u2
f5(xo,uo) i L, >0 o 0
foxou) | 7y R 0
(x y) Z 2 2 2 2
—0+—( 0+u0 Uy — Up
IZ IZ
0O 0 01 0 O
0 0 0 01 0
_ oo oo 01
]xO _]x(xO'uO) - 0O 0 00 0 O
lO 0 0 0 O OJ
0 0 0 0 0 O
r 0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
Ky Koy Kxv  Kxy
_ _ I I I I
Juo = Ju(xg,ug) = 2uy| '* x > .
o Koy Ker  _Kov _Kuv
L, L, L, L,
Kz Ky Ky Ky
-IZ IZ IZ IZ

- 0 0 0 0

0 0 0 0

<i{> 000 1 0 0¢ 0 0 0 0
o (0000 1 0f0 Koo Koy Ky Kay At
5c=l,/}=000001l/)+2u0 I L L L iuz
Ol 00000 0fj@x Key  Key Koy Kiy|| 053
o [pooo el 555

-wZ- z KZ KZ KZ KZ

I, I, I, I,
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Donde:

Auq Uy — Ug
Auy | Uz —Ug
Auz | |usz —ug
Auy, Uy —Ug

Este modelo puede expresarse en la forma estandar de un modelo de espacio de

estados lineal, como se detalla a continuacion:

x=A-x+B-u

y=C-x+D-u

¢
0
x=¢
Wy
.
y
Lo, |
Auy
_ |Au,
u_Au3
Au,
¢
y=1|0
wZ
000 100
0 00 0 10
. _lo o000 1
A=Jx0=1o 0 0 0 0 0
000 0 0O
0 00 0 0 O



r 0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
Koy _Kxr Ker o Kyv
B =]u0 = 2u0 Ix Ix Ix Ix
Koy Koy _Kxv Kxv
Iy Iy Iy Iy
Kz Kz Kz Kz
z IZ IZ IZ
1 0 0 0 0 O
C=(0 1. 0 0 0 O
0 00 0 0 1
D=

o O oo
S O o O
S O oo
S O OO
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Evaluando los productos matriciales y simplificando, se obtiene el siguiente resultado:

2uoKxy
_| 1

Y
2ugK;

Z

ZuoKXY

(Auq + Auz — Au, — Auy)

(Auq + Auy — Augz — Auy)

(Auq + Auy — Auy — Aug)

Las ecuaciones se combinan para obtener un sistema de tres ecuaciones diferenciales.

d?¢

dtz

d?6
dt?

d
dt

_ 2ugKyy
L

_ ZuOKXY
= IY

_ 2upKy

w, = ——
I

(Auq + Auz — Au, — Auy)

(Auq + Auy — Augz — Auy)

(Auq + Auy — Au, — Aug)
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Derivacion y linealizacion del modelo matemético no lineal de velocidad en z. Para
derivar las ecuaciones que describen el desplazamiento del cuadricéptero en el gje z, se
aplicaron las ecuaciones de Newton-Euler de fuerzas en el eje z. Las matrices de rotacion
utilizadas para trasladar la magnitud de la fuerza gravitatoria al marco de referencia movil de
acuerdo con la convencién de angulos de Euler se muestran a continuacion.

cOcy cPsOsep —cpsy  syPYse + cpcepsO ]

R(¢,0,Y) = [c@szp sOspsep + cpcp  —cyPse + cpsOsy
—s6 cOs¢ cOco

clcyp cOsyp —s0
R™1(¢,0,9) = [apsesqﬁ —cpsyY  sOspse + cpco c@sqb]
sPsp + cpcpsl®  —cpsd + cpsOsy  cOcg
Donde:

e R(®$,06,p): Matriz de rotacion para los angulos de Euler roll (®), pitch (8), yaw ()

e R®,06,p): Matriz de rotacién inversa para los angulos de Euler roll (®), pitch (8), yaw (y)

Mediante la aplicacion de la ecuacién de Newton-Euler de desplazamiento en el eje z

del marco de referencia movil, se obtiene:

dv,(t)
SFg, =m ;t
0 dv, ()
—(Ty+T, +Ts+T)+[0 0 1]R7(¢,6,9) =
m-g dt

Donde:

>Fgz: Sumatoria de fuerzas en el eje z del marco de referencia movil

m: masa del cuadricéptero

g: aceleracion de la gravedad

V2. Velocidad en el eje z de marco de referencia movil
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Evaluando los productos y simplificando, se obtiene:

dv,(t)

mg - cos(p)cos(0) —(T1 + T, +Tz3+T,) =m o

La ecuacion obtenida se puede linealizar mediante el mismo procedimiento aplicado con

las ecuaciones del modelo de orientacién, dando como resultado:

dv,(t) 4Ky ) 2Ky,
= ug + ug(uy +uy, +uz +uy, —4u
dx m 0 m O( 1 2 3 4 0)

Las tres ecuaciones diferenciales del modelo de orientacién linealizado y la ecuacién del
modelo de velocidad en z pueden expresarse como funciones de transferencia para cada una
de las variables de salida, mediante la aplicacién de la transformada de Laplace. Para ello, se
definen cuatro variables de entrada correspondientes a las cuatro variables de la salida, de la

siguiente manera:
Up =us +uz — Uy — Uy
Ug=us +u; —uz —uy
Upz =uqg +ug —uy; —uj
Uy, =us +uy; +us +uy
Las funciones de transferencia obtenidas son las siguientes:

$(s) _ 2ugKyy
Uy (s) Y

0(s)  2uoKxy
Ug(s) I, - s?
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w(s)  2upky
Ua)z(s) IZ " S

v,(5) _ ZuOny
U,,(s) m-s

Célculo de la dindmica de los motores mediante identificacion de sistemas. Las
funciones de transferencia obtenidas en los pasos previos son una idealizacién del
comportamiento del dron en la cual la respuesta de los motores a una sefial de entrada es
instantanea. Para obtener un modelo méas aproximado a la realidad, es necesario incluir la
dindmica de los motores. Si bien es técnicamente posible obtener la funcién de transferencia de
los motores a partir de pardmetros como su constante de devanado, sus resistencias e
inductancias externas, etc., en la practica esto es extremadamente dificil de realizar debido a
gue no se conocen los valores numéricos de ninguna de dichas constantes. Por lo tanto, el
modelo dindmico del motor se calculd de forma experimental mediante identificacién de
sistemas.

Para identificar el sistema, se utiliz6 la metodologia recomendada por Landau y Zito
(2002), la cual consiste en medir la respuesta en lazo abierto del sistema (en este caso, el
motor BLDC) obtenida al introducir una sefial de entrada binaria pseudo aleatoria (PRBS, por
sus siglas en inglés). Una sefial PRBS consiste en un tren de pulsos de duracién aleatoria que
oscila entre dos valores (alto y bajo). Las sefiales de entrada PRBS vy la sefial de salida
resultante se registran en tiempo real y se ingresan a un software de identificacién de sistemas,
gue estima la funcién de transferencia que mejor se ajusta a los datos. En la Figura 48 se

ilustra la configuracion utilizada para la identificacion.
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Figura 48

Identificacion de sistemas en lazo abierto

JTUl Physical AN

—— -
u(t) system y(t)
Input " Measure

Board

\EEEaEN

Nota. Tomado de Digital Control — Design, Identification and Implementation, por Landau & Zito,

2002, Springer

Para llevar a cabo el experimento de identificacién, se mont6 uno de los motores BLDC
(conectado a su respectivo ESC) al banco de pruebas de caracterizacion de actuadores
utilizado durante el disefio del subsistema de propulsion. Al igual que en experimentos
anteriores, se us6 el mismo sensor de proximidad infrarrojo como tacémetro para medir la
velocidad angular del motor. Se utilizé una placa Arduino UNO para generar y enviar las
sefiales PRBS al ESC, y registrar las mediciones del tacometro.

Se realizaron mediciones con tres periodos de muestreo: 50, 100 y 200 milisegundos.
Se llevaron a cabo cuatro iteraciones del experimento para cada uno de los periodos de
muestreo, es decir, un total de doce. En la Figura 49 se muestra a modo de ejemplo el grafico

de las sefales de entrada y salida respecto al tiempo de una de las iteraciones.



134

Figura 49

Datos utilizados para la identificacion de sistemas del motor BLDC

Entrada y salida normalizadas vs. tiempo
Ts=100 [ms] - 1ra iteracion
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Los datos registrados se ingresaron en la herramienta de identificacion de sistemas del
software de simulacién para estimar un modelo de primer orden del sistema, cuyo principal
parametro fue la constante de tiempo. Las constantes de tiempo estimadas por la herramienta
se resumen en la Tabla 17. Las mediciones con periodo de muestreo de 200 milisegundos
presentaron una dispersion excesiva, probablemente debido a que el periodo de muestreo no
era lo suficientemente corto para capturar la dindmica del sistema, por lo que fueron
descartadas. Las constantes de tiempo estimadas mediante los experimentos con periodo de
muestreo de 50 y 100 milisegundos se promediaron, dando como resultado una constante de

tiempo de 0.333 segundos para los motores BLDC.
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Tabla 17

Constantes de tiempo de los motores BLDC obtenidas mediante identificacion en lazo abierto

NuUmero de Constante de tiempo [S]

iteracion
Ts=50 [ms] Ts=100 [ms] Ts=200 [ms]

1 0.282 0.381 0.826

2 0.305 0.399 0.413

3 0.323 0.337 0.394

4 0.313 0.328 0.430
Promedio [s] 0.306 0.361 0.516
Desviacion 0.015 0.030 0.180

estandar [s]

Nota. Se muestran en rojo los valores descartados

La funcién de transferencia que describe la dinamica de los motores fue, por lo tanto, la

siguiente:

u(s)_ 1
n(s) Tpm-s+1

Donde:
e U: Sefal de entrada normalizada de los motores
e n: Velocidad angular normalizada de los motores

o T1,7,=0.333 [s]: Constante de tiempo de los motores

Combinando la dinamica de los motores con las funciones de transferencia para cada

grado de libertad (multiplicandolas en serie con cada una, lo cual equivale a una convolucién en
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el dominio del tiempo), se obtienen las siguientes funciones de transferencia que describen de

forma mas confiable el comportamiento dindmico del sistema:

d(s) 2uoKyy
Up(s) Ly s2-(Tm-s+1)

0(s) 2uoKyy
Ug(s) I,-s% (ty-s+1)

wy(s) 2uoK;,
Uyz(s) _Iz-s-(rm-s+1)

v,(5) _ 2uoKyy,
Uy,,(s) m-s-(tp-s+1)

Estas son las funciones de transferencia que se utilizaron posteriormente para la
simulacion de la dinamica del sistema y el disefio del sistema de control en cascada, fijando los
valores de las constantes de acuerdo a los resultados obtenidos en otras etapas del disefio,
como el disefio mecanico de la estructura y la programacioén del algoritmo de control de vuelo.

