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RESUMEN

En la actualidad el desarrollo de los Vehiculos Aéreos No Tripulados, ha tendié,
un crecimiento notable, debido al avance de los sistemas electrénicos; es por eso, que
la investigacion y desarrollo de estos sistemas de vuelo autbnomos tienen un importante
campo de accién. Los cuadricépteros han sido objeto de gran estudio para el desarrollo
de nuevas técnicas de control, ya que una de las caracteristicas que brinda un sistema
de esta naturaleza es su alta maniobrabilidad, mejorando el rendimiento en la ejecucion
de tareas especificas; considerandolos como una herramienta tecnoldgica que impulsa
el desarrollo social.

En esta tesis se presenta la implementacién de un Vehiculo Aéreo No Tripulado
de cuatro rotores de despegue y aterrizaje vertical, donde una de sus principales
caracteristicas es la escalabilidad que cuenta, debido a que se hizo un andlisis y
seleccién adecuada de componentes para su implementacién lo que permite adicionar
elementos de medicion (sensores) para mejorar la precisién y manipulacién del sistema.
Este vehiculo aéreo no tripulado cuenta con la computadora de vuelo APM 2.6; el
sistema es controlado a través de una interfaz de usuario de cddigo libre, en la cual se
pueden observar y realizar las configuraciones necesarias para el control y analisis del
vuelo.

La comunicacién entre cuadricOptero y usuario se realiza mediante un protocolo
especifico para vehiculos aéreos con estas caracteristicas el cual se encarga de enviar
datos en tiempo real a la interfaz de usuario; para la manipulacién del cuadricéptero se
utiliza un radio control, o se puede trazar una ruta y que el cuadricoptero vuele de
manera auténoma.

Para lograr la implementacion de dicho sistema se realiz6 el analizé el modelo
matematico que describe el funcionamiento de la aeronave, para comprender las
fuerzas externas y momentos que se generan alrededor del sistema. De igual formay
mediante la implementacion de los angulos de Tait Bryan determinamos las entradas
del sistema que debemos controlar. Conociendo las entradas y determinando las salidas
podemos elegir el algoritmo de control; en este trabajo se implementaron reguladores
PID para controlar el sistema.

Como la construccion del cuadricéptero se realiz6 de cero, se analizaron los
componentes de hardware que conforma al sistema desde el fuselaje hasta el software
para el control de vuelos, lo que permite disefiar un sistema escalable, asi como
adaptable para la implementacion de tareas muy puntuales, dentro de las cuales se ha
pensado en video vigilancia, y andlisis de calidad del aire. Se hace un analisis de los
componentes de potencia que accionan el motor ya que es fundamental dicho circuito,
se habla de la conmutacion con la que se accionan los motores del cuadricoptero.

Al final del trabajo se presentan los resultados de los vuelos que se realizaron, y
se plantea una propuesta para que se implemente el sistema de andlisis de calidad del
aire.



ABSTRACT

At present, the development of Unmanned Aerial Vehicles has tended to grow
significantly due to the advancement of electronic systems; That is why the research and
development of these autonomous flight systems have an important field of action. The
quadrocopters have been the object of great study for the development of new control
techniques, and one of the characteristics offered by a system of this nature is its high
maneuverability, improving performance in the execution of specific tasks; Considering
them as a technological tool that drives social development.

This thesis presents the implementation of an Unmanned Aerial Vehicle of four
vertical takeoff and landing rotors, where one of its main features is the scalability it has,
because an adequate analysis and selection of components was made for its
implementation. that allows to add measurement elements (sensors) to improve the
precision and manipulation of the system. This unmanned aerial vehicle has the APM
2.6 flight computer; The system is controlled through a free code user interface, in which
the necessary configurations for flight control and analysis can be observed and made.

The communication between quadrocopters and users is done through a specific
protocol for air vehicles with these characteristics which is responsible for sending data
in real time to the user interface; for the manipulation of the quadrocopters a radio control
is used, or a route can be drawn and the quadrocopters can fly autonomously.

To achieve the implementation of this system, the analyzed the mathematical
model that describes the operation of the aircraft, to understand the external forces and
moments that are generated around the system. In the same way and through the
implementation of the Tait Bryan angles we determine the inputs of the system that we
must control. Knowing the inputs and determining the outputs we can choose the control
algorithm; In this work, PID regulators were implemented to control the system.

As the construction of the quadrocopters was made from scratch, the hardware
components that make up the system from the fuselage to the flight control software
were analyzed, which allows designing a scalable system, as well as adaptable for the
implementation of very specific tasks, within which has been thought of video
surveillance, and air quality analysis. An analysis is made of the power components that
drive the motor since this circuit is fundamental, we talk about the switching with which
the motors of the quadrocopters are driven.

At the end of the work, the results of the flights that were made are presented,
and a proposal is presented for the implementation of the air quality analysis system.
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ACRONIMOS

AFHDS: sistema digital de salto de frecuencia automatico (AFHDS por sus siglas en
inglés).

AGV: vehiculos dirigidos auténomamente (AGV por sus siglas en inglés).

APM: ardupilot Mega (APM por sus siglas en inglés).

ATX: tecnologia avanzada extendida es una configuracion de tarjeta madre desarrollada
por Intel (ATX por sus siglas en inglés)

AWG: calibre de alambre estadounidense (AWG por sus siglas en inglés).

BEC: circuito eliminador de bateria (BEC por sus siglas en inglés).

BLDC: motor de corriente directa sin escobillas (BLDC por sus siglas en inglés).
CAD: disefio asistido por computadora (CAD por sus siglas en inglés).

CCW: en el sentido contrario a alas agujas del reloj (CCW por sus siglas en ingles).
CW: en el sentido a las agujas del reloj (por sus siglas en inglés CW).

DGAC: direccion general de aeronautica civil.

ESC: controlador electronico de velocidad (ESC por sus siglas en inglés).

ETH: escuela politécnica federal (ETH por sus siglas en aleman).

FPGA: matriz de compuertas programables (FPGA por sus siglas en inglés)

GCS: estacidn de control en tierra (GCS por sus siglas en inglés)

GPS: sistema de posicionamiento global (GPS por sus siglas en inglés).

GRASP: laboratorio de robdtica general, automatizacion detecciébn y percepcion
(GRASP por sus siglas en inglés).

IA: inteligencia artificial (IA por sus siglas en inglés).

IMU: unidad de medicion inercial (IMU por sus siglas en inglés).

IMECA: indice metropolitano de la calidad del aire.

I0T: internet de las cosas (loT por sus siglas en inglés).

LED: diodo emisor de luz (LED por sus siglas en inglés).

LiPo: polimero de litio (LiPo por sus siglas en inglés).

LQR: regulador lineal cuadratico (LQR por sus siglas en inglés).

MAV Link: protocolo de comunicacion en micro vehiculos aéreos (MAV por sus siglas
en inglés).

MEMS: sistemas micro electromecanicos (MEMS por sus siglas en inglés).

MIMO: multiples entradas multiples salidas (MIMO por sus siglas en inglés).

MIT: instituto de tecnoldgico de Massachusetts (MIT por sus siglas en inglés).
NED: sistema de representacién geografica norte este abajo (NED por sus siglas en
inglés).

PD: control proporcional derivativo.

PI. control proporcional integral.

PID: control proporcional integral y derivativo.

PM: médulo de potencia (PM por sus siglas en inglés).

PPS: Sistema de posicionamiento privado (PPS por sus siglas en inglés)

PWM: modulacién por ancho de pulso (PWM por sus siglas en inglés).

RPAS: sistema de aeronave pilotadas a distancia. (RPAS por sus siglas en inglés).
Rx: puerto de recepcion

SCT: secretaria de comunicacion y transportes.

SPS: servicio de posicionamiento estandar (SPS por sus siglas en inglés)

TecNM Tecnoldgico Nacional de México.

Tx: puerto de transmision

UAS: sistema aéreo no tripulado (UAS por sus siglas en inglés).

UAV: vehiculo aéreo no tripulado (UAV por sus siglas en ingles).

USB: bus universal en serie (USB por sus siglas en inglés).

VANT: vehiculo aéreo no tripulado.

VTOL: despegues y aterrizajes verticales.
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Introduccion

Un UAV (Unmanned Aerial Vehicle por sus siglas en inglés) o Vehiculo Aéreo
No Tripulado es descrito por amplio rango de dispositivos capaces de operar en el
espacio aéreo [1]. Basados en la definicion anterior y tomando en cuenta las definiciones
de UAV que se presentan en mdultiples trabajos tales como [2] en donde se describe
como una aeronave capaz de volar sin piloto abordo que ademas puede controlarse
remotamente, definicion que converge con [3],y considerando que, también hay
definiciones en donde son descritos como Sistemas Aéreos No Tripulados UAS
(Unmanned Aerial System por sus siglas en inglés) o Vehiculos Guiados
Auténomamente AGV (Autonomously Guided Vehicles por sus siglas en ingles) de
acuerdo con [4];en este trabajo definiremos que un UAV es un vehiculo aéreo no
tripulado, capaz de realizar rutas de vuelo pre-programadas o controlado de forma
remota desde una estacion de control en tierra y que cuenta con la instrumentacién
necesaria para realizar una tarea especifica. Para tener una definicion precisa de un
sistema de esta naturaleza, se debe de conocer las caracteristicas de dicho sistema
aéreo; caracteristicas que seran abordadas en este trabajo.