La arquitectura de control utilizada para el sistema consistié en cuatro lazos de control,
uno para cada uno de los grados de libertad, disefiados de acuerdo a las funciones de
transferencia obtenidas. Inicialmente, los cuatro lazos de control se disefiaron para controlar
directamente el angulo de inclinacién en cada uno de los grados de libertad. Sin embargo, este
método no tuvo buenos resultados. A pesar de realizarse una gran cantidad de ensayos en el
banco de pruebas, nunca se pudo estabilizar la planta. Se prob6 a continuacion una
arquitectura que consiste en dos lazos de control en cascada (siendo el lazo interno un PID de
velocidad y el lazo externo un control proporcional de posicion angular) para el roll y pitch, un
control PI para la velocidad en yaw y un control en lazo abierto para la velocidad en z. Mediante

esta arquitectura se logro estabilizar al dron, como se detalla en el proximo capitulo.
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Disefio electronico del controlador de vuelo

El disefio electrénico de los circuitos impresos del controlador de vuelo y el control
remoto se llevd a cabo siguiendo las recomendaciones de la norma IPC 22221A (IPC, 2003),
tales como el material del sustrato de la placa, el ancho y espaciado de las pistas, etc. Como
primer paso, se llevé a cabo el disefio detallado de los circuitos, determinando de forma precisa
las conexiones entre componentes. Los circuitos fueron plasmados en diagramas
esquematicos realizados en un software EDA de libre acceso, incluidos en el Anexo lll.

A breves rasgos, el circuito del controlador de vuelo consta del microcontrolador, los
sensores (IMU y barémetro) previamente seleccionados, conectados al bus 12C, un mdédulo de
radiofrecuencia NRF24L01 conectado al bus SPI, un convertidor de nivel para transformar la
alimentacion de 5VDC (proveniente de la PDB) en 3.3VDC, un interruptor, indicadores
luminosos y pines de salida para las sefiales de control de los motores, conectados a
conversores de nivel bidireccionales que transforman la sefial de 3.3VDC en una de 5VDC
compatible con los ESCs. Por otro lado, el circuito del control remoto esta conformado por una
tarjeta de desarrollo Arduino Nano, dos joysticks, varios botones, un modulo de radiofrecuencia
NRF24L01-PA-EXT y una pantalla OLED de 0.96 pulgadas para visualizacion.

Una vez disefiados los circuitos, se establecieron las dimensiones externas de las
placas: 8x10 centimetros para el controlador de vuelo del cuadricéptero (definido previamente a
partir de las dimensiones del cuerpo del armazdn), y 10x14 centimetros para el control remoto
(dimensiones adecuadas para que el control remoto pueda ser sujetado comodamente con las
manos). Se eligié sustrato FR4 (fibra de vidrio tejida reforzada con resina epdxica) para ambas
placas, debido a su alta resistencia mecanica y a su disponibilidad en el mercado local.

Se decidié utilizar componentes con empaquetado DIP (Dual Inline Package) u otros
empaquetados que permitan el montaje en agujeros pasantes. Se evito utilizar componentes de

montaje superficial (SMD) debido a la dificultad de montarlos y soldarlos a la placa de forma
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manual. Adicionalmente, se decidié no montar el microcontrolador, los sensores, los médulos
de radiofrecuencia y los convertidores de nivel directamente a la placa, sino montarlos en
socalos hembra soldados a la misma. Este tipo de montaje permite poner y quitar los
componentes con facilidad, facilitando enormemente el reemplazo de cualquiera de ellos en
caso de gue sea necesario. Se decidi6 realizar los circuitos impresos en dos capas.

A continuacion, se procedié a calcular el ancho minimo de las pistas, para lo cual se

utilizé una funcién que se aproxima a las curvas de la gréfica mostrada en la Figura 50.

Figura 50
Curvas para determinar el ancho de pista de los conductores de cobre en funcién de la

variacién de temperatura, seccion transversal y corriente en amperios.

(For use in determining current carrying capacity and sizes of etched
copper conductors for various temperature rises above ambient.)
350

300 ‘99%;‘?
250 ,,:c’;égsﬁ/
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AT |2
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W
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= 100 _.-f;//" // / _.-"'/
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= 70 il D R D
; &0 Al
W 50 . A
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CROSS SECTION IN SQ. MILS
Nota. La gréfica representa la relacion entra la seccion transversal del conductor de cobre en
millis (0.0254 mm), corriente maxima en amperios, y variacion de temperatura al ambiente.

Tomado de IPC2221A: Generic Standard on Printed Board Design (p.41), por IPC, 2003, IPC

task Group.
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De la gréfica, se obtiene la siguiente funcién para el ancho de pista:

QR

Amax )

Area = (m

Donde:
e K=0.048, C=0.725y B=0.44: Constantes de ajuste de la curva
o Amax: Corriente maxima [A]
o AT: Variacién de temperatura del circuito respecto a la temperatura ambiente [°C]

e d: cantidad de cobre por unidad de superficie [0Z]
Para el control remoto, el célculo del ancho minimo da el siguiente resultado:

Apax = 1[4]
d =1]oz]

AT = 5[°C]

QR

Amax )

_— = [ 2
(K = ATF) 24.818 [mils~]

Area = (

Area

— = 18.011 [mils| = 0.4
1378+4d) 8.011 [mils] = 0.457 [mm]

Anchopyiy =

Para el controlador de vuelo, el calculo del ancho minimo da el siguiente resultado:

Amax =1 [A]
d=1]oz]

AT = 10 [°C]

QR

Amax
) = 16.296 [mils?]

Area = (—(K AT



Area

= 11.826 [mils] = 0.
378+ d) ~ 11826 [mils] = 0.3 [mm]

Anchopyip =

Para la separacion de los conductores se tomo en cuenta que se van a utilizar dos
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capas de conductores externos, con recubrimiento de una capa de antisolder UV antes de la

soldadura de los componentes, y el voltaje maximo entre conductores (pico maximo DC) como

se muestra en la Figura 51, obteniéndose una separacion minima de 0.05 mm.

Figura 51

Tabla de seleccion de espaciado entre conductores eléctricos

Voltage P ;
Betwoen Minimum Spacing
Conductors Bare Board Assembly
(DC or AC
Peaks) Bi B2 E3 B4 A5 AE AT
— __ __ __ __
0-15 0.05 mm 0.1 mm 0.1 mm 0.05 mm 0.13 mm 0.13 mm 0.13 mm
[0.00197 in] [0.0038 imn] [0.0038 in] [0.0D0187 in] [0.00512 in] [0.00512 in] [0.00512 in]
16-30 0.0% mm 0.1 mm 0.1 mm U3 mm 0.13 mm 0.25 mm 0.13 mm
[0.00197 in] [0.0038 in] [0.0038 in] [0.00187 in] [0.00512 in] [0.00984 in] [0.00512 in]
31-50 0.1 mm 0.8 mm 0.8 mm 0.13 mm 0.13 mm 0.4 mm 0.13 mm
[0.00:38 in] [0.024 in] [0.024 in] [0.00E12 in] [0.00512 in] [0.018 in] [0.00512 in]
51-100 0.1 mm 0.8 mm 1.5mm 0.13 mm 0.13 mm 0.5 mm 0.13 mm
[0.0038 in] [0.024 in] [0.0531 in] [0.00512 in] [0.00512 in] [0.020 in] [0.00512 in]
101-150 0.2 mm 0.8 mm 3.2 mm 04 mm 0.4 mm 0.8 mm 0.4 mm
[0.0078 in] [0.024 in] [0.126 in] [0.016 in] [0.018 in] [0.031 in] [0.016 in]
151170 0.2 mm 1.25 mm 3.2 mm 04 mm 0.4 mm 0.8 mm 0.4 mm
[0.007T8 in] [0.0482 in] [0.126 in] [0.016 in] [0.018 in] [0.031 in] [0.016 in]
171-250 0.2 mm 1.25 mm 8.4 mm 04 mm 0.4 mm 0.8 mm 0.4 mm
[0.0078 in] [0.0482 in] [0.252 in] [0.018 in] [0.018 in] [0.031 in] [0.018 in]
251-300 0.2 mm 1.25 mm 12.5 mm 04 mm 0.4 mm 0.8 mm 0.8 mm
[0.0078 in] [0.0482 in] [04821 in] [0.016 in] [0.018 iin] [0.031 in] [0.031 in]
301-500 0.25 mm 2.5 mm 125 mm 0.8 mm 0.8 mm 1.5 mm 0.8 mm
[0.00834 in] [0.0884 in] [0.4821 in] [0.031 in] [0.031 iin] [0.0581 in] [0.031 in]
» 500 0.0025 mm 0.005 mm 0.025 mm 0.00305 mm | 0.00305 mm | 0.00305 mm | 0.00305 mm
See para. 8.3 hialt feolt Tvolt heolt Feolt Ivolt Tvalt
fior cale.

81 - Intemal Conductons
52 - External Conductors, uncoated, s2a leved to 3050 m [10,007 feef]
g - oot : e

B4 - Exernal Gonductors, witn permanent polymer coating (any elevation

A5 - Exiamal Comporent keadteminaton, uneoated, sea level ta 3050 m [10,007 fast]
AT - Extamal Comporent kad femmination, with conformal coating (any akevation)

Nota. El gréfico representa los parametros para seleccionar el espaciado entre pistas de

conductores en funcion del recubrimiento de la placa, voltaje maximo, ubicacion de los

conductores y la altura de uso de la PCB. Tomado de IPC2221A: Generic Standard on Printed

Board Design (p.43), por IPC, 2003, IPC task Group.
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Cabe recalcar que los valores obtenidos se tratan de limites inferiores para el ancho y
espaciado de las pistas; sin embargo, en la practica, mientras mayores sean estos valores,
mejor sera el desempefio del circuito impreso, por lo que se busca maximizarlos sin aumentar
las dimensiones fisicas de la placa. Se realizé el enrutamiento de las pistas en el mismo
software EDA utilizado para la elaboracién de los diagramas esquematicos, como se muestra
en la Figura 52 y en la Figura 53. El ancho y espaciamiento minimos fueron de 0.6 milimetros, y
se respetaron buenas practicas de disefio como el enrutamiento de pistas con codos a 45°, la
colocacion de pads para soldadura de componentes con un diametro de al menos 1.8 veces el
ancho de pista, y una distribucién de componentes que facilita el enrutamiento de pistas y
separa las sefales de potencia y control. Como se menciond previamente, ambos circuitos

impresos se disefiaron en dos caras, para facilitar el enrutamiento de las pistas.

Figura 52

PCB disefiada en software EDA para el control remoto de radiofrecuencia

Herramientas PCE —

LOTCCO® IHE
TG adx 0 =4

Capas y Objetos * & —
All  Copper Non-Copper  Objeto
<& Capa superior
@ Capa inferior

<& Capa de serigrafica superior

Y
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Figura 53

PCB disefiada en software EDA para el controlador de vuelo del dron.

Herramientas FCE

LOTTCECOOO
T £ A X0

Capas y Objetos * 8 —
All Copper  Mon-Copper  Objeto
@@ Capa superior
& Capa inferior

<& Capa de serigrafica supenor
P

Programacioén del controlador de vuelo

La estructura del programa principal consiste en un bucle infinito (superloop) que llama
de forma secuencial a funciones que llevan a cabo tareas de lectura de sensores,
acondicionamiento de las sefiales, compensacion entre unidades de medicion inercial,
transmision de informacion de telemetria, recepcion de comandos, ejecucion del controlador
PID y comando de los motores. El disefio del algoritmo se realizé a partir de una abstraccion de
maquina de estados finitos, en la cual una variable lleva la cuenta del estado actual del drony
ejecuta las funciones de entrada, ciclo y salida correspondientes a dicho estado. En la Figura

54 se puede observar un diagrama de flujo con la estructura del programa.



Figura 54

Diagrama de flujo del programa principal del controlador de vuelo

Tomando en cuenta todas las funciones que se ejecutan dentro de la estructura de

control While del programa, se lleg6 a determinar el tiempo de ejecucién por ciclo, el cual

Definicion de variables de
proceso, instrumentacion,
comunicacién y programacion.
Configuracion periféricos
Configuracion MPUs6050
Configuracion NRF24L01
Calibracién de sensores

;

¢Hay nuevos
datos de control?

lT

| Actualizacion de Set ]
No .

* Points

Lectura de
sensores

L

Célculo de
Altura

T

Calculo de
Angulos

e

Célculo de
errores

!

¢ Ha transcurrido
1 SampleTime?

Calcular PID

[ Actualizar velocidad motores ]

Transmitir Datos de
telemetria
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servira como referencia para el tiempo de muestreo del sistema de control, el cual se detalla en

la Tabla 18.



Tabla 18

Tiempo de ejecucion de las principales funciones en la ejecucién del programa.

Funcién

Tiempo de ejecucion [ms]

Lectura BMP180 8.5
Lectura MPU6050 1
Célculo de Angulos 0.25
Célculo de set points 0.25
Calculo de Errores 0.25

Ejecucién PID 0.25
Lectura NRF24L01 2
Escritura de Telemetria 0.25
Escritura NRF24L01 2

Otros 1.75
Total 16.5

Configuracion del sensor MPU6050. El circuito integrado MPU6050 cuenta con un
giroscopio de 3 ejes y un acelerometro de 3 ejes, al ser parte de una unidad de medicién
inercial requiere de acondicionamiento de sefial para las variables de medicion, como es el
caso de filtros embebidos dentro del integrado, asi como la correccién de la desviacion del
giroscopio en funcién del tiempo, esto se logra mediante una compensacién con el

acelerometro. Se debe tomar en cuenta que el giroscopio es susceptible a ruido de alta
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frecuencia, mientras que el acelerometro es susceptible al ruido de baja frecuencia por lo cual

se ha optado por la siguiente configuracion dentro de los registros del sensor.
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Se establecié un rango de medicién del giroscopio de £500°/s y para el acelerometro de
189, los mismos que se configuraron en los registros 0x1B y 0x1C respectivamente y dentro del
registro 0x1A se selecciond un filtro pasa bajos para el giroscopio y acelerémetro que se ajuste

al tiempo de muestreo el cudl se detalla en la Figura 55.

Figura 55

Frecuencias del filtro pasa bajos embebido en el circuito integrado con sus respectivos retrasos

DLPF_CFG Accelerometer Gyroscope
(F= = 1kHz)

Bandwidth Delay Bandwidth Delay Fs (kHz)

(Hz) {ms) (Hz) {ms)
0 260 0 256 0.98 8
1 184 20 188 1.9 1
2 94 3.0 98 28 1
3 44 4.9 42 4.8 1
4 21 85 20 83 1
5 10 138 10 134 1
6 5 19.0 5 18.6 1
7 RESERVED RESERVED 8

Nota. El gréfico representa las diferentes configuraciones para el filtro pasabajos del giroscopio
y acelerémetro de la MPU6050. Tomado de MPU-6000/MPU-6050 Register Map and

Descriptions (p.9), por InvenSense, 2013, InvenSense Inc.

El tiempo de actualizacion de datos en el buffer de salida de la MPU-6050 es de 1 Khz,
lo que permite una ejecucion eficiente del algoritmo de control. Cabe recalcar que los valores
del filtro pasa bajos se establecieron tras una serie de pruebas en las que se probo el
desempefio del sensor tanto con motores apagados como encendidos, analizando su
respuesta frente al ruido y su capacidad de ejecutar el algoritmo en el tiempo adecuado para no

ralentizar el control.
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Acondicionamiento de las sefiales del sensor MPU-6050. Para generar los angulos
de Euler es necesaria la integracién de la velocidad angular, la cual se integra con un delta de
tiempo igual al tiempo de muestreo, este &ngulo debe compensarse con el &ngulo generado
entre las componentes ortogonales de la aceleracion lineal, dado que el giroscopio presenta
una desviacion en funcién del tiempo, a partir de la calibracion de los pesos entre angulo de

giroscopio y acelerémetro se obtuvo la siguiente compensacion:

YT 0angie = gYT Oangie * 0.998 + accangie * 0.002

Adicionalmente cuando el dron se encuentra encendido, pero sin volar, se activa una
funcién que permite igualar el angulo del giroscopio con el angulo del acelerémetro.

También se programo un filtro de media mévil o exponencial conocido como EMA
(Exponential Moving Average), con la finalidad de reducir el ruido de los valor-es RAW del
giroscopio al momento en que el dron se encuentra en vuelo estacionario con un pulso de

1400us y 250 Hz, el ruido recolectado se muestra en la Figura 56.

Figura 56

Lecturas del giroscopio con los motores encendidos en estado estacionario

Velocidad angular vs # ciclos de ejecucion
Ancho de pulso de entrada 1400us, frecuencia 250Hz

15.00
10.00
5.00
0.00
-5.00
-10.00

-15.00
0 1000 2000 3000 4000 5000

# Ciclos de ejecucion

WMNM’WWWM

Velocidad angular Y medida
[*/s]
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Como se aprecia en la figura anterior, el ruido generado por los motores BLDC presenta
un comportamiento de ruido de media cero, por lo cual mediante una aproximacion con
herramientas de suavizado en Excel se comprobd que un filtro con frecuencia de corte de 10Hz

reduce el ruido en los valores RAW del giroscopio como se muestra en la Figura 57.

Figura 57

Comparacion de sefales RAW y sefiales filtradas con EMA

Velocidad angular medida vs. # ciclos de ejecucion
Ancho de pulso de entrada 1400 us, frecuencia 250 Hz

15.00 -
10.00 -
5.00 -
0.00
-5.00 -
-10.00 -

—-15.00 -
1 1001 2001 3001 4001 5001

# Ciclos de ejecucién

°/s]

Velocidad angular Y medida

——Real ——Filtrada (estimacién)

Todo esto se traduce en la siguiente ecuacion.

Velocidadypgyiar = 0.7 * Velocidad g gyiar + 0.3 ¥ RAWnguiar

Y finalmente para suavizar los angulos medidos se aplicé un filtro complementario para
evitar inconvenientes con la derivada del error en el controlador PID como se muestra en la

siguiente ecuacion.

Angulo = 0.9 x Angulo + angulogy,, * 0.1
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Configuracion del sensor BMP180. El sensor barométrico se configuré a modo de

bajo consumo de potencia dado que no se cuantifica como una variable de proceso, caso

contrario solo es una variable de indicacion de altura en el sistema de telemetria por lo cual se

optd por la configuracion que se muestra en la Figura 58.

Figura 58

Configuracién via hardware de los modos de operacién de, BMP180

SRS RMS RMS
Internal Conversion time Avg. current @ . .
noise noise
Mode Parameter number of pressure max. 1 samplefs typ. — —
oversampling_setting samples [I'I'I.B] [II.A] [hPH. [I'I'I].
ultra low power o 1 45 3 0.06 0.5
standard 1 2 75 b 0.05 04
high resolution 2 4 135 7 0.04 0.3
ultra high resolution 3 ] 255 12 0.03 0.25

Nota. El gréafico representa las diferentes configuraciones para el modo de operacion del

BMP180. Tomado de BMP180 Data sheet (p.12), por Bosch Sensortec, 2013, Bosch.

El sensor se configuré en modo de bajo consumo de potencia, con un muestreo Gnico

por ciclo de ejecucién del algoritmo interno del sensor, con un tiempo de conversion de 4.5ms,

lo que representa una lectura cada 4.5 ms, con ruido pico de hasta 0.6 hPa lo que se traduce

en un ruido méaximo de 0.5m para la altura.
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Configuracion del médulo de radiofrecuencia NRF24L01. Para la configuracion del
sistema de comunicaciones se verifico una banda de radio libre alrededor de los 2.4GHz dentro
del campus universitario en Sangolqui, para lo cual se encontré minimas interferencias en la
banda de 2480 MHz a 2493 MHz por lo cual se tomo6 una frecuencia de 2.486 Ghz para la
transmisién de comandos y recepcién de telemetria, alternando entre los modos de emisor y
receptor, para que el modulo funcione como un transceptor a una velocidad de 1Mbps y una
longitud de datos de 32 bytes, los cuales se dividen en una variable estructural de recepcion
gue contiene:

e Throttle: entero de 16 bits para controlar la velocidad de todos los motores de forma
sincronizada

o AuxO0: entero de 16 bits que permite el arranque de lectura de los sensores.

e Auxl: entero de 16 bits que permite el arranque del controlador PID y el arranque de los
motores en velocidad de vuelo estacionario.

e Aux3: entero de 16 bits que permite encerar el angulo de giroscopio y acelerémetro y
detiene el movimiento de los motores.

e Yaw: entero de 16 bits para controlar la velocidad angular del dron alrededor del eje Z.

e Pitch: entero de 16 bits para controlar el angulo pitch del dron.

¢ Roll: entero de 16 bits para controlar el angulo roll del dron.
Mientras que la estructura de transmisién contiene las siguientes variables:

e Troll: entero de 16 bits que representa el angulo roll leido por la IMU.

e Tpitch: entero de 16 bits que representa el angulo pitch leido por la IMU.

e Taltura: entero de 16 bits que representa la altura sobre el nivel del mar del dron.

e Tvoltaje: entero de 16 bits que representa el nivel de la bateria LiPo.

e Estado: entero de 16 bits que representa el estado de la maquina de estados.
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El bit de acknowledge de la trama de datos fue desactivado ya que al ser un sistema de
streaming de datos solo se necesitan enviar datos cada cierto tiempo independiente de la
confirmacion de estos.

Para determinar el alcance del sistema de transmision y recepcion se obtuvieron los

siguientes valores en la Tabla 19.

Tabla 19

Alcance maximo de transmision para controlador de vuelo y control remoto

Modulo NRF24 Localizacion Alcance [m]
NRF24L01 Controlador de vuelo (dron) 50
NRF24L01 PA+LNA Control remoto (usuario) 75

Nota. Esta tabla muestra el alcance de transmision de datos de cada circuito de control y

comando del dron.

Como se ve en la tabla anterior, se tiene un alcance de envio de datos de telemetria del
dron hacia el control remoto de 50m de distancia sin obstrucciones, mientras que el alcance del
control remoto hacia el dron para el envio de los comandos es de 75 metros. Esto se debe a
gue el control remoto cuenta con un médulo de ampliacion de potencia de bajo ruido. Se puede
aumentar al alcance de transmisién hasta 1 kilbmetro mediante la reduccion de la velocidad de
transmision a 250kbps y aumentado la potencia de transmision (Nordic Semiconductor, 2008).
Los valores enviados del control remoto al dron son los comandos de los joysticks y botones
ingresados por el usuario, mientras que los valores enviados por el dron hacia el control remoto

son la altura, voltaje de la bateria, giro en roll y pitch, velocidad en yaw y estado (telemetria)



151

Configuracion del microcontrolador STM32F411CEUG6. El microcontrolador se
configuré dentro del IDE STMCubelDEMx el cual permite configurar los periféricos de forma
visual, a partir de esto se seleccionaron los pines GPIO requeridos sin que generen
interferencias en el funcionamiento de los demés componentes del microcontrolador donde se

obtuvo la distribucién que se observa en la Figura 59.