El desarrollo de los Vehiculos Aéreos No Tripulados VANT, ha tenido un avance
significativo en las Gltimas dos décadas, sobre todo en aplicaciones civiles, parte de ese
avance se deba a que lo sistemas electrénicos se ha miniaturizado, asi como el
incremento en la capacidad de computo [5]. De acuerdo a los registros en [6] la cantidad
de dinero que se ha invertido para la investigacion y desarrollo de estas tecnologias a
nivel mundial es importante resaltar, ya que para la industria civil de drones?! se han
invertido 127 millones de délares (el afio 2006), y en el periodo comprendido de 2010-
2015, se realiz6 una inversion aproximada de 344 millones de délares; dichas
inversiones han sido realizadas en aproximadamente 42 paises, dentro de los cuales
existen 263 industrias manufactureras de este tipo de sistemas.

En Latinoamérica la implementacion de los Vehiculos Aéreos No Tripulados, asi
como su desarrollo ha estado tomando importancia, aunque adn ritmo un poco lento,
esto con base en [7], y continuando con la cita, en la zona del amazonias, paises como
Brasil esta empezando a implementar el uso de Sistemas de Vuelo Piloteados
Remotamente RPAS (Remotely Piloted Aircraft Systems por sus siglas en inglés), con
el fin de evitar sus explotacion indebida de sus recursos naturales asi como actividades
ilicitas, en paises como Bolivia y Colombia han implementado sistemas similares para
el monitoreo de sus fronteras. En nuestro pais la policia federal ha invertido cantidades
importantes de recursos en los Ultimos afios con el fin de reforzar su infraestructura y
sistemas de seguridad urbana, por lo que ha sido dotada de nuevos vehiculos aéreos
no tripulados, elementos que han redundado en un aumento significativo de las
capacidades de operaciones y tacticas de dicha organizacién, esto se puede ver
expresado en [7] que hasta el 2013 México contaba con alrededor once modelos
diferentes de UAV’s, donde solo existe un modelo de ala rotativa.

En el ambito de la investigacion universidades de multiples naciones como la
universidad de Tokio Japén, la universidad libre de Berlin Alemania, la Escuela
Politécnica Federal de Zirich Suiza, Universidad Politécnica de Madrid Espafia,
University College de Londres Reino Unido, el Instituto Tecnoldgico de Massachusetts
Estados Unidos de Norte América, entre otras, cuentan con lineas de investigacion para
la generacion de conocimiento, en el desarrollo de nuevas topologias de control m
desarrollo de innovadoras morfologias en su disefio mecénico y aplicaciones

1 Es como se generaliza a los vehiculos aéreos no tripulados.
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De igual forma en nuestro pais existen tanto centros de investigacion como
universidades que en sus lineas de generacion del conocimiento incluyen el desarrollo
de nuevas técnicas de control, aplicaciones orientado a los drones, tal caso esta en el
Centro de Investigacion de Estudios Avanzados del Instituto Politécnico Nacional, la
Universidad Nacional Auténoma de México, en el Instituto Nacional de Astrofisica Optica
y Electronica, en la Benemérita Universidad Autbnoma de Puebla, en el Instituto
Tecnologico y de Estudios Superiores de Monterrey. Esto debido al gran campo de
aplicacion que este tipo de sistemas mecatrénicos cuenta.

|.1 Planteamiento del problema

En el posgrado de Ingenieria Mecatronica del Instituto Tecnoldgico de Apizaco,
en la linea de generacion del conocimiento de Control Digital cuenta con un proyecto de
investigacion enfocada al desarrollo de vehiculos eléctricos, donde el TecNM realizo el
financiamiento para la investigacion. El desarrollo de UAV’s se ha considerado dentro
de dicha linea de investigacién. La adquisicibn de la tecnologia, asi como del
conocimiento al desarrollar un prototipo de este tipo nos permite proponer aplicaciones
que resuelvan problemas puntuales de la region, ademas de facilitar tareas existentes
reduciendo los riesgos e inclusive costos que estas actividades con llevan.

El presente trabajo pretende aportar el conocimiento, asi como la metodologia y
consideraciones necesarias para diseflar e implementar un cuadricéptero con
tecnologia de posicionamiento global capaz de realizar vuelos exteriores, el cual pueda
trazar una ruta mediante un software denominado Mission Planner que es de codigo
abierto ademas que es especializado en vehiculos autbnomos. De igual forma se realiza
un analisis a los componentes de hardware elementales para el funcionamiento correcto
de dicho sistema mecatrénico.

El desarrollo e implementacion de tecnologias que permitan que las aeronaves
vuelen en ambientes externos brindan una gran posibilidad de aplicaciones, en este
trabajo se implementara una unidad de GPS para la realizacién de vuelos exteriores, y
con esto controlar la posicién y altura del cuadricéptero. Por lo que en este trabajo se
desarrollara la metodologia para la implementacion y desarrollo de un cuadricéptero.

1.2 Justificacion

La aplicacion de este tipo de sistemas mecatronicos convierte a los drones en
una herramienta para el desarrollo de multiples aplicaciones hoy en dia, debido a esto
los hace objeto de estudio para el desarrollo tanto de técnicas de control, como para la
implementacion en aplicaciones novedosas. Por lo tanto, con este trabajo se realiza la
concepcion del conocimiento para el disefio de crones de cuatro motores y abre la
posibilidad de realizar trabajos futuros en diversas areas de investigacion que a
continuacioén se enlistan:

Disefo electrénico.

Control digital.

Electrénica de potencia.
Electrénica y comunicaciones.
Disefio mecanico CAD.
Sistemas dinamicos.

1A,

loT.

Desarrollo de software.
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Como ya se puede observar en este capitulo las aplicaciones que tienen este
tipo de drones de cuatro rotores lo has objeto de investigacion y desarrollo, lo que con
lleva a de igual forma realizar la propuesta de un sistema que sea acoplado para realizar
la medicién de la calidad del aire a diferentes alturas en un area delimitada, de acuerdo
con ... se busca implementar dicho cuadricéptero en la lectura de la calidad del aire para
asi tener un soporte para tomar accion en cuanto a cuidado ambiental y regulaciones.

La calidad del aire es una cifra que proporcionan las autoridades de una zona,
comunmente urbana, en la cual se ve reflejado la cantidad de contaminantes existente
en el aire, la zona oriente de la Republica Mexicana [8]. Se pretende que el resultado de
este trabajo genera la propuesta de un sistema para el analisis de la calidad del aire
implementando un cuadricéptero.

1.3 Objetivos
1.3.1 Objetivo general

Analizar, desarrollar e implementar los elementos requeridos tanto de software
como de hardware, que son requeridos para el funcionamiento de un vehiculo aéreo no
tripulado de cuatro rotores, con la capacidad de ejecutar rutas de vuelo previamente
disefiadas mediante la utilizacion de GPS.

1.3.2 Objetivos especificos

e Analizar y describir el funcionamiento de la dinadmica del cuadricéptero.

e Analizar e implementar el control adecuado para el funcionamiento del
cuadricoptero.

e Realizar un andlisis estatico del cuadricéptero.

e Analizar e implementar el hardware adecuado, asi como describir el
funcionamiento del mismo.

¢ Analizar las plataformas digitales y de software para implementarlas en el
sistema.

e Establecer la comunicacién tanto telemétrica como la de posicionamiento
entre la aeronave y la estacion de control.

e Realizar pruebas de vuelo auténomo trazando rutas.

e Realizar la propuesta para la implementacion del cuadricoptero como
sistema para el monitoreo de la calidad de aire.

|.4 Metodologia

Partiendo del concepto de un cuerpo rigido que es aquel cuya caracteristica se
basa en la nula deformacion que sufre al ser sometido a la accion de fuerzas externas.
Con esto se supone que la distancia entre las diferentes particulas que lo conforman
resulta invariante en el tiempo. Considerando que un cuerpo rigido es un modelo ideal
y tiene una funcidon muy importante en la mecanica, ya que con esto se realizan estudios
de cinematica y dindmica. Aunque en la practica un cuerpo rigido si sufre
deformaciones, aunque sea de forma minima que depende de la magnitud de las
fuerzas externas que actlen sobre [9].

La representacion de un cuerpo rigido se puede representar matematicamente
a través de estructuras que trabajan con angulos de rotacion respecto a un eje, como
también pueden ser expresados lo vectores de posicion relativos al marco de referencia
inercial. Estas estructuras matematicas existentes basicamente son tres las principales,
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en las cuales se encuentran los angulos de Euler, la matriz de rotacion, asi como los
cuaterniones.