Figura 59

Configuracion de pines del microcontrolador STM32F411CEU6
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Tomando en cuenta que se requiere la mayor velocidad de procesamiento de
instrucciones se configurd los multiplicadores de la frecuencia del reloj basado en la entrada del
oscilador externo, para obtener un valor de 96 Mhz tomando en cuenta el limite de 100Mhz y

las velocidades maximas de los relojes para periféricos como se muestra en la Figura 60.



Figura 60

Configuracion de los relojes para los periféricos del microcontrolador
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A partir del cristal de cuarzo de 25 Mhz se configuré los multiplicadores para el HSE
(High Speed External), lo que permitio alcanzar una velocidad base para el microcontrolador de
96 MHz, lo que permitié configurar las frecuencias base para los relojes internos APB1 y APB2,
para los buses I12C y SPI, los Timers 2y 3, y finalmente el reloj del convertido analogo-digital
ADC1.

La configuracion del bus 12C1 se basé en la frecuencia de transmisién de datos de
400Khz, la cual es compatible con la MPU6050 y el BMP180, lo que garantiza una transmision
de datos eficiente, y se seleccion6 una longitud de direccién de 7-bits tomando en cuenta un
octavo bit dedicado para la lectura o escritura, como se muestra en la Figura 61.

La configuracién del bus SPI2 se basé en la velocidad éptima para la transmision de

datos a través del médulo de radiofrecuencia NRF24L01, utilizando un divisor para el reloj
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APBL1 de 8, el cual da como resultado una velocidad de transmisién de 6 Mbps, con un formato

de trama Motorola como se indica en la Figura 62.

Figura 61

Configuracioén del bus 12C1

~ Master Features
12C Speed Mode

Fast Mode

[12C Clock Speed (Hz)

200000 ]

Fast Mode Duty Cycle
~ Slave Features

Duty cycle Tlow/Thigh = 2

Clock Mo Stretch Mode Disabled

| Primary Address Length selection |7-bit |
Dual Address Acknowledged Disabled
Primary slave address 0
General Call address detection Disabled

Figura 62

Configuracioén del bus SPI2

~ Basic Parameters

Frame Format Maotorola
Data Size 8 Bits
First Bit MSB First
~ Clock Parameters
Prescaler {for Baud Rate) B8
Clock Paolarity (CPOL) Low
Clock Phase (CPHA) 1 Edge
~ Advanced Parameters
CRC Calculation Disabled
MNSS Signal Type Software

A continuacion, se configuraron el Timer 2, el cual fue utilizado para crear los 4 canales

para las sefales PWM encargadas de controlar los ESCs. Tomando como fuente el reloj

interno para obtener un contador ascendente, ademas se activaron los canales 1, 2, 3y 4 como

generadores PWM como se muestra en la Figura 63.
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Figura 63

Configuracion de reloj y canales del Timer 2

TIMZ Mode and Configuration

Slave Mode |Di53ble ~ |
Trigger Source |Disable o |
Clock Source  |Internal Clock ~
Channel1 [PWM Generation CH1 |
Channel2 [PWM Generation CH2 v |
Channel3 [PWM Generation CH3 v |
Channel4 [PWM Generation CH4 |
Combined Channels [Disable

El Timer 3 se configuré de manera que sirva como entrada de captura directa con la
finalidad del captar el pulso en modo de flanco ascendente del sensor ultrasénico como se
muestra en la Figura 64, con un prescaler de 99 el cual da un conteo ascendente de 1us con un

valor méaximo de 16 bits es decir un conteo de hasta 65.535 ms.

Figura 64

Configuracion del pin de captura para el sensor ultrasonico.

~ Counter Settings
Prescaler (PSC - 16 bits value) 100-1
Counter Mode Up
Counter Period (AutoReload Register - 16 bits value )}  65535-1
Internal Clock Division (CKD) Mo Division
auto-reload preload Disable
~ Trigger Qutput (TRGO) Parameters
Master/Slave Mode (MSM bit) Disable (Trigger input effect not delayed)
Trigger Event Selection Reset (UG bit from TIMx_EGR}
~ Input Capture Channel 1
| Polarity Selection Rising Edge |
[CSelecton _ Diect |
Prescaler Division Ratio Mo division

Input Filter (4 bits value) 0
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También se configuré una entrada analégica con la finalidad de medir el voltaje de la
bateria LiPo con una resolucién de 12 bits y un divisor de tension para obtener valores de 0 y
3.3V como se muestra en la Figura 65, ademas de utilizar la lectura por DMA para evitar

interferencias en el programa principal.

Figura 65

Divisor de tension para la lectura del voltaje de la bateria

pag
pagjid
pB15AE— I MOSI

GO E—IGND

ECHO_3V3[>—=aZ{pas
TRIG_IV3I[ 2 {pa7
LEDI[ D>—<&4p
LED) >

X 4_Tx1 482 1,175k
Comunicaciones T AN~ ANN—

- — (Y] pommmpgpee | SV v

GND

Finalmente se configuré el puerto USB a modo de Puerto Serial Virtual con la finalidad
de utilizar un monitor serial para la depuracién del programa principal a partir de una conexion

USB.

Configuracién del control remoto. El control remoto se disefié con un transceptor
NRF24L01 PA+LNA, una tarjeta de desarrollo Arduino Nano V3.0, un convertidor step down
Mh-Mini-360 a 3.3V, una pantalla OLED 0.96” para la visualizacion de telemetria, un conjunto
de 4 botones y dos médulos Joystick.

Con la configuracion de elementos antes mencionada se define el rango de operacion
de los joystick y su mapeo correspondiente a la amplitud de pulso, tomando como referencia
para throttle un valor estimado de 1450 el cual define el punto de levitacién para el dron, un

valor méximo de 1650 y un valor minimo de 1375, estos valores permiten la maniobrabilidad
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adecuada del empuje de los 4 motores, mientras que para Roll y Pitch se mapea un valor
medio de 1500, un maximo de 2000 y un minimo de 1000 los cuales representan angulos de
0°, 10° y -10° correspondientemente. Para Yaw se configuré un mapeo con un punto medio de
1500, méaximo 2000 y minimo de 1000, los cuales corresponden a velocidades angulares de
0°/s, -120°/s y 120°/s correspondientemente.

Los pulsadores se conectaron a puertos digitales de Arduino en configuracion de pull
up, los cuales permiten el cambio de estado en el programa del microcontrolador, a
continuacion, se detalla el uso de los pulsadores.

e LyawB: inicia el estado O del controlador de vuelo, se calibran los sensores y arrancan
motores en el pulso mas bajo, es decir 1000us.

e Aux2:inicia el estado 1 del controlador de vuelo, en este punto se ejecuta el controlador
PID, arrancan los motores con el pulso medio del throttle y se permite el cambio de
premisas de roll, pitch, yaw y throttle.

¢ RyawB: inicia el estado 2 del controlador de vuelo, en este estado se igualan los angulos
generados por el giroscopio y el acelerémetro con la finalidad de compensar el drift del
giroscopio y se detienen por completo los motores.

e Auxl: permite ejecutar la calibracion y compensacion de los Joysticks.

El transceptor NRF24L01 PA+LNA se configur6 a modo de largo alcance y velocidad
media de transmisién de datos con la finalidad de optimizar el alcance-velocidad de operacién,
donde la trama enviada, formada por una estructura de enteros, corresponde a las siguientes
variables:

e Throttle: entero con rango que va desde el pulso minimo hasta el rango méaximo definido
por el usuario.

¢ Roll: entero con rango de 1000 a 2000.
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e Pitch: entero con rango de 1000 a 2000.
e Auxl, LyawB, RyawB: entero con valor de 0 o 1.
El resto de los pardmetros configurados en el médulo de radiofrecuencia para el control
remoto, fueron configurados de forma semejante que el controlador de vuelo. La distribucion de

pines se muestra en la Figura 66.

Figura 66

Distribucion de pines del microcontrolador utilizado para el control remoto.

Microcontrolador
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Disefio mecanico del banco de pruebas de 4 grados de libertad

A fin de poder realizar pruebas de estabilidad del cuadricdptero sin temor a colisiones o
accidentes, se llevé a cabo el disefio de un banco de pruebas de 4 grados de libertad. El banco
consiste de una base de acero que se asienta en el suelo, y un conjunto de tres cabezales
moviles intercambiables que se acoplan a la parte superior de la base. El cuadricoptero se
puede montar en cualquiera de los cabezales maviles, los cuales le permite moverse en uno,

dos, tres o cuatro grados de libertad, dependiendo de la configuracién utilizada. En la Figura 67
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se puede observar el modelo CAD del banco de pruebas. El objetivo del banco de pruebas es

poder emular el vuelo de la aeronave para poder probar y calibrar los algoritmos de control en

un ambiente seguro.

Figura 67

Modelo CAD del banco de pruebas de estabilidad, con el cuadricéptero montado

Cuadricoptero

Cabezal mavil

g Base fija

La base fija se disefié para ser construida mediante tubos cuadrados de acero de 2
pulgadas de ancho. Consiste en una columna central a la cual se sueldan cuatro patas
horizontales que brindan estabilidad al banco. En la parte superior de la columna se acopla

mediante juntas empernadas un rodamiento lineal. Se coloc6 un separador de duralén con las
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dimensiones exactas para que el centro del rodamiento lineal coincida con el centro de la
columna. Todos los cabezales moviles se acoplan a la base mediante este rodamiento, el cual
les permite desplazarse en el eje z y rotar en yaw.

Para determinar la longitud de la columna central, se calculd la altura minima de vuelo
del cuadricéptero a partir de la cual el efecto de tierra (ground effect) deja de ser significativo. El
efecto de tierra es un fendmeno que consiste en el aumento de la fuerza de empuje de las
propelas de un dron cuando este vuela a baja altura, debido a la interaccion de los vortices
producidos por las propelas con el suelo. El efecto de tierra deja de ser significativo a una
distancia mayor o igual a cinco veces el radio de las propelas (Paz, Suéarez, Gil, & Baker, 2020).
Se calcul6 que la distancia minima recomendada para poder despreciar el efecto de tierra es
de 0.635 metros, por lo que se establecié de forma conservadora que la altura de la base del
banco de pruebas sea de 0.8 metros para poder emular el vuelo en condiciones normales.
También se verificd que el efecto de tierra produce un aumento despreciable de 0.2% de la

fuerza de empuje cuando el dron vuela a esta altura. Los calculos se detallan a continuacion.

Zmin = 5R = 5 - 0.635 [m]

Zpanco = 0.8 [m] > Zmin

= =1.002

Donde:
e R:radio de la propela [m]
e Zmin: Altura minima para despreciar efecto de tierra [m]
®  Znanco: Altura del banco de pruebas [m]
o T: Fuerza de empuje de las propelas sujetas a efecto de tierra [N]

e T.: Fuerza de empuje de las propelas no sujetas a efecto de tierra [N]
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Una vez establecida la altura del banco de pruebas, se procedi6 a determinar las
dimensiones de la base. Para ello, se llevé a cabo un procedimiento iterativo de optimizacion,
variando en cada paso la longitud de las patas y el espesor de los tubos y determinando si el
banco de pruebas se volcaria o no con dichas dimensiones al ser sometido a la fuerza de
empuje del dron. El objetivo de este procedimiento fue encontrar los valores 6ptimos de
espesor de tubo y longitud de las patas para garantizar la estabilidad del banco sin volverlo
excesivamente pesado o voluminoso, y por ende dificil de transportar. Las fuerzas utilizadas
para el célculo corresponden al dron ejerciendo el maximo empuje posible (23.08 N), con la
maxima inclinacion posible (30°), y con el maximo desplazamiento en el eje z (500 mm). A
continuacion, se presenta a modo de ejemplo el célculo para la primera iteracion, con su

respectivo diagrama de cuerpo libre (Figura 68).

Figura 68

Diagrama de cuerpo libre del banco de pruebas usado para calculo de equilibrio

500

800
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L = 200 [mm]

e =2 [mm]

F. = F, = 11.54 [N]

My =0

F, (800 [mm] + 500 [mm])
*= N

= 594.83 [mm]

x = 594.83 [mm] > L = 200 [mm] = El banco se vuelca

Donde:

L: longitud de las patas medida desde el centro del banco [mm]

e: espesor de los tubos cuadrados del banco [mm]

N: fuerza normal [N]

W: Peso del banco de pruebas, obtenido a partir del modelo CAD [N]

e F.: Fuerza de rozamiento [N]

o >Fi: Sumatoria de fuerzas en el eje i [N]

¢ >M,: Sumatoria de momentos respecto al origen (coincidente con el suelo) [Nm]

e F,=11.54 [N]: Fuerza en x con inclinacion méaxima (30°)

e F,=19.99 [N]: Fuerza en z con inclinacién maxima (30°)

e x: distancia a la cual actua la fuerza normal [mm]. Debe ser menor a L para evitar el

volcamiento del banco de pruebas
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Las dimensiones 6ptimas del banco se encontraron en la cuarta iteracion: longitud de
patas de 300 milimetros y espesor de tubo de 3 milimetros. Los resultados del procedimiento
iterativo de optimizacion se presentan en la Tabla 20. Con las dimensiones encontradas, la

masa total de la base se estimo en 8.58 kilogramos.

Tabla 20

Resultados de la optimizacion iterativa de las dimensiones de la base del banco de pruebas

. Longitud Espesor Distancia de accién _
Iteracién Masa [kg] Volcamiento
pata[mm] tubo [mm] fuerza normal (x) [mm]
1 200 2 4.61 594.83 Si
2 300 2 5.84 402.382 Si
3 400 2 7.04 305.85 no
4 300 3 8.58 233.85 no

Una vez concluido el disefio de la base, se disefiaron los cabezales mdviles de uno, dos
y tres grados de libertad a los cuales se acopla el cuadricéptero. El cabezal de 1 grado de
liberad cuenta con un rodamiento que constituye un par de rotacién, el cual permite al
cuadricOptero rotar en roll o en pitch, dependiendo de la direccion en la cual se monte. El
cabezal de dos grados de libertad cuenta con dos rodamientos perpendiculares, que permiten
al cuadricéptero rotar en roll y pitch simultaneamente. Por ultimo, el cabezal mévil de tres
grados de libertad cuenta con una junta esférica que permite al cuadricoptero rotar en roll, pitch

y yaw simultdneamente. Los tres cabezales moéviles se pueden observar en la Figura 69.
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Figura 69

Cabezales moviles de 1, 2 y 3 grados de libertad para banco de pruebas de estabilidad

Par
esférico
(3 GOL)

par de
rotacién
(1 GDL)

Par de
rotacion

par de (1GDL)

rotacién
(1 GDL)

cabezal 1 GDL cabezal 2 GDL cabezal 3 GDL

Los tres cabezales moviles tienen un eje hueco de aluminio en la parte inferior, el cual
se acopla al rodamiento lineal como se indica en el lado izquierdo de la Figura 70. También
cuentan con un mecanismo de bloqueo que permite restringir el desplazamiento del cabezal en
el eje z y el giro alrededor del yaw, el cual se muestra en el lado derecho de la Figura 70Figura
69. El mecanismo consiste en un perno y una tuerca que unen una placa perforada en el
cabezal mévil con otra placa perforada paralela soldada a la base. Adicionalmente, el cabezal
de 3 grados de libertad cuenta con un seguro que puede bloquear por completo el movimiento
de la junta esférica. Dependiendo del cabezal movil que se monte al banco de pruebas y de si
se coloca o no el bloqueo, se pueden conseguir distintas configuraciones, las cuales se

enumeran en la Tabla 21.
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Figura 70

Configuraciones del cabezal mévil del banco de pruebas

Cabezal MOVl =——

- Mecanismo

Eje hueco >
de bloqueo

Rodamiento lineal

Base fija \

Tabla 21

Grados de libertad habilitados para las distintas configuraciones del banco de pruebas

Grados de libertad habilitados

Configuracion
Roll Pitch Yaw Z

Cabezal 1 GDL montado en roll, con blogueo X
Cabezal 1 GDL montado en pitch, con bloqueo X
Cabezal 2 GDL, con bloqueo X X
Cabezal 3 GDL, con bloqueo, sin seguro X X X

Cabezal 3 GDL, con bloqueo y seguro
Cabezal 1 GDL montado en roll, sin bloqueo X X X

Cabezal 1 GDL montado en pitch, sin bloqueo X X X
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Grados de libertad habilitados

Configuracién
Roll Pitch Yaw 4

Cabezal 2 GDL, sin blogqueo X X X X
Cabezal 3 GDL, sin blogueo ni seguro X X X X
Cabezal 3 GDL, sin blogueo, con seguro X X

Nota. Se marcan con una X los grados de libertad habilitados para cada configuracion

El resultado del disefio mecénico del banco de pruebas de estabilidad fue la elaboracion
de los planos de las piezas que los conforman, asi como los planos de conjunto de cada uno de

los cabezales méviles y del banco de pruebas. Los planos se presentan en el Anexo IV.

Integracion de sistemas

La integracién de sistemas tiene por objetivo combinar los componentes disefiados en
la etapa de disefio de dominio especifico, dando como resultado el disefio del producto
terminado. En esta etapa se determina el montaje fisico de los componentes, y se analizan las
interacciones entre los subsistemas en busca de efectos desfavorables que puedan tener unos

sobre otros (Verein Deutscher Ingenieure, 2004).

Modelamiento CAD del sistema completo

La primera etapa de la integracién de sistemas fue la elaboracién del modelo CAD del
cuadricoptero completo. Se tomé como base el disefio CAD del armazon del dron, sobre el cual
se montaron los componentes de propulsién, distribucion de potencia, control y
comunicaciones, tales como motores, propelas, bateria, controlador de vuelo, etc. Los modelos

CAD de algunos componentes se obtuvieron de repositorios en linea, mientras que otros se
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elaboraron desde cero a partir de dimensiones obtenidas midiendo los componentes fisicos o
extraidas de sus respectivas hojas de datos. Cada componente se model6 con una densidad
personalizada, de modo que su masa en el software CAD coincida con la masa de su
contraparte real, medida en una balanza. El modelo CAD completo se puede observar en la

Figura 71, y los planos mecénicos en el Anexo V.

Figura 71

Modelo CAD completo del cuadricoptero

La exactitud con la cual se modelaron las piezas mecanicas (tanto en su tamafio como
en su peso) permitié estimar de forma confiable tanto la masa como los momentos y productos
de inercia de la aeronave a través del software CAD. Se determind que los productos de inercia
son varios érdenes de magnitud mas pequefios que los momentos de inercia, por lo que se
puede asumir que el tensor de inercia es diagonal. Ademas, se pudo verificar que los valores

de los momentos de inercia respecto a los ejes X y Y son muy similares. Esto facilita la
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calibracion del sistema de control debido a la similitud de la planta respecto a los giros en roll y

pitch. A continuacién, se presentan los valores calculados de la masa y el tensor de inercia.

Maron = 1.029 [kg]

Ix Ixy Ixz
Idron Iyx I}’ IyZ
sz Izy Iz
0.01355  9.323-1075 1.995-107°
Igron =(9.323-107° 0.01305 1.05-1076 [[kg - m?]
1.995-10"> 1.05-107° 0.02439
Despreciando los productos de inercia:
0.01355 0 0
Liron = 0 0.01305 0 [kg - m?]
0 0 0.02439

Donde:
® Mawon: Masa del cuadricéptero [kg]
¢ laon: Tensor de inercia del cuadricoptero [kg m?]
¢ | Momentos de inercia respecto al eje i [kg m?]

e |j: Productos de inercia respecto a los ejes i,j [kg m?]

Dentro del modelamiento del sistema completo, uno de los pasos mas importantes fue
determinar la forma y posicion de montaje de los componentes electrénicos al armazén del
cuadricOptero. Los motores (con sus respectivas propelas) se montaron a los brazos por medio
de juntas empernadas. Se colocaron separadores de nitrilo entre cada motor y los brazos, asi
como o-rings de nitrilo entre los pernos y los brazos (a modo de arandelas flexibles), con el fin

de disminuir la amplitud de las vibraciones transmitidas al armazoén. Las ESC se colocaron en
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la parte superior de cada brazo de modo que se puedan sujetar con amarras pasadas a través
de las perforaciones del nervio central. El disipador de calor de cada ESC se apoy6
directamente sobre el brazo, facilitando la transferencia de calor entre ambas piezas de

aluminio. El montaje de los motores y las ESC se ilustra en la Figura 72.

Figura 72

Montaje de los motores y ESCs a los brazos del cuadricoptero

|

Propela

Motor BLDC ———
Separador ——————"
de nitrilo

Brazo del
cuadricoptero

O-rings

Nota. Las ESC se acoplan a los brazos mediante amarras plasticas, las cuales no se incluyeron

en el modelo CAD del sistema

La bateria se mont6 entre las dos placas de soporte del cuerpo del cuadricoptero, y se
sujeté mediante cintas de velcro que pasan por las ranuras de las placas. Este tipo de montaje
facilita el reemplazo de la bateria y ayuda a disminuir el peso de la aeronave. La PDB se acoplo
a la placa de soporte superior mediante pernos y tuercas de nylon, y se le soldaron cuatro

conectores tipo T hembra, compatibles con los conectores macho de las ESC, permitiendo



169

energizarlas. También se sold6 un conector XT60 macho para conectar la bateria a la PDB, y
se coloco un interruptor en el polo positivo del cable para poder apagar y encender el
cuadricOptero. El montaje de los componentes de distribucion de potencia se ilustra en la

Figura 73.