Los angulos de Euler presentan desventajas, tales como las discontinuidades
gue pudieran presentarse durante el procesamiento, por otra parte, los cuaterniones y
la matriz de rotacion, no presentan dichas discontinuidades, aunque la ventaja de los
angulos de Euler yace en que permite realizar una representacion menos compleja que
la matriz de rotacién. Debido a que usando angulos de Euler es posible una
representacion en el que tan solo tres parametros son suficientes para describir la
orientacion de un cuerpo rigido, a este tipo de representacién de la orientacion basada
en tres términos independientes se le denomina representacion minima, lo que nos sirve
para conocer el funcionamiento del sistema [10].

En aeronautica se hace el uso de un sistema coordenado denominado body b-
frame, donde el origen de dicho sistema coordenado se encuentra en el centro de masa
del vehiculo, este sistema es usado en aeronautica debido a que los sensores tienen
también que coincidir con el dentro de masas del vehiculo y sus ejes de mueven con él.
El método bastante popular para especificar dicha orientaciéon angular de un sistema de
coordenado respecto a otro es el uso de los tres angulos de Euler o los angulos de Tait-
Bryan. Dichos angulos corresponden con los angulos convencionales de roll o albeo,
pitch o cabeceo y yaw o guifiada, que son implementados en la navegaciéon para
especificar la orientacién de un mdavil. El analisis con los angulos de Euler nos permitira
conocer cuales son las necesidades del control, asi como las entradas y salidas a
controlar del sistema a controlar.

En un control éptimo se busca encontrar un controlador que propicie el mejor
rendimiento posible respecto a alguna medida de rendimiento dado, se decidio trabajar
con un control PID. Dicho algoritmo se puede contemplar desde muchas direcciones
diferentes, ya que se puede ver como un dispositivo que puede operarse con pocas
reglas heuristicas, pero que también puede estudiarse analiticamente. De acuerdo con
[11] la utilidad de los controles PID yace en que se implementan en forma casi general
a la mayoria de los sistemas de control, y en casos particulares cuando el modelo
matematico de la planta no se conocey, por lo tanto, no se pueden implementar métodos
de disefio analitico, es cuando los controles PID resultan mas utiles. En el capitulo Il se
profundizara mas acerca del controlador PID.

Otro punto medular de este trabajo es la implementacion de un GPS para la
ejecucion de rutas de vuelo previamente trazadas en la interfaz de usuario. En la
actualidad la navegacion electronica, asi como, el desarrollo de las
radiocomunicaciones a nivel mundial ha hecho posible contar con distintos tipos de
sistemas de posicionamiento que permitan determinar el rumbo seguido por una unidad
gue se desplace a traes del aire, mar o tierra, de acuerdo con [12] en un sistema de
posicionamiento satelital, las distancias entre el satélite y el centro de la tierra, asi como
entre el observador y el centro de la tierra, son conocidas y utilizadas como base para
la resolucién de las ecuaciones de posicion, estas son determinadas por métodos de
triangulacion, lo que permite que tengan una gran ventaja al brindar una mayor cobertura
y precision.

En [12] los satélites GPS circundan la tierra dos veces al dia en una érbita muy
precisa y trasmiten una sefial de informacion a tierra. Los receptores GPS toman esta
informacién y usan la triangulacion para calcular la posicién exacta de del usuario.

Un receptor GPS es un simple dispositivo de medicion de rangos, las distancias
son medidas entre la antena del receptor y de 4 a 10 satélites en vista, la posicion es
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determinada por las intersecciones de los vectores de rango ya ajustados, las posiciones
de los satélites son transmitidas junto con las sefiales GPS al usuario.

Estas distancias son determinadas en el receptor GPS midiendo de manera
precisa el tiempo que toma una sefial codificada en viajar de los satélites a la antena del
receptor. Los componentes principales en este sistema son los relojes atomicos
sincronizados de manera precisa de los satélites [13], [14]. El posicionamiento usando
GPS consiste en una serie de procesos a través de los cuales, posiciones puntuales en
tres dimensiones son determinadas a partir de sefiales recibidas por satélites. Las
posiciones derivadas del GPS pueden ser usadas para proveer locaciones de referencia
y control en proyectos de ingenieria y construccion, en los cuales la topografia detallada
del lugar y delimitacion de fronteras (linderos) es necesitado. Otra de las aplicaciones
gue tiene el GPS es en el posicionamiento preciso de plataformas marinas flotantes y
mapeo fotogramétrico, y en el monitoreo de deformaciones y hundimientos de
estructuras, como puentes, edificios, presas, esclusas etc.

De manera general, existen dos modos operacionales del GPS de los cuales se
obtienen posiciones: posicionamiento absoluto y diferencial (o relativo). En cualquiera
de estos dos métodos, las mediciones de rango a los satélites pueden ser llevados a
cabo buscando ya sea la fase de la sefial portadora del satélite o los codigos del ruido
pseudoaleatorio (PRN) modulados en la sefial portadora. En adicidn, el posicionamiento
por GPS puede ser realizado con el receptor operando en un ambiente estéatico o
dinamico (cinemético).

Para calcular la posicion de un punto sobre la superficie usando GPS, usando
cualquier método, es necesario tomar en cuenta diversos factores que alteran la
transmision de la sefal, siendo los mas influyentes los efectos de la ionosfera y
troposfera.

Los satélites pertenecientes al sistema de posicionamiento global transmiten a
una frecuencia en L1 de 1575.42 MHz y en L2 de 1227.6 MHZ moduladas con dos tipos
de cédigos y en mensaje de navegacion. El servicio de posicionamiento estandar o SPS
(por sus siglas en inglés) es al que tenemos acceso los civiles que contemos con
cualquier tipo de receptor GPS, esta basado en el cddigo C/A, mientras que el sistema
de posicionamiento preciso o PPS (por sus siglas en inglés) es de servicio restringido
solamente disponible para usuarios autorizados dentro de la milicia y es provisto por el
cédigo P.

Como se ha explicado anteriormente en el presente trabajo se analizan los
fundamentos tedricos expuestos en la metodologia para alcanzar los objetivos
planeados.

|.5 Estado de la técnica

El concepto y desarrollo de los vehiculos aéreos no tripulados no es propio del
siglo XXI, ya que, en trabajos como [13], [15], y [16], donde explican que en el siglo XX
fue cuando comenzaron a desarrollarse. Especificamente en la primera y segunda
guerra mundial, los paises involucrados iniciaron con el desarrollo de este tipo de
sistemas aéreos. Por ejemplo, el Denny Righter RP750 de los ingleses o el misil balistico
teledirigido V1 “Buzz?” de los alemanes (véase ilustracion I-1). Una de las principales

2 Buzz: nombre con el cual los ingleses conocian al V1, debido a sus caracteristicas.
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limitantes para el desarrollo de sistemas aéreos no tripulados era el hardware que existia
en esa época.

ILUSTRACION I-1. UAV DESARROLLADOS EN LA SEGUNDA GUERRA MUNDIAL. A)
DENNY RIGHTER DE LOS INGLESES. B) V1 "BuUzz" BOMBA ALEMANA.

Las aplicaciones de estos sistemas eran de igual manera limitadas, ya que solo
las implementaban para entrenar a los operarios de artilleria antiaérea, 0 como bombas
dirigidas. Con el avance de la tecnologia estos sistemas fueron utilizados en la guerra
fria, debido al interés por conocer los movimientos de los enemigos, eso hizo que se
potenciara el desarrollo de este tipo de vehiculos espaciales para tareas de espionaje
(Rosario, 2013); de igual forma durante la guerra de Vietnam el ejército estadounidense
utilizo esta tecnologia para localizar plataformas de lanzamientos de misiles soviéticos
[2], [17].en la actualidad en pleno siglo XXI y gracias al desarrollo electrénico las
aplicaciones de estos vehiculos son muy completas y el campo de aplicacién es grande
y diversificado, ya que ahora no solo se hacen implementaciones a nivel militar, sino
gue existen multiples aplicaciones civiles que esta demanda para la solucién de
problemas.

[.5.1 Caracteristicas

Las caracteristicas que se deben de considera para que un sistema sea un
VANT, se basa en la forma operativa del sistema. Esto quiere decir que de acuerdo al
funcionamiento y tareas que realiza, en lo que podemos puntualizar a dos caracteristicas
béasicas de un drone, 1.- No tiene piloto a bordo de la aeronave, lo que permite realizar
tareas donde la vida del piloto corra un alto riesgo o0 en su contra parte realizar tareas
rutinarias que serian aburridas para el piloto. 2.- Cuentan con una Unidad de Medicién
Inercial IMU (Inertial Measurement Unit por sus siglas en inglés), esta unidad permite
realizar las mediciones de posicidn, velocidad y aceleracion de la aeronave, datos que
son enviados a una computadora de vuelo, y esta es la que se encarga de ejecutar los
algoritmos de control y seguridad de la aeronave, que permiten el trazado de rutas, el
vuelo auténomo o la manipulacion de la aeronave desde una estacion de control.

Partiendo de esas las caracteristicas fundamentales, se pueden enlistar
caracteristicas especificas que tienen los drones, pero esto ya estd enfocado a la
aplicacion que tiene el sistema. Es por eso que se deben de clasificar y definir la
aplicacion de estos sistemas, para asi, conocer las caracteristicas que componen o que
se necesitan implementar en el sistema.
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[.5.2 Clasificaciones

Existen multiples clasificaciones para los vehiculos aéreos no tripulados, de
acuerdo al tipo de motor empleado en el drone, al tipo de ala que impulsa al sistema, la
aplicacion, a la autonomia de vuelo

En el trabajo de [18] plasma una clasificacién de cuatro grupos bien definidos de
drones. 1.- Drones para aficionados, en el cual la capacidad de carga es limitada, asi
como su rango de operacion, también cuanta con el sistema para grabar video e imagen
de alta definicion y es posible realizar vuelos autbnomos gracias al GPS. 2.- Drones de
tamafio mediano para militares o comerciales cuentan con una capacidad de carga
moderada, asi como su rango de vuelo en estos sistemas la implementacion de un radar
es fundamental y establecen una comunicacion encriptada con la base de control. 3.-
Drones grandes especiales para militares, dotados con mudltiples sistemas de
comunicacion, camaras y armamentos, implementados para operaciones tacticas. 4.-
Drones de combate dotados de la tecnologia mas avanzada en cuanto a combate se
refiere, una caracteristica es la velocidad y altura de vuelo, ya que como no tiene un
piloto a bordo no esté limitado a las capacidades fisicas de los pilotos

Otra clasificacion que tiene una gran aceptacion en el &mbito de los Vehiculos
Aéreos No Tripulados es la que presenta [6] en su informe y se puede observar en la
tabla I-1. En la cual se observa el nombre de la categoria y sus caracteristicas de la
categoria.

TABLA I-1 CLASIFICACION DE LOS VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS DE
ACUERDO A LA EUROPEAN DEFENSE AGENCY.

Micro <5 <10 250 1 hora
Mini Mini <20/25/30/150 <10 150/250/3 <2

00
Alcance cercano CR 25-150 10-30 3000 2-4
Corto alcance SR 50 — 250 30-70 3000 3-6
Alcance MR 150 — 500 70 — 200 5000 6-10
intermedio
Autonomia de MRE 500 — 1500 =500 8000 10-18
alcance
intermedio
Baja altura LADP 250 - 2500 = 250 50-9000 0.5-1
Baja altura larga LALE 15-25 =500 3000 =24
autonomia
Altura MALE 1000 - 1500 = 500 5000 — 24 -48
intermedia larga 8000
autonomia
Altura maxima HALE 2500 - 5000 = 2000 20000 24 — 48
larga autonomia
Estratosférico Strato = 2500 = 2000 = 20000 248
Exo- EXO TBD® TBD = 30500 TBD

estratosférico

3 TBD por sus siglas en inglés. To Be Determined.
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Como se observa en la tabla I-1 la clasificacion de los UAV’s esta basada en
funcién de las caracteristicas como son el peso de la aeronave, y es esta caracteristica
la que da pauta a muchos factores como la autonomia que cuenta con una relacién
estrecha con el peso, el tamafio de la aeronave, la altura de techo* y el alcance. Una de
las ventajas que presenta esa clasificacion es que no limita la aplicacion de los UAV’s y
da a conocer toda una amplia gama de sistemas para elegir de acuerdo a un problema
o0 aplicacion que se proponga. Eso no pasa con la clasificacién que proponen [18] y que
fue citada anteriormente en este trabajo, ya que, delimita que los drones por lo general
del tipo multirotor son solo de uso para los aficionados. Lo que va a determinar la
morfologia de la aeronave e intrinsecamente sus caracteristicas es la aplicacion o
problema que resolvera dicho sistema.

La implementacion e investigacion que se presenta en este trabajo, esta basada
en un vehiculo aéreo de cuatro motores, de ala rotatoria y se encuentra posicionado
dentro de la categoria de micro de acuerdo a la tabla I-1, cuyas caracteristicas se
pueden observar en la tabla I-2.

TABLA [-2. CARACTERISTICAS DEL DRONE IMPLEMENTADO

1.4 sin 15 en
bateria pruebas
Micro ITA C1 1 hasta 100 por 40-35
1.95 con disposiciones
bateria legales

[.5.3 Drone de cuatro rotores

Un drone de cuatro rotores es comunmente definido de multiples maneras, en
[15], [19], coinciden que un cuadricOptero es un helicoptero con cuatro motores, y que
estos estan colocados de forma equidistante del centro de masay en las extremidades.
Este tipo de Drones pertenece al grupo de los multirotores ya que cuenta con cuatro, y
es por eso que también es conocido como cuadricéptero.

El desarrollo de un cuadricéptero no tripulado se debe al trabajo de Lawrence y
Elmer Sperry en 1916, ya que ellos desarrollaron el giréscopo para estabilizar de forma
auténoma este tipo de sistemas [19]. El registro del primer cuadricoptero que se tiene
data del 1920 [20], [17] , a cargo del investigador francés Charales Richet, su modelo
constaba de cuatro rotores no tripulado, desafortunada mente no tuvo éxito. No fue
hasta 1924, cuando Etienne, en colaboracion del doctor ruso George De Bothezat, en
conjunto disefiaron otro cuadricdptero que en su primer intento el vehiculo no pudo
levantar el vuelo; para solucionarlo Etienne afiadi6 al disefio globos con helio que
brindaban potencia de elevacion y estabilidad al vehiculo. Después de varios redisefios
y célculos, fue capaz de volar con un disefio de tal forma que supero los records de
estabilidad y control de la época, con 14 minutos de vuelo, en la figura I-2, se observa
el modelo e Etienne. [21], [1].

4 Se le conoce como techo a la altura maxima que puede o por normas debe de alcanzar.
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ILUSTRACION I-2. CUADRICOPTERO DE ETIENNE 1924

Los cuadricépteros son bastante utilizados en la robdética, debido a las
funcionalidades de despegue, aterrizaje vertical y vuelo estacionario que se pueden
conseguir [4], lo que lo hace una plataforma muy versétil, lo que hace que su popularidad
se incremente para fines de investigacion y desarrollo. La caracteristica que tiene al
despegar y aterrizar se le conoce como VTOL por sus siglas en ingles. Gracias a estas
caracteristicas a finales de los afos 90’s Bell y Boeing trabajaron conjuntamente en el
desarrollo de un cuadricéptero tripulado denominado QUAD TiltRotor (véase en la
ilustracién 1-3), aunque este es un disefio con piloto a bordo, se menciona para
ejemplificar la potencialidad que cuenta este tipo de sistemas de cuatro rotores, que
hasta son implementados a esa escala.

R | IOV S

ILUSTRACION I-3. PROYECTO DE BELL BOEING QUAD TILTROTOR

Estados Unidos, Canada han usado los cuadricépteros de forma exitosa como
equipamiento en tareas de supervivencia. El cuadricoptero en el ambito de la
investigacion se utiliza como plataforma para probar técnicas de control avanzado [17].

10
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Por otra parte, en [18] se tiene registro que en ucrania los militares han modificado
drones del tipo cuatrimotor comercial para combatir un grupo rebelde, de igual forma el
grupo denominado ISIS ha implementado drones como el DJI Phantom para propdsitos
de vigilancia, aunque una de las principales ventajas se expresa de forma adecuada en
[19] se hace énfasis a las baterias ya que brinda una autonomia demasiado baja.