Figura 73
Montaje de los componentes de distribucion de potencia
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Por ultimo, el circuito impreso del controlador de vuelo se monté a la placa de soporte
superior mediante cuatro separadores de nylon con sus respectivas tuercas. Las IMU se
colocaron en el espacio dejado entre la placa de soporte superior y el circuito impreso,
montadas mediante juntas empernadas a una pieza de MDF de modo que el eje X de una de
las IMU coincida con el eje X de la aeronave, y que el eje X de la otra IMU coincida con el eje Y
de la aeronave. Las IMU se conectaron a sus respectivos sécalos del controlador de vuelo
mediante cables DuPont macho-hembra. El montaje mecanico de los componentes

previamente mencionados se puede observar en la Figura 74.
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Figura 74

Montaje mecénico de los componentes de control al armazén del cuadricoptero
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Simulacién de la dindmica del sistema completo

Para verificar el funcionamiento integral del cuadricéptero, se implementé una
simulacién de la dinamica del sistema en un software de simulacion multidominio que utiliza
programacion por bloques. La simulacidn se realizé con base en la arquitectura planteada
durante el disefio del subsistema de control de vuelo. El sistema simulado recibe cuatro
sefales de entrada, que corresponden a las consignas de inclinaciéon en roll, inclinacién en
pitch, velocidad angular en yaw y velocidad lineal en el eje z, ingresadas por el usuario a través
del control remoto. Las sefiales de salida son la inclinacion en roll, inclinacion en pitch,
velocidad angular en yaw y velocidad lineal en z medidas por los sensores. La estructura

general de la simulacién se puede observar en la Figura 75.
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Figura 75

Simulacion de la dindmica del cuadricéptero
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El bloque principal esta subdivido internamente en ocho bloques, los cuales se detallan
a continuacion, de izquierda a derecha. El primer bloque calcula los errores de posicion angular
en roll y pitch a partir de las consignas y la realimentacion de las sefiales medidas por el bloque
de sensores. El segundo bloque recibe los errores de roll y pitch, ejecuta el algoritmo de control
del lazo externo y genera las consignas de velocidad angular de roll y pitch. El tercer bloque
toma estas consignas, junto con las consignas de velocidad angular en yaw y velocidad angular
en z (sefales de entrada) y calcula los errores de velocidad para los cuatro grados de libertad.
El cuarto bloque contiene un controlador PID independiente con saturacién de salida para cada

grado de libertad.
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El quinto blogue toma las sefiales de salida de los PID y las combina para generar las
sefales de entrada normalizadas para los cuatro motores. El sexto bloque simula la dinamica
de los motores, calculando las fuerzas y torques generados por cada uno a partir de sus
sefiales de entrada. En este blogue se modelan fendmenos reales del comportamiento de los
motores, como su constante de tiempo, saturacion y zona muerta. El séptimo bloque simula el
modelo matemético no lineal de la dindmica del cuadricéptero en vuelo derivado en el disefio
de dominio especifico, y permite restringir o habilitar cualquiera de los grados de libertad para
simular el comportamiento del cuadricoptero montado al banco de pruebas. Por ultimo, el
octavo bloque simula las mediciones de los sensores y el procesamiento de las sefiales, e
incluye fendbmenos reales como ruido, retardos de muestreo, filtros digitales e integracién
numeérica.

Los valores de las constantes del modelo matemético utilizadas en la simulacion se
establecieron con base en las etapas previas del disefio. La masa y momentos de inercia del
cuadricoptero se tomaron del modelo CAD del sistema completo. Las constantes de los
actuadores se tomaron de los célculos y mediciones realizados durante el disefio del
subsistema de propulsion. Finalmente, los valores de las frecuencias de muestreo, frecuencias
de corte de filtros digitales, amplitud de ruido y otras magnitudes relacionadas al
acondicionamiento de sefiales y a la ejecucién del algoritmo de control se establecieron con
base en el disefio del subsistema de control de vuelo.

Inicialmente, se disefiaron varios controladores mediante métodos clasicos (como el
disefio por lugar de las raices digital) y mediante herramientas de autotuning incluidas en el
software de simulacion. Sin embargo, si bien todos estos controladores eran capaces de
controlar el modelo linealizado de la planta, ninguno de ellos fue capaz de controlar el modelo
no lineal. Por lo tanto, se llevé a cabo un método iterativo cambiando las constantes del

controlador y ejecutando la simulacion para poder determinar los valores tedricos de las
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constantes. A modo de ejemplo, en la Figura 76 se puede observar la gréfica de la respuesta
dindmica del cuadricéptero en roll frente a una sefial de entrada de tren de pulsos de 0.1 Hz.
Se puede constatar que el sistema es estable, con un tiempo de establecimiento aproximado

de 1 segundo y un sobreimpulso méximo de 33%.

Figura 76

Simulacion de la respuesta del cuadricoptero frente a una entrada de tren de pulsos de 0.1 Hz
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Capitulo IV

Construccién y pruebas

En el capitulo 4 se detallan los métodos utilizados para construir y ensamblar los
componentes que conforman al cuadricéptero (cuyo disefio o seleccion se detalla en el capitulo
3), la calibraciéon de los sensores, actuadores y controlador de vuelo, y las pruebas realizadas
para corroborar el correcto funcionamiento de la aeronave. Entre las pruebas realizadas se
describen tanto aquellas realizadas en el banco de pruebas de estabilidad como aquellas

realizadas en vuelo libre.

Manufactura y ensamblaje del cuadricéptero

A continuacién, se describe la construccién y ensamblaje de los distintos componentes
que conforman al cuadricéptero. Se describe la fabricacion del armazon del cuadricoptero y del
banco de pruebas a partir de procesos de manufactura como mecanizado, corte laser e
impresion 3D, la fabricacion del circuito impreso del controlador de vuelo, con la soldadura de

los respectivos componentes, y el ensamblaje de la aeronave.

Fabricacion del armazo6n del cuadricptero

Las piezas mecéanicas que conforman el armazén del cuadricoptero se fabricaron
mediante distintos materiales y procesos de manufactura disponibles a nivel local. Los brazos y
las patas se fabricaron a partir del corte, doblado, perforacién y soldadura TIG de perfiles tipo T
y tubos huecos de aluminio en un taller de metalmecanica, de acuerdo a las dimensiones
especificadas en los planos constructivos del Anexo V. En la Figura 77 se puede observar una

fotografia de los brazos del cuadricoptero soldados.
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Figura 77

Brazos del cuadricéptero fabricados y soldados en taller metalmecénico

Las placas de soporte superior e inferior del cuerpo del cuadricoptero se fabricaron con
de planchas de madera MDF de 3 milimetros de espesor cortadas en laser, a partir de los
archivos DXF obtenidos directamente del modelo CAD. Por ultimo, las columnas laterales del
cuerpo y los acoples y apoyos flexibles de las patas se fabricaron con plastico ABS y TPU
respectivamente, impresos en 3D a partir de archivos STL extraidos directamente del modelo
CAD. En la Figura 78 se puede observar una fotografia del cuerpo (exceptuando la placa de

soporte superior) y las patas del cuadricoptero.
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Figura 78

Cuerpo (sin placa superior) y patas del cuadricGptero

En la Figura 79 se puede observar la comparacion entre el modelo CAD y el armazon
ensamblado en el taller. La masa total del armazén, medida en una balanza, fue de 306
gramos, ligeramente mayor a los 295 gramos calculados a partir del modelo CAD. La diferencia
se debe principalmente a la masa del material de aporte de la soldadura TIG de los brazos, la

cual no se incluy6 en el modelo CAD.

Figura 79

Comparacion entre el modelo CAD y el armazon ensamblado
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Fabricacion de circuitos impresos para el controlador de vuelo y el control remoto

Los circuitos impresos para el controlador de vuelo y el control remoto se fabricaron a
partir de archivos Gerber generados en el software utilizado para el disefio electrénico de las
placas (detallado en el capitulo 3). Los circuitos impresos se fabricaron en un taller
especializado en la elaboracion de este tipo de productos, utilizando sustrato de fibra de vidrio
FR4 y trazando las pistas en las dos capas de cobre mediante mecanizado CNC. La placa se
recubri6é con una mascara de soldadura curada con radiaciéon UV para proteger a las pistas de
la corrosion y evitar cortocircuitos durante la soldadura de componentes. Se realizaron pruebas
de continuidad en la placa previo a la colocacién de los componentes para descartar la
presencia de cortocircuitos o pistas defectuosas.

Los componentes electronicos como el microcontrolador, los sensores, los elementos
de visualizacion, etc. se adquirieron de proveedores locales, en los encapsulados y
presentaciones adecuadas para montarlos en el circuito impreso de acuerdo al disefio
realizado. La soldadura de componentes se llevé a cabo de forma manual, utilizando como
material de aporte filamento de estafio y plomo en proporcion 60/40, con un didmetro de 1Immy
nucleo de resina. El uso de este tipo de material de aporte, junto con una buena practica de
soldadura, garantiza la resistencia mecdanica y la conexion eléctrica de los contactos soldados.

. Enla Figura 80 y la Figura 81 se puede observar la comparacion entre los modelos
CAD tridimensionales obtenidos a partir del software EDA y las placas construidas, para el
controlador de vuelo y el control remoto, respectivamente. Una vez soldados los componentes,
se realizaron nuevas pruebas de continuidad en la placa, asi como un analisis exhaustivo de
sefales utilizando un osciloscopio, para verificar el correcto funcionamiento de todos los

componentes.
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Figura 80

Modelo CAD del control remoto y su implementacion fisica

Figura 81

Modelo CAD del controlador de vuelo y su implementacion fisica

~the-—

\
~me-¥.

T




179

Ensamblaje del cuadricoptero

Se determiné de forma practica que el cuadricoptero puede ensamblarse en su totalidad
por una sola persona en alrededor de 25 minutos, utilizando Unicamente un destornillador
Phillips y una pinza de puntas largas para sujetar las tuercas. El tiempo de ensamblaje puede
reducirse considerablemente si el procedimiento se lleva a cabo entre dos personas. El
procedimiento para el ensamblaje se ilustra en la Figura 82. El disefio modular del
cuadricoptero hace posible reemplazar rdpidamente cualquier pieza que sufra fracturas o
deformacién plastica en una colision. Adicionalmente, se determind que la bateria puede ser

reemplazada por una sola persona en menos de tres minutos sin necesidad de herramientas.

Figura 82

Procedimiento para el ensamblaje del cuadricdptero

Nota. A) Ensamblaje de brazos y placa superior. B) Ensamblaje de cuerpo y patas C) Montaje

de componentes de propulsion D) Montaje de PCB, conexiones y ensamblaje final del cuerpo
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En la Figura 83 se puede observar a la aeronave completamente ensamblada junto a su
modelo CAD. La masa total del cuadricoptero se midié con una balanza, dando como resultado
1062 gramos, ligeramente mayor a la masa de 1028 gramaos calculada a partir del modelo
CAD. La diferencia se debe a la masa de las amarras plasticas (usadas para sujetar los ESCs a
los brazos del dron), de las cintas de velcro (usadas para sujetar la bateria al cuerpo del dron) y

del material de aporte de la soldadura TIG, los cuales no se incluyeron en el modelo CAD.

Figura 83

Comparacion entre el modelo CAD y el cuadricéptero ensamblado

Fabricacion y ensamblaje del banco de pruebas de vuelo

El banco de pruebas de vuelo de 4 grados de libertad se fabrico en un taller
metalmecénico a partir de los planos constructivos del Anexo IV. La base fija del banco de
pruebas se fabric6 a partir de tubos cuadrados de acero ASTM A36 de 2 pulgadas de anchoy 3
milimetros de espesor, cortados mediante amoladora, perforados en un taladro de banco y
soldados mediante soldadura SMAW en un taller metalmecanico. Se acopl6 un rodamiento
lineal SC8UU al centro del tubo mediante juntas empernadas, el cual permite al cabezal mévil
desplazarse en el eje Z. El espaciador colocado para centrar al rodamiento lineal se fabric6 a

partir de duralén mediante mecanizado en fresadora.
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Los cabezales moviles de 1, 2 y 3 grados de libertad también se fabricaron en el taller
metalmecanico, utilizando tubos redondos y cuadrados de aluminio, piezas de chapa de acero
dobladas, piezas de duralén fresado y platinas de acero perforadas. Los cabezales moviles de
1y 2 grados de libertad se fabricaron de modo que se puedan acoplar a chumaceras de piso
KP08 (de 8mm de diametro interno), utilizadas como pares de rotacién para cada grado de
libertad. Para el cabezal de 4 grados de libertad se utilizé una junta esférica tomada de un
tripode de camara profesional. En la Figura 84 se puede observar la comparacion entre el

modelo CAD y el banco de pruebas fabricado.

Figura 84

Comparacion entre el modelo CAD y el banco de pruebas construido

Nota. En la parte superior del banco de pruebas se observa un acople de aluminio para dos

motores, utilizado para pruebas de estabilidad previas a la construccion del armazén del dron
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Se utilizaron pernos con cabeza Allen para las de juntas empernadas del banco de
pruebas, lo cual facilita el ensamblaje y el cambio de cabezales mdviles para las pruebas de
estabilidad con distinto numero de grados de libertad. Se verific6 de forma préactica que
cualquiera de los cabezales moviles puede ser acoplados a la base por una sola persona en
alrededor de 5 minutos, utilizando llaves hexagonales y pinzas. También se verificé que el dron
puede ser montado a cualquiera de los cabezales maoviles por una sola persona en alrededor

de 4 minutos, utilizando llaves hexagonales y pinzas.

Calibracion y pruebas

La correcta calibracién de los sensores y controladores PID es esencial para garantizar
un correcto funcionamiento del dron. Los sensores deben calibrarse de modo que sus lecturas
correspondan con la variable fisica medida. Por otro lado, las constantes de los controladores
PID deben establecerse de modo que el dron responda adecuadamente a los comandos
remotos y mantenga un vuelo estable. Las constantes se determinaron principalmente de forma
experimental, realizando pruebas con el dron montado en el banco hasta obtener una
respuesta dindmica satisfactoria. En estas pruebas se realizaron las mediciones de tiempo de
vuelo del cuadricéptero. Una vez terminadas las pruebas en el banco, se llevaron a cabo
pruebas de vuelo libre para verificar que el cuadricéptero mantenga estabilidad en el vuelo y

responda correctamente a los comandos remotos.

Calibracion de los lazos de control en el banco de pruebas

Como primer paso, se calibraron las ESC mediante un algoritmo de calibracion
implementado en una placa Arduino UNO, fijando el rango de anchos de pulso de entrada entre
1000 y 2000 microsegundos, y la frecuencia en 250 Hz. De este modo, se garantiz6é que los

cuatro motores respondan de la misma manera a las sefales de entrada del microcontrolador.
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El proceso de calibracion de los lazos de control se llevo a cabo montando al
cuadricoptero en el banco de pruebas, estableciendo las constantes para cada uno de los
grados de libertad uno por uno en el siguiente orden: roll, pitch, y velocidad en yaw. Los valores
iniciales de las constantes se obtuvieron de la simulacion de la dindmica del sistema completo
previamente realizada, y se fueron modificando progresivamente para mejorar la respuesta del
sistema. Las primeras pruebas (roll y pitch) se llevaron a cabo utilizando una versién
simplificada del algoritmo de control de vuelo, implementada en una placa de desarrollo
Arduino UNO, la cual permite graficar la respuesta del sistema en tiempo real, facilitando asi la
calibracién. Las pruebas posteriores se realizaron directamente con el propio circuito del
controlador de vuelo del dron montado al armazon.

Se empez0 calibrando el controlador PID de roll, montando al cuadricéptero en el
cabezal mévil de 1GDL, variando la constante Kp (proporcional) del lazo interno en pasos de
0.1 hasta que el sistema comenzé a oscilar periédicamente. A continuacion, se varié la
constante Kd (derivativo) en pasos de 0.5 hasta eliminar la oscilacion excesiva del sistema, y
finalmente se calibré la constante Ki (integral) en pasos de 0.001 para eliminar el error en
estado estacionario. La constante Kp del lazo externo no tuvo necesidad de ser modificada.

Se intentd repetir el mismo proceso para la calibracién del controlador PID en pitch,
utilizando también el cabezal mévil de 1GDL con el dron montado a 90° de su posicion anterior.
Inicialmente, resulté imposible estabilizar al cuadricOptero a pesar de probarse centenares de
valores distintos para las constantes en el transcurso de varios dias. Al revisar las mediciones
de los sensores con los motores encendidos, se determiné que el ruido en la medicién de
velocidad angular alrededor del eje Y siempre es mayor que en el eje X, independientemente
de la direccién de montaje del dron o de la IMU, como se muestra en la Figura 85. Tras
reemplazar la IMU y cambiar la sujecion varias veces sin éxito, se concluy6 que se trata de un

problema inherente a la construccién mecénica de las IMU. Se decidi6 colocar dos IMUs a 90°,
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una para las lecturas en roll y otra para las lecturas en pitch, utilizando tnicamente el eje X de
cada una de ellas. De este modo se resolvié el problema y el dron pudo estabilizarse tanto en
roll como en pitch. Se obtuvieron resultados idénticos en la calibracion del lazo de control en
pitch que en el de roll debido a la simetria radial del dron. A continuacion, se monto al
cuadricoptero en el cabezal movil de 2GDL, y se verificd que el dron mantuviera su estabilidad

en ambos grados de libertad simultdneamente.

Figura 85

Comparacion entre las mediciones de velocidad angular en roll y pitch de la IMU
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Nota. Se muestran las sefiales medidas de velocidad angular alrededor de X y Y, en rojo y azul,

respectivamente.

Las constantes del lazo de control de velocidad en yaw se obtuvieron de forma similar a
las de roll y pitch. Se mont6 al cuadricéptero en el cabezal mévil de 3 GDL, quitando el perno
de bloqueo para permitir el giro en yaw, pero colocando el seguro de la junta esférica para
permitir el giro en roll y pitch. Se probd inicialmente un control proporcional, aumentando el
valor de Kp en pasos de 0.1 hasta obtener una respuesta rapida frente a cambios de consigna.
A continuacion, se vario el valor de Kp en pasos de 0.001 hasta eliminar el error en estado
estable sin producir oscilaciones excesivas. También se probaron varios valores para Kd, pero
al obtenerse una respuesta desfavorable con todos ellos, se opt6 por no utilizar control

derivativo en este lazo de control.
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Una vez obtenida una respuesta satisfactoria en yaw, se quitd el seguro de la junta
esférica y se coloco el perno de blogueo, con lo cual se pudo verificar que el dron mantenga su
estabilidad en tres grados de libertad (roll, pitch y yaw). Finalmente, se realizaron pruebas para
calibrar el lazo de prueba de velocidad en z. Sin embargo, debido a que el banco de pruebas
solo permite al dron desplazarse 50 cm en el eje z, no se pudo medir satisfactoriamente la
respuesta del sistema. Finalmente, se optd por controlar la velocidad en z mediante un control
en lazo abierto, tomando los valores del control remoto y enviandolos directamente al algoritmo
de célculo de sefial de entrada de los motores, sin retroalimentacion, pero limitando sus valores
minimo y maximo para evitar una respuesta brusca. Los valores finales de las constantes de

los lazos PID obtenidos para cada uno de los grados de libertad se muestran en la Tabla 22

Tabla 22

Constantes PID obtenidas de la calibracién experimental del dron

Lazo interno (velocidad angular) Lazo externo (angulo)
Kp Ki Kd Kp
Roll 1 0.02 20 15
Pitch 1 0.02 20 15
Velocidad Yaw 1.1 0.02 0 -

. Una vez obtenida una respuesta dinamica aceptable, se realizaron pruebas de
seguimiento de premisa y de respuesta frente a perturbaciones. Los gréaficos de estas pruebas
se observan en la Figura 86 y la Figura 87. La configuracion utilizada se observa en la Figura
88. Mediante estas pruebas, se determind que el sistema tiene un tiempo de respuesta de 3.5

segundos y una sobre oscilacion maxima de 45%.
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Figura 86

Respuesta del sistema en prueba de seguimiento de premisa
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Figura 87

Respuesta del sistema en prueba de respuesta frente a perturbaciones
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Figura 88
Pruebas de seguimiento de premisa de respuesta a perturbaciones en banco de pruebas de

2GDL

Prueba de alcance de radiofrecuencia

Para medir el alcance del control remoto, se colocé al control remoto en un punto fijo del
campus y se trasladoé al dron manualmente a lo largo de una trayectoria recta, alejandose
progresivamente del control remoto y verificando constantemente que aln exista comunicacion
entre los dispositivos. Se obtuvo un alcance méaximo de 60 metros para la comunicacion del
dron hacia el control remoto (telemetria), y de 120 metros para la comunicacion del control
remoto hacia el dron (comandos de vuelo). Ambos valores cumplen con el requerimiento de
desempefio de 50 metros de distancia de operacién remota. En la Figura 89 y la Figura 90

puede observarse una vista aérea de las distancias medidas.
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Figura 89
Alcance aproximado de comunicacion unidireccional desde el controlador de vuelo hacia el

control remoto

Medir distancia
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Distancia total: 59,39 m (194,85 pies)

Figura 90
Alcance aproximado de comunicacion unidireccional desde el control remoto hacia controlador

de vuelo

Medir distancia
Haz clic en el mapa para ampliar i3 ruta

Distancia total: 119,88 m (393,30 pies)
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Pruebas de vuelo

Una vez que se obtuvo una respuesta dinAmica satisfactoria del cuadricéptero en el
banco de pruebas, se procedid a realizar varias pruebas de vuelo. Las primeras pruebas se
realizaron en una cancha de futbol dentro del campus, con una cuerda amarrada al armazén
para evitar que el dron vuele demasiado lejos, y con dos personas (debidamente protegidas
con cascos, guantes y visores) sosteniendo una red de seguridad en tierra para atrapar al dron
en caso de una caida. Se realizaron varios vuelos exitosos, pero el dron también sufrié varias

caidas.

Figura 91

Primera prueba de vuelo del cuadricoptero
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A partir de la primera prueba se concluy6 que el cuadricoptero debe arrancar desde una
superficie lo mas nivelada posible para permitir un arrangue suave sin que se acumule la
accion integral del dron; ademas, se verific que el dron soporta caidas de hasta 3 metros sin
sufrir dafios estructurales, exceptuando la fractura de una propela. También se concluy6 que se
debian disminuir los rangos minimo y maximo de la sefial del control remoto, ya que el dron
presentaba movimientos muy bruscos al momento de ascender y descender. Por ultimo, se
verificdé que el cuadricdptero tendia a alejarse de su punto de partida en direccién horizontal,
debido a los efectos del viento y a la deriva de cero de las mediciones de la IMU.

La segunda tanda de pruebas de vuelo se llevé a cabo en el coliseo de la universidad,
con la finalidad de aislar al dron de los efectos del viento. Se evidenciaron algunas falencias
con respecto al sistema de control, al de comunicacion y a los algoritmos de seguridad. En la
primera iteracion, se verificd que a pesar de que el dron seguia las consignas de orientacién del
control remoto, las mediciones de los angulos presentaban una desviacion que aumentaba con
el tiempo. En la segunda iteracién, el controlador de vuelo perdidé conexion con el control
remoto, lo que provocé un choque contra el techo del coliseo y una caida de aproximadamente
10 metros, donde varios componentes del armazén se deformaron o fracturaron por el impacto.
Sin embargo, ningn componente electrénico sufrié dafios. El estado del cuadricoptero
después del impacto se puede observar en la Figura 92.