1.5.4 Aplicaciones

Las aplicaciones de los cuadricopteros son muy bastas, debido a sus
caracteristicas que se mencionaron anteriormente, donde las aplicaciones mas usuales
se centran en tareas donde hay entorno de dificil acceso que representan un peligro [5].
El cuadricoptero es una herramienta Gtil en la investigaciébn [15] ya que son
implementados para probar y evaluar nuevas ideas en una serie de campos diferentes
incluyendo el control la navegacion los sistemas de tiempo real y la robdética. Existen en
la actualidad algunos laboratorios de investigacion de ingenieria de clase mundial en el
desarrollo de técnicas de control avanzado y aplicaciones para cuadricéptero como son:

e MIT Aerospace Controls Lab

o ETH Zurich flying machine arena

e University of Pennsylvania General Robotics Automation Sensing and
Perception (GRASP) lab

Las aplicaciones de este tipo de sistemas no estan limitadas a un sector y gran
parte se deba al avance que la electronica ha tenido ya que la instrumentaciéon
electronica se ha miniaturizado y potencializado de los circuitos encargados de procesar
informacién. Algunas de las aplicaciones mas frecuentes con beneficio a la sociedad se
pueden observar en la ilustracion I-4

Medioambientales

Cuadricéptero
|
b
| |
Seguridad -
Nacional Eiles
Aplicaciones Aplicaciones no ;
Urbanas Urbanas Seguridad,_ |
Otras
Vigilancia
publica f;ittglrlil;a Dgtlecci_()ndy
. ; vigilancia de
Anti Control ilegal de Evaluaci6 y Investigacion. i%cendios
terrorismo inmigrantes vigilancia de ) i |
Operaciones desastres. Recreacion. Oiesinles. |
especiales Controcllrde :srmas Protocolo en Video y fotos Monitoreo de
Vigilancia Viyilar?gia de crisis nuclear aereas. cultivos.
perimetral Gaseorichos Operaciones de Magee.
. mantenimiento
Operaciones
especiales

ILUSTRACION I-4. APLICACIONES COMUNES DE LOS CUADRICOPTEROS

Como se puede observar las aplicaciones son diversas, por tal motivo cuando
se pretende realizar una implementacion es fundamental determinar la aplicacién que
tendra el cuadricOptero, para asi contar con un sistema con las caracteristicas
necesarias y que sea escalable.

11
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Una de las aplicaciones que un cuadricoptero puede ser implementada en la
region de Tlaxcala y basandose en [22] es en la agricultura, ya que en este estado es
una region donde la agricultura es la actividad primaria de acuerdo con [23], lo que
convierte a esta tecnologia una herramienta para el fortalecimiento de ese sector. Pero
su aplicacion no solo se limita a eso ya que también puede ser implementado para tomar
muestras del aire y asi determinar la calidad del mismo, ya que la industria en el estado,
asi como en la regién ha crecido, por lo tanto, se puede implementar dicha aeronave
para multiples aplicaciones.

1.6 Estructura de la tesis
Este trabajo esta estructurado por cuatro capitulos donde:

El capitulo | se presentan lo puntos fundamentales de este trabajo, como la
justificacion, objetivos, el estado del arte referente al desarrollo que se tiene hasta el
momento con los drones, las delimitaciones del trabajo, y la estructura del trabajo.

En el capitulo Il se abordan los fundamentos tedricos del funcionamiento de los
cuadricOpteros, en lo cual se incluye las topologias béasicas de los cuadricopteros, el
andlisis matematico del sistema, asi como las consideraciones del control que se
implementan en el prototipo.

En el capitulo 1l se abordan dos lineas fundamentales en el desarrollo del
cuadricoptero, el primero son los componentes que conforman la parte de hardware y
componentes mecanicos y la segunda linea es el software para el control del mismo,
con la intencion de generar un prototipo escalable.

En el capitulo IV se presentan los resultados del analisis estatico que se realizé
a la estructura del cuadricOptero, las pruebas realizadas a los componentes de hardware
y las rutas de vuelo que se realizaron, para la validacion del sistema en general. En el
cual se describe la calibracion de los sensores de la UMI, el enlace telemétrico y el
funcionamiento del GPS para la correcta navegacion. Y se plantea la propuesta para la
futura implementacién de este prototipo en el analisis de la calidad del aire.

Para finalizar el trabajo se plantean las conclusiones y se describen los trabajos
a futuro que se puede realizar teniendo como base este trabajo. El cual pretende ser el
punto de partida en el instituto tecnolégico de Apizaco para continuar con futuras
investigaciones relacionadas con vehiculos aéreos no tripulados.
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CAPITULO Il

[I.  MODELADO Y CONTROL DE UN DRONE DE CUATRO
ROTORES

En este capitulo se definirdn las morfologias basicas de los cuadricopteros, asi
como el principio de operacién y dinAmica que gobierna el funcionamiento de un
cuadricoptero y basados en el funcionamiento del cuadricoptero se consideran diversas
topologias para su control.

Il.1 Morfologias basicas del Cuadricoptero

La morfologia de un cuadricéptero se refiere a como esté estructurado fisica del
sistema, en autores como [3], [24] y [25] describen una morfologia donde existe una
simetria en la distribucidn de los rotores con respecto del centro de masa, o en trabajos
como [26] y [27] donde delimitan que los motores se encuentran instalados en los
extremos con angulos de 90 grados entre si. Esto es correcto y debido a la multiple
informacién existente en cuanto a morfologia de cuadricoptero se refiere. A
continuacion, se presentan las dos morfologias basicas, para comprender los
movimientos y acciones que se deben de tomar en cuenta para la implementacion del
control, en la ilustracién 1l-1 se pueden observar las dos morfologias basicas.

COW

7 Yy CW

ILUSTRACION II-1 MORFOLOGIAS BASICAS DE UN CUADRICOPTERO A) TIPO “X” B)
TIPO "PLUS"

En la ilustracion 1I-1 en el inciso a) se observa la configuracion conocida como
“X” 0 en el cual el frente esta marcado con un color diferente al resto de la estructura,
en el inciso b) se observa la configuracién denominada “Plus”, en donde ser realiza una
rotacion de 45 grados, en sentido horario donde ahora el frente de la aeronave ahora
solo corresponde a un brazo del drone, que de igual forma es marcado. El determinar
un frente en la aeronave es fundamental, ya que sirve como referencia para para realizar
la navegacion del vehiculo en caso que se manipule manualmente, y aun mas
importante por la orientacion de la unidad de medicion inercial y la computadora de
vuelo, tema que se explicara en el capitulo Ill.

14
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Una de las diferencias entre estas dos topologias residen, en las operaciones y
accionamientos que realizara el vehiculo; por ejemplo: para realizar un movimiento hacia
adelante el accionamiento de los motores no se realizara de igual forma, por lo tanto las
necesidad van cambiando de acuerdo a como se va especificando y seleccionando la
aplicacion del vehiculo, por otra parte en la implementacion si se desea adaptar una
cadmara, en la morfologia tipo “Plus” se dificulta hacerlo ya que uno de los brazos del
drone estorbaria a la captura de la imagen, situacion que no es asi con la morfologia
tipo “X”.

[1.1.1 Principio de operacion

El funcionamiento y control del cuadricoptero se basa en el control de las
velocidades angulares de cada motor. En [15], [28] y [13] hacen énfasis en las
caracteristicas de funcionamiento que se tiene en cuenta para realizar la sustentacion
de la aeronave. En la ilustracion Il-1 asi como en la ilustracién 1l-2, se puede observar
el giro de las hélices de acuerdo a su morfologia, donde dos motores giran en sentido
horario y los otros dos giran en sentido anti horario esto el fin de eliminar el par generado
por cada motor con el fin de evitar que el vehiculo se tumbe por efectos del par que se
generado, es importante mencionar que las hélices también tienen un sentido de giro y
seré explicado en el capitulo Ill.

ILUSTRACION |I-2 FUERZAS QUE ACTUAN SOBRE UN CUADRICOPTERO

En lailustracion II-2 se puede observar las fuerzas y momentos que actian sobre
el cuadricoptero y asi es posible controlar su movilidad en el espacio. De la figura II-2
se tiene que:

e f eslafuerzay los subindices corresponden al nUmero de motor.

e 1, es el par generado por la velocidad angular donde el subindice indica
el nimero del motor.

e  indica la velocidad angular del motor-hélice, y que de igual forma el
subindice indica el nUmero de motor.

15
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e Xxz,Vg,zg representan a un plano coordenado tridimensional de la
estructura del cuadricoptero, es representado por el subindice B (body)
para hacer referencia al sistema movil.

¢ El plano coordenado tridimensional es el sistema de referencia fijo, donde
se observan los angulos de Euler de cada eje.

Como ya se mencion6 en el capitulo I, una de las ventajas de estos sistemas es
la maniobrabilidad que cuentan los cuadricépteros, esto es asi debido a la manipulacién
de las velocidades. Un punto importante es que para la sustentacién del vuelo los
motores deben de tener la misma velocidad, para generar los movimientos lo que se
hace es variar esas velocidades, en la ilustracién 11-2 y 3 se puede observar los angulos
gue se controlan de acuerdo a la variacion de las velocidades y también se observa
como se realiza dicha variacion para generar un movimiento en especifico,
respectivamente. De acuerdo con [21], [29] y en la cual este sistema se describe como
un sistema que cuenta con seis grados de libertad.

S S
0.0 0 O

3 3
a) Sustentacion b) Angulo Yaw

! _©-
°_ 0 0.0

3 3

¢) Angulo Pitch d)Angulo Roll

ILUSTRACION II-3. GENERACION DE MOVIMIENTOS EN UN CUADRICOPTERO. A)
SUSTENTACION B) MOVIMIENTO EN EL ANGULO YAW C) MOVIMIENTO EN EL ANGULO DE
PITCH D) MOVIMIENTO EN EL ANGULO DE ROLL

De acuerdo con [29] la sustentacion se refiere al desplazamiento en el plano
coordenado de Z, el &ngulo Yaw describe el movimiento sobre el eje de Z, que consiste
en girar (izquierda o derecha) en dicho eje si tener algiin movimiento de translacion, al
movimiento en el angulo Pitch, describe el movimiento sobe el eje X de un plano
coordenado, este movimiento en aeronautica también es conocido como cabeceo, por
altimo, el movimiento que se genera en el eje Y, corresponde al angulo Roll también
conocido como albeo.
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Para describir la orientacion del cuadricoptero en el espacio, respecto al marco
de referencia fijo se recurre a los &ngulos de Tait-Bryan que son como ya se explicaba
anteriormente, el albeo, cabeceo y guifiada, aunque en otros textos se manejen dichos
angulos como angulos de Euler o 4ngulos de navegacion [30] y [31]. El uso de los
angulos de Tait-Bryan es muy extendido a causa de que numerosas organizaciones han
publicado diversos estandares para ser seguidos debido a la especial importancia de
las convenciones internaciones en los vehiculos aéreos. Uno de esos estandares es la
norma DIN 9300 para la aeronavegacion, que fue adoptada por la ISP 1151-2 y regula
la dinamica en los vuelos, donde presenta conceptos, cantidades, simbolos,
movimientos de los aviones y la relacion entre la atmosfera y la tierra [32].

1.2 Modelo matematico

Las generaciones de los angulos de navegacion responden a una dinamica, que
esta descrita por modelos matematicos y describen el funcionamiento de un
cuadricoptero. El conocer el comportamiento de acuerdo a un modelo mateméatico nos
ayuda a identificar las necesidades y caracteristicas necesarias para implementar el
control del sistema.

Existen varios estudios de modelos que representan la dinAmica de un drone.
Las diferencias entre los trabajos consultados se encuentran es la inclusion respecto al
tema, o el analisis caracteristico para determinar las fuerzas y los momentos del
sistema. En [26] identifica dos tipos de formalismos para determinar la dindmica de un
drone:

e Formalismo de Euler — LaGrange, que esta definido en funcién de energia
cinética y otra funcién de energia potencial y se relacionan ambas con las
fuerzas y momentos que se generan sobre el sistema.

e Formalismo de Newton — Euler, donde se utilizan los angulos de Euler y la
segunda ley de Newton para establecer el modelo dinamico, en [28] los
angulos de Euler son considerador como angulos de Tait-Bryan, ya que en
el campo de la aeronautica toman ese nombre.

Para realizar el analisis del modelo matemético del cuadricéptero, se tienen que
realizar ciertas consideraciones basicas de acuerdo al método que se aplicara para
obtener la dinAmica del sistema, en este trabajo se utilizara el formalismo de Newton —
Euler, en el cual se contempla que la modelacion del sistema se realiza considerandolo
como un sélido rigido. Esta hip6tesis es asumida en trabajos como [15], [17], [28], [33]
y [34] en el cual el eje central es el estudio del control.

En la ilustracion I1-5 se puede observar un plano horizontal fijo og, x5, y; €sta en
paralelo al plano formado por oy, x4, y, , quUe a Su vez se encuentra tangente a la tierra.
Esto se puede entender mejor si hacemos mencion del sistema de referencia fijo la
convencién NED (North, East, Down) es la mas comun en aplicaciones aeroespaciales,
donde el punto de referencia o, se encuentra en la superficie de la Tierra y es el origen
del sistema de ejes ortonormales (ox, 0y, 07,).), donde:

® 0x, apunta al norte y es tangente a los meridianos.

e 0y, apunta al este y es tangente a los paralelos.

e o0z, esta en direccion al centro de la Tierra y tiene sentido hacia el centro de la
Tierra como el vector gravedad.
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ILUSTRACION |I-4 SISTEMA DE REFERENCIA FIJO

Como se ha hecho mencion el uso de los angulos de Tait-Bryan son
implementados para describir la orientacion del cuadricoptero (o un sistema solido con
movimiento tridimensional) en el espacio, respecto a un sistema fijo de referencia

ILUSTRACION II-5 ANGULOS DE TAIT-BRYAN SEGUN LA CONVENCION ZXY

Para obtener el modelo dinamico, se deben de encontrar las fuerzas y lo
momentos que actian en el cuadricéptero las fuerzas deben de estar orientadas de una
forma correcta, sin importar la orientacion del cuadricoptero, la gravedad siempre afecta
el eje coordenado correspondiente a Z del sistema de navegacion del cuadricéptero, por
lo tanto, lo se deberian tener componentes vectoriales que hacen referencia a la
orientacion del cuadricoptero. Un vector puede estar orientado a cualquier posicion con
tres rotaciones sucesivas, para determinar esta rotacion se realizan transformaciones
de cantidad lineales.
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Dado por ejemplo (ox3, 0y3, 0z3) representa componentes de una cantidad lineal
en el sistema de ejes (ox3,0y3,023). Y (0xy, 0y, 02,) representa componentes de esa
misma cantidad lineal respecto al sistema de ejes (0x,, 0y,, 02,). Para obtener la matriz
de cambio de base D se efectla una rotacion respecto a cada eje.

Se comienza girando respecto al eje ox3 en el angulo ¢ .

0X3 1
R, (¢) = |0¥y3| = [0 cosd) sin d)] loyzl
- 0Z3 0 —sing cos¢lloz,
ECUACION 1
Ahora se gira en el angulo 6 respecto al eje oy,.
0X3 cosf 0 —sinf][ox;1
R;,(0) = [0Y3| = [ 0 1 0 ] 0y1]
N 0Z3 sinf 0 cos¢ |loz;
ECUACION 2
Por ultimo, se rota respecto al eje oz; en el angulo .
0X3 cosyp siny 0][09%0
R, () = [0¥3| = [—siny COSl/J 0 0Yo
- 0Z3 0 0z,
ECUACION 3

Para calcular la conversién total de la navegacion del cuadricéptero se
multiplican las matrices, como resultado de la sustitucion de las ecuaciones 1, 2, 3, se
obtiene la siguiente ecuacion 4.

C} = Ry, ($) Rs, (6) Ry, ()

0X3 0Xg

[03’3] =Cy [9YVo

0Z3 - 0z,
Donde C;! = D, por lo tanto.
0X3 1 cosf 0 —sin@] [ cosy siny 0
oy3| = [0 cos¢ smq,’)] [ 0 ] !—Sinl[) cosy O 0)’0]
0z3 0 —sing cosg¢l Isind 0 cos ¢ 0 0 1l Loz

ECUACION 4
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Donde C}! = D, por lo tanto.

0X3 0X5
0y3| =D |0Y2
073 0z,

ECUACION 5

El resultado de la ecuacion 4 es una matriz de rotacion completa, por lo tanto, el
vector de fuerza del motor puede ser expresado en la navegacion del sistema si es
multiplicado por esa matriz. Donde la matriz de cosenos directores esta definida por la
ecuacion 6.

cos @ cosy cos 6 siny —sinf
D = |sin¢ sinf cosp —cos¢psinyy singsinb siny + cos ¢ cosd sin¢ cosH
cos¢ sinf cosy +singsiny cos¢sinfsiny —sing cosp cos ¢ cosh

ECUACION 6

La transformaciéon de (oxs,0y3,0z3) a (0xg, 0y, 0z,) Se obtiene invirtiendo la
matriz de cosenos directores D y se obtiene a través de la ecuaciéon 7.

0Xg 0X3
0yo| =D~ 1|0y
0z, 0z3

ECUACION 7

Donde la inversa de la matriz de los cosenos directores esta descrita en la
ecuacion 8.

cos ¢ cosf cos¢sinfsiny —sing cosy cos¢@sinf cosy + sin ¢ siny
D! =|sin¢pcosf® singsinfsiny + cos¢ cosd singsinb cosy — cos P siny
—sinf cos @ siny cosf cosy

ECUACION 8

Para hacer la formacion de cantidades angulares se relaciona las velocidades
angulares p, q y r en los ejes del sistema de referencia movil y las componentes de la
velocidad angular, ¢, 8 y ¥, respecto los ejes del sistema fijo.