El armazén del dron se volvié a construir desde cero para reemplazar al que se
destruyo en el choque. El proceso tomé Unicamente dos dias, demostrando la modularidad y
repetibilidad del disefio mecénico del dron. Adicionalmente, se aprovechd la reconstruccion del
armazoén para corregir algunos problemas de tolerancias y alineacion de agujeros que tenia el
primer armazon debido a errores de fabricacion. Una vez transcurridos los dos dias, todas las
piezas estaban fabricadas nuevamente y se volvié a ensamblar al cuadricoptero, el cual quedo

nuevamente listo para el vuelo.
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Figura 92

Cuadricéptero con el armazo6n deformado tras una caida de 10 metros

Se implementaron varias mejoras a la programacion del algoritmo de control de vuelo.

Primero, se midio y corrigio el valor del tiempo de ciclo utilizado para la integracién de las
sefales de velocidad angular, con lo cual se solucionaron los problemas en las mediciones del
angulo. También se implement6 un algoritmo de seguridad que obliga al cuadricoptero a
nivelarse y descender automaticamente cuando transcurre un segundo sin que haya
comunicacion con el control remoto, cuando se alcanza una altura mayor a la altura maxima
permitida (fijada inicialmente en 3 metros y luego en 6 metros) o si el voltaje de la bateria cae
por debajo de los 9 voltios. También se modificaron nuevamente los rangos de lectura de los

joysticks del control remoto para reducir la respuesta brusca de la aeronave.
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Una vez implementadas las correcciones, se realizaron una serie de pruebas de vuelo
exitosas, donde se pudo verificar que el cuadricoptero responde correctamente a los comandos
del control remoto, cambiando su orientacion y su trayectoria de forma adecuada sin perder
estabilidad. Se observo que el cuadricoptero seguia desplazandose de su punto de partida
horizontalmente. Este comportamiento puede corregirse manualmente mediante el control
remoto, pero resultaria mas conveniente implementar a futuro un sistema de seguimiento de
referencia externa para que no sea necesaria la intervencion del operador para mantener al
cuadricOptero en levitacion estacionaria sobre un punto fijo. Durante las pruebas, se determin6
gue la sefial de entrada de los motores para hacer levitar al dron es de 1450 microsegundos.
Finalmente, se realizaron pruebas de vuelo con una carga de 200 gramos, donde se determiné

gue la sefial de entrada para levitacion era de 1500 microsegundos.

Figura 93

Prueba de vuelo exitosa del cuadricoptero
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Medicién de tiempo de vuelo en el banco de pruebas

Debido a la dificultad de mantener al cuadricdptero levitando de forma estacionaria
sobre un solo punto, sobre todo en presencia de viento u otras perturbaciones externas, se
decidi6 realizar la medicion del tiempo de vuelo con carga y sin carga en el banco de pruebas.
Para ello, se monté al cuadricoptero en el cabezal movil de 3 grados de libertad. Se fijé la sefial
de entrada base en 1450 para la prueba de vuelo sin carga y en 1500 para la prueba de vuelo
con carga, que corresponden a los valores determinados en las pruebas de vuelo. En cada
caso, se mantuvo encendido al cuadricoptero acoplado al banco, manteniéndose estable con
una consigna de 0° para los giros en roll y pitch y de 0°/s para el giro en yaw, emulando
condiciones de levitacion estacionaria. Se midio el voltaje de la bateria cada minuto hasta que
el dron ya no fue capaz de mantenerse estable. Los resultados de las mediciones se muestran

en la Figura 94 para la prueba sin carga, y en la Figura 95 para la prueba con carga.

Figura 94

Descarga de la bateria durante la prueba de tiempo de vuelo sin carga
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Figura 95

Descarga de la bateria durante la prueba de tiempo de vuelo con carga

Voltaje de bateria vs tiempo de vuelo (carga de 200 g)
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La linea roja en los gréficos indica el momento a partir del cual la respuesta dinAmica
del cuadricoptero empez6 a ser desfavorable, presentando oscilaciones pronunciadas que
podrian causar una colisién o caida en vuelo libre. En la prueba sin carga, el dron empezé a
presentar oscilaciones a partir de los 12 minutos con 40 segundos, y perdi6 la estabilidad por
completo a los14 minutos con 20 segundos. En la prueba con carga, el dron empezé a
presentar oscilaciones a partir de los 6 minutos con 40 segundos, y perdio la estabilidad por
completo a los 7 minutos con 21 segundos. En ambos casos las oscilaciones empezaron a
ocurrir cuando el voltaje de la bateria cay6 por debajo de los 10 voltios. Ya que es probable que
el dron no podria seguir volando una vez que el control pierda estabilidad, se establecié que los
tiempos de vuelo con y sin carga reportados sean los tiempos de vuelo estable, es decir, 12

minutos con 40 segundos con carga y 6 minutos con 40 segundos sin carga.
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Capitulo V

Conclusiones, recomendaciones y trabajos futuros

Conclusiones

e Se disefid y construyé un prototipo de cuadricoptero no tripulado capaz de transportar
cargas ligeras de hasta 200 gramos por el aire, a lo largo de trayectorias ingresadas por
un usuario a traves de un control remoto, manteniendo un vuelo estable dentro de un
ambiente cerrado sin perturbaciones externas. El cuadricoptero fue disefiado para ser
modular y facil de replicar, y fue construido en su totalidad con materiales y
componentes conseguidos a nivel local.

e Se seleccionaron exitosamente componentes mecanicos y electronicos de propulsion
gue permitieron al cuadricéptero alcanzar una razén empuje/peso de 1.964 con carga y
2.357 sin carga, y tiempos de vuelo de 12 minutos con 40 segundos con carga 'y 6
minutos con 40 segundos sin carga. Los componentes seleccionados fueron cuatro
motores BLDC A2212 de 1000 KV, acoplados a propelas de dos aspas, 10 pulgadas de
diametro y 4.5 pulgadas de paso.

e Se disefid y construy6 un armazon aerodinAmico para el cuadricéptero, con una
distancia diagonal entre propelas de 470 mm, capaz de resistir las cargas estaticas y
dindmicas propias del funcionamiento de la aeronave. El armazon se construyé con
materiales de bajo costo disponibles a nivel local. Mediante simulacién, se confirmé que
el factor de seguridad minimo es de 3.90, y que ninguna de sus frecuencias naturales
esta en el rango de las de funcionamiento de los motores, impidiendo asi la resonancia.

e Se disefid y construy6 un circuito impreso para el controlador de vuelo del
cuadricoptero. El circuito se disefié bajo la norma IPC2221A, con una distribucion de

componentes adecuados, un ancho de pista minimo de 0.6mm y una separacion
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minima de 0.6mm entre pistas para evitar interferencia electromagnética. El circuito se
fabric6 con mano de obra local, utilizando sustrato FR4, que le brinda gran resistencia
mecéanica. También cuenta con una mascara de soldadura curada con radiacion UV que
protege a la placa de factores ambientales como la humedad y el polvo.

Se disefié e implemento un algoritmo de control de vuelo que permite al cuadricéptero
despegar, mantener un vuelo estable siguiendo comandos remotos enviados por un
usuario y aterrizar de forma controlada. El algoritmo fue programado en un
microcontrolador STM32 utilizando lenguaje ANSI C. El accionamiento de los motores
se lleva a cabo mediante la ejecucion de cuatro lazos PID en cascada independientes,
correspondientes a los cuatro grados de libertad del cuadricéptero. El algoritmo utiliza
filtros digitales y fusion de sensores para el procesamiento de las sefiales, y cuenta con
funciones de seguridad que aterrizan automaticamente al dron cuando se pierde la
conexién con el control remoto, la bateria se descarga o se excede la maxima altura de

vuelo admisible.

Recomendaciones

Se recomienda llevar a cabo una segunda iteracién del proceso de selecciéon de
componentes de propulsién y distribucién de potencia, tomando en cuenta no solo
componentes disponibles a nivel local, sino también otros adquiridos a través de
importacion. De este modo se podran seleccionar componentes de mejor calidad que
permitan alcanzar una mayor razén empuje/peso y tiempo de vuelo.

Se recomienda mejorar la distribucion de las perforaciones en el armazon del
cuadricéptero, con el fin de facilitar su montaje en el banco de pruebas y el reemplazo
de la bateria, y mejorar los métodos de fabricacion de las patas para eliminar el juego

gue existe en las juntas, permitiendo realizar un despegue perfectamente vertical.
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e Se recomienda reemplazar los conectores Dupont por conectores Molex en la PCB para
lograr una conexiéon mecanicamente mas robusta, y mejorar la distribucién de los cables
en el armazon del cuadricoptero.

e Se recomienda optimizar el algoritmo de control de vuelo, mejorando el procesamiento
de las sefiales para reducir el ruido y poder utilizar una sola IMU, y agregando un lazo
externo adicional a los controladores en cascada encargados de controlar las
velocidades lineales, para permitir al dron levitar estacionariamente sobre un punto sin
desplazarse horizontalmente, incluso sin la intervencion del operador.

e Se recomienda mejorar el disefio mecéanico de los cabezales méviles del banco de
pruebas, agregando las opciones de bloquear los movimientos de cualquiera de los
grados de libertad en forma independiente y de arrancar la prueba desde una posicion
horizontal, facilitando asi la realizacion de pruebas de calibracién y haciéndolas mas

seguras.

Trabajos futuros

e Se propone disefar y construir varios cuadricépteros de carga de distintos tamafios
utilizando la metodologia de disefio planteada en el presente trabajo de titulacién, para
verificar su repetibilidad y generalidad de forma préactica. También se podria extender la
metodologia a otros vehiculos autbnomaos de ala rotatoria, como hexacépteros u
optocoépteros, los cuales tienen una mayor capacidad de carga.

e Se propone disefiar una nueva armazoén para el cuadricéptero, utilizando materiales y
procesos de manufactura avanzados para reducir su peso sin comprometer su rigidez ni
resistencia. Se podrian utilizar materiales compuestos con una alta razén rigidez/peso

como la fibra de carbono, y optimizar su geometria mediante un analisis topoldgico.
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Se propone disefiar un nuevo circuito impreso del controlador de vuelo, reemplazando
los componentes DIP por componentes SMD, colocando conectores mas robustos e
incorporando sensores de mejores prestaciones como magnetometros, un barometro
con bajo tiempo de conversién e IMUs con mejor resistencia frente al ruido.

Se propone implementar mejoras al algoritmo de control para tener una mejor respuesta
y robustez del sistema. Entre las mejoras que se pueden implementar estan: incorporar
algoritmos avanzados de fusion de sensores como filtros de Kalman, probar
arquitecturas de control de orientacion mas avanzadas (control por espacio de estados,
control difuso, etc.), probar algoritmos de control de posicion y seguimiento de
trayectorias que funcionen mediante odometria y/o sensores de posicionamiento global
como GPS, e implementar el algoritmo dentro de un sistema operativo RTOS, con el fin
de optimizar el uso de periféricos y la ejecuciéon de interrupciones para controlar las

variables de proceso en tiempo real.
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