Las velocidades angulares p, q y r estan expresadas en lo ejes del sistema de
referencias movil solidario al cuadricéptero, si consideramos que cada rotacién
necesaria para hacer que lo ejes de este marco de referencia coincidan con los ejes del
sistema fijo se debe de hacer lo siguiente para cada angulo:

e Rotar respecto a oxy en el angulo ¢ a una velocidad determinada por ¢.
Donde p es igual a la suma de las componentes de ¢, 6 y Y proyectadas
sobre oxy y obtenemos la ecuacién 9.
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p=¢—1sinf
ECUACION 9
e A continuacion, se rota respecto en el angulo 8 con una velocidad angular
determinada por 6, para obtener que g es igual a la suma de las
componentes de ¢, 6 y Y proyectadas sobre oy; dando como resultado la
ecuacion 10.
q = 60 cos¢ —Psing cosb
ECUACION 10
e Y por ultimo se gira en torno a oz respecto al angulo ¥ con una velocidad
angular gobernada por iy donde p es igual a la suma de las componentes
de ¢, 6 y i proyectadas sobre oz; dando origen a la ecuacion 11.
r =1 cos¢pcosf — O sing

EcuAcION 11

Las ecuaciones 9,10 y 11 pueden combinarse en una notacién matricial y se
denota en la ecuacion 12.

pr 1 0 —sing 7 [¢
[q] = [O cos¢ sin¢ cos 0] 2}
r 0 —sing cos¢pcoshl [
ECUACION 12

Aplicando la inversa a la ecuacion 12 obtenemos las derivadas de los angulos,
a partir de las velocidades angulares y tenemos el resultado en la ecuacién 13.

dl 11 0 —sinf 7 p
ol=10 cos¢ sin¢gcosh [q]
Y 0 —sin¢g cos¢cosfli Lr

ECUACION 13

Cuando los angulos ¢, 8 y ¥ son pequefios las ecuaciones 12 y 13 pueden
aproximarse como se observa en la ecuacion 14, esto debido a su magnitud.

p=¢
q=20
r=1
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ECUACION 14

Como se dijo al inicio de este analisis se tiene que encontrar las fuerzas que
actlan en el sistema, donde el peso esta relacionado con el campo gravitatorio terrestre
es el causante de la fuerza peso al provocar una aceleracién g cuyo valor en la tierra es
de 9.81?2 sobre el cuadricéptero. Esta fuerza esta descrita respecto al marco de

referencia fijo atreves de la segunda ley de la dinAmica de Newton y obtenemos la
ecuacion15.

0
Ezz=| 0
mg
ECUACION 15
Donde
Er; es la fuerza del marco fijo afectada por la gravedad.

m es la masa del cuadricéptero.

g es la gravedad que afecta al eje z del marco o sistema coordenado fijo.

Se utiliza la matriz de rotacion D de la ecuacién 6 que multiplicada con la
ecuacion 15 para obtener la fuerza peso respecto al marco de referencia movil dando
como resultado la ecuacion 16.

—sin@
ng’ = D E7; = mg [sinf cos ¢
cos 6 cos ¢
ECUACION 16

Donde:

b;g es la de peso que actla sobre el marco de referencia movil. Y por lo tanto es

multiplicada la fuerza que actta sobre el marco fijo y la matriz D debido a que dicha
fuerza dependera de los angulos.

El empuje aerodinamico es otra fuerza que se genera debido a la rotacion de las
hélices en un fluido y que en este caso aire, esta fuerza es utilizada para mantener el
cuadricOptero en el aire. Este empuje se relaciona con la velocidad de rotacion y se con
el empuje que a su vez involucra la velocidad de rotacion de los rotores mediante la
ecuacionl?7

T = Kempuje("-)2
ECUACION 17

Donde:
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T es el empuje aerodindmico
Kempuje €N €l coeficiente generado por la rotacion de las aspas

w es la velocidad angular de los rotores.

Si se considera que los rotores estan alineados con respecto al sistema de
referencia mavil la direccion de la fuerza de empuje afectara al eje z, y en el resto de
componentes esta fuerza es nula.

Numerando cada rotor como j = 1,2,3,4, el empuje total puede ser descrito en la
ecuacion 18.

T, = Z T
j=1
ECUACION 18
Donde:
T, es la fuerza de empuije total.

T; es la fuerza de empuje por cada rotor.

Debido a que la fuerza de empuje generada por lo rotores afecta al marco
solidario de referencia movil dicha fuerza queda expresada con la ecuacién 19.

0
|5
T —TZ

ECUACION 19
Donde

bFT es la fuerza de empuje que afecta al marco de referencia mévil, dependiente
de la fuerza de empuije total de la ecuacion 18.

El arrastre aerodinamico de un cuerpo solido se mueve en un fluido, en este caso
el cuadricoptero se desplazara en el aire, se originan fuerzas causadas por la viscosidad
de dicho fluido que se opone al movimiento. La férmula que describe dio fenémeno es
representada por la ecuacién 20, puede deducirse mediante el método de analisis
dimensional.

A [ I ) N P EY
Epy=—7pAc|0 Cy Oy Iyl
0 0 Gl|z |z

ECUACION 20
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Donde:

Cy, Cy, C, son coeficientes experimentales que dependen de la forma del cuerpo.
A, es un &rea caracteristica del cuerpo.

p la densidad del aire.

Los momentos debidos al empuje aerodindmico, de los rotores donde estos se

encuentran enumerados y situados en x,, y, —xp, —Y, respectivamente a una
distancia [ del centro de gravedad del cuadricptero.

I 0 0|[T,=T, [l*(T,—T,)
bm= 0 l 0 T3_T1 = l*(T3_T1)
0 0 O 0 0

ECUACION 21

Donde la diferencia de empuje entre los rotores provocara momentos respecto a
los ejes x;, y, del marco de referencia mévil, y es expresado en la ecuacion21.

Momento debido al arrastre aerodinamico se genera debido a la diferencia en la
velocidad de giro de los rotores y afectara directamente al eje z,, .

Al girar las hélices son sometidas a un esfuerzo causado por el rozamiento que
se produce entre las aspas, y el aire y generan un momento en sentido contrario al giro
de los rotores, esto se puede observar en la ilustracion 1lI-2. Dicho momento es
proporcional al empuje que genera cada rotor, siendo la constante de proporcionalidad
K rrastre d€ Signo positivo si el rotor gira en sentido horario, o de signo negativo si gira
en sentido anti horario.

De la ilustracién II-2, los rotores pares (2y4) giran en sentido horario mientras
que los impares (1 y 3) giran en sentido anti horario, por tanto, el momento total debido
al arrastre aerodinamico se representa con la ecuacion 22.

0
bm = 0
Karrastre(Ta + T, — Ty — T3)

ECUACION 22
Las aceleraciones lineales estan gobernadas por la segunda ley de la dinamica
de Newton, donde se establece que la derivada de la cantidad de una particula de masa

constante es igual a la suma de todas sus fuerzas externas que actian sobre la
particula, esto esta descrito en la ecuacién 23.

y -t
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ECUACION 23

Donde m es la masa de la particula, v es la velocidad dela particula y su
producto mv es la cantidad de movimiento. Al ser constante la masa es equivalente a la

ecuacion 24.
Z P dv
-
ECUACION 24

Un cuadricoptero se considera un sélido rigido, por lo tanto, se generaliza para
un sélido rigido compuesto de tales particulas, cada una con una masa infinitesimal dm
y con un vector de posicién 7, descrito en la ecuacion 25.

=3 dz
D= f Fdm
ECUACION 25

De acuerdo a la ecuacién 25 donde M es la masa total del solido rigido, la cual
es constante, puede multiplicar y dividir por M el lado derecho, dando origen a la

ecuacion 26.
Z Py d? J‘f’dm
T M

ECUACION 26

., ., rd , . .y
De la ecuacion 26 la expresion f% es la formula de la posicion del centro de
gravedad del solido rigido. Denotando como rzag 1a segunda ley de la dindmica de
Newton obtenemos la ecuacion 27.
Z ﬁ = Mfcdg

ECUACION 27
Donde la posicion del cuadricéptero se puede determinar respecto al marco de

referencia fijo, por tanto, se utiliza la sumatoria de fuerzas expresadas respecto a este
marco de referencia dando origen a la ecuacion 28.

zEﬁ = M’i/:Cdg

ECUACION 28

Aceleraciones angulares son la suma de los momentos sobre el centro de
gravedad de aun solido rigido debido a sus fuerzas externas es igual a la derivada del
momento angular en el centro de gravedad y se expresa en la ecuacion 29.
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—, dH,
O7 dt

ECUACION 29

Haciendo uso del teorema cinemaético, las aceleraciones lineales se expresan en
términos de las componentes del vector de momentos angulares y se re escriben en la
ecuacion 30.

ECUACION 30

Donde Q es la velocidad angular del sistema de coordenadas.

Si se deja el sistema de coordenadas solidario al sélido, de manera que la
velocidad angular de solido @ sea igual que la velocidad angular Q entonces tenemos:

0 —W; —wy
Q=] w, 0 —Wy
—Wy —Wy 0

ECUACION 31

El objeto de este analisis es el conocer la aceleracion angular respecto al sistema
de referencia movil solidario al cuadricoptero. Para obtenerla se utiliza la sumatoria de
los momentos angulares respecto al sistema de referencia movil y se despeja la
aceleracion angular de la ecuaciéon 30 para dar origen a la ecuacion 32.

G =17 ) Mg~ +19] x [N@
ECUACION 32

Sustituyendo de la ecuacién anterior y despejando para cada angulo, se llega al
modelo dindmico que define el movimiento del cuadricéptero.

-
+ L6+ 2=

Ixx Ixx

;. Lx (T, = T)) 6

ECUACION 33
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. [ * (T3 - Tl) ; Izz - Ixx HE
Ly " yy
ECUACION 34
lIJ. = Karrastre (T21+ T4_T1 — T3) + Ixxl_ Iyy 9¢
zz 2z
ECUACION 35

Partiendo de las ecuaciones 34, 35 y 36 se puede iniciar el disefio de los
algoritmos de control, para cada angulo. El analisis que se realizé esta basado en [27],
[21], [30], [33], [34] y [35].

11.3 Control de un Cuadricoptero

Partiendo del modelo dinamico del cuadricoptero, se pueden tomar una decision
apropiada para la implantacion del control al sistema. El control en este tipo de sistemas
es fundamental e indispensable, ya que un humano es incapaz de controlar al sistema
por si solo, es por eso que se tiene la necesidad de controlar el sistema.

El elegir un método de control para el sistema se debe de considerar, que el
sistema moavil cuenta con seis grados de libertad ya que se mueve en un plano
tridimensional fijo y que se complementa con un plano tridimensional moévil que para el
caso es el plano descrito por el marco o fuselaje del cuadricoptero, también que es un
sistema tipo MIMO (por sus siglas en ingles Multiple Inputs Multiple Qutputs) ya que se
pueden manipular los tres angulos de navegacion y el movimiento sobre él z y son
consideradas como la entrada del sistema, donde las salidas son las velocidades
angulares y momentos generados por los motores, y por ultimo otras de las
caracteristicas que se deben de considerar para la eleccién de un método de control es
que el sistema no es lineal.

En la actualidad existen multiples de trabajos, relacionados al modelado y control
de sistemas de vehiculos aéreos, en trabajos como [27], [35] , [36], [37] donde utilizan
el control LQR (por sus siglas en inglés Linear Quadratic Regulator), debido a las
caracteristicas de este control tiene, se tiene que hacer una linealizacién al modelo del
sistema para aplicar dicho método de control, por otro lado, en trabajos como [38] si
implementan técnicas de control més robustas como es el soft computing, donde es
comun implementar control de sistemas no tripulados, para la ejecucién de rutinas muy
complejas apoyandose de la légica difusa. Sin en cambio el control con mas aplicacion
por sus caracteristicas que ofrece es el PID, lo que lo convierte en el método de control
mas utilizado ya que en numerosos trabajos como [4], [5], [17], [20] [21], [27], [31], [39],
[40] es empleado para el control de VANT.

[1.3.1 Control Proporcional Integral y Derivativo

El control PID es un controlador con tres términos, que es la parte proporcional
representada por P, la parte integral representada por I, y la parte derivativa
representada por la letra D. Este tipo de control es uno de los sistemas de control mas
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utilizados a nivel industrial [11]. Esta utilidad de los controles PID son numerosas, a
continuacion, se enlistan algunas de las multiples caracteristicas de dicho control:

Implementa las mejores caracteristicas del control Pl 'y PD, lo que quiere
decir que la parte derivativa puede afiadir amortiguamiento a la planta o
anticipar el futuro y la parte integral mejora la estabilidad relativa y el error
en estado estable [41], [42]

No es indispensable conocer el modelo matematico de la planta.

Algunos disefios de este control cuentan con auto sintonizacion

Este controlador es un elemento clave de los sistemas para control de
motores.

La implementacién de estos sistemas se puede hacer en tiempo continuo
y controladores digitales [41].

Existen métodos establecidos para determinar los pardmetros del
controlador PID.

En la ilustracion IlI- se puede observar el diagrama a bloques de la
implementacién de un controlador PID.

ref e i
— Ky(1 + TL+ T4S) [ Planta Sal;di
S
PID

Retroalimentacion

ILUSTRACION Il-6 DIAGRAMA A BLOQUES DE CONTROLADOR PID

Donde la referencia es la entrada del sistema y determina el valor a que debera
ajustarse la salida, esta referencia también es conocida como set point. La
retroalimentacion es comparada con la referencia para asi el error e sea ajustado por el
control PID y corregir el funcionamiento de la planta por medio del algoritmo
caracteristico del control y se puede observar en la ecuacién 36

1
u(t) = K,(1+ Tis + Tys)

ECUACION 36

Donde:

K, es la accién proporcional.

T;s es la accion derivativa.

T,s es la accion derivativa.
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La accion proporcional es proporcional al error de control actual del sistemay se
expresa de acuerdo a la ecuacion 37.

u(t) = Kp e(t) = Kp(r(t) — y(0))
ECUACION 37

El inconveniente de esta accion es que, si se implementa puro, o0 solo se
implementa la proporcional, se producird un error en estado estable del sistema a
controlar.

La accién integradora esta expresada en la ecuacion 38, y es implementada para
que corrija errores en el estado estable. Esta accién produce un fenémeno denominado
windup y ocurre cuando existe un cambio significativo ente la referencia y hace que la
parte integral acumule un error mas grande y sature la salida. Dicho problema se puede
corregir con la inicializacién del controlador integral esta en un valor optimo, limitando el
tiempo en el cual el error integral es calculado.

t

u(t) = Kl-f e(1)dr

0

ECUACION 38

La accion derivativa esta basada en realizar una predicciéon o proporcionar un
amortiguamiento de los valores futuros provenientes del error de control, de esta forma
esta accion es representada por la ecuacion 39.

de(t)
dt

u(t) = Kd

ECUACION 39

La suma de las ecuaciones 37, 38 y 39 proporcionan la formula basica del
controlador PID y es representada en la ecuacion 40.

t de(t)
uc(t) = Ky e(t) + Kif e(t)dt + K, 1t
0

ECUACION 40

11.3.2 PID para un Cuadricoptero

El movimiento del cuadricoptero esta definido por sus seis grados de libertad, y
se expresan en el vector de la ecuacion 41.

s=(xy,20,¢,) € R®

ECUACION 41
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Donde r = (x,y,z) € R® y denota la posicion del centro de masa del
cuadricoptero con respecto al marco de referencia fijo y a = (6, ¢,¥) € R3 que son los
angulos de Tait-Bryan o los angulos de Euler y que proporcionan la postura al
cuadricéptero [21].

Vg2 0.0 ¢ B.cbah U . 4 (PO (Muadvics U568 dth
200 Gz b L,z 0.0, Uq.t, 03Uy uacricoptero | Yy, 2600
> > P[D >

{motores)

ILUSTRACION I[I-7DIAGRAMA GENERAL DEL CONTROL DE UN CUADRICOPTERO

En la ilustracion II-7 se observa el diagrama general del control del cuadricGptero
donde la sefial de referencia esta dada por los componentes de la ecuacion4l, indicando
valores de referencia tanto de posicién como de la postura deseada en el cuadricoptero
y es descrita dicha expresién a continuacion.

Tx,y,2,0,0

Las variables que corresponden a la variable manipulada indican tanto la
posicién como la postura actual del cuadricoptero y son expresadas a continuacion.

Vx,y,2,0,¢.9

Con las dos expresiones anteriores se realiza el céalculo del error, que esta
expresado en la ecuacion 42.

€xy,20,p 0 = Tx,y.2,0,00 ~ Vx,3.2,6,0
ECUACION 42

La sefal resultante del control, es denominada variable de control uy,, , 9.4 Y
es sumada a las variables provenientes del bloque denominado Gas y asi generan las
sefales que seran enviadas al cuadricoptero para realizar el control, esto se expresa en
la ecuacion 43

ude vy, 0,030, = Uy y,z0,60 T Gas

La variable gas en literatura como [11] es considerada como una perturbacion.
En nuestro caso es la perturbaciéon que afecta a los motores y hélices, y nos indica la
velocidad base utilizada. Esta perturbacion se aplica con la misma magnitud en cada
motor y dependiendo de como estas afecten al sistema es que son sumadas o restadas.
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Como ya se dijo anteriormente el control de la postura esta dado por los angulos
de navegacion que son roll, pitch y yaw; esto quiere decir que se debe de implementar
un control PID por cada angulo de navegacion, en la ilustracion 11-8 se puede observar
el esquema de control de la postura del cuadricéptero.

MIM3

PID pitch \”“

(’ (;‘Ih
PID posicion

re (&)

M2\
PID roll g

@o—|
v B O

Ug é.a Y Uy, vy.v3.04 Yp
\ J\ > Motores il
L/ N i

PID yaw U, 0 0,6,7
o0, 0,0

MILM2M3 M4

[/} v

ILUSTRACION I1-8 DIAGRAMA DE CONTROL DE LA POSTURA DEL CUADRICOPTERO

Para el control de la postura del cuadricoptero se toman como referencia los
angulos de navegacion ry 4 4, €stos seran comparados con los angulos de navegacion
que tiene el vehiculo y, 4, por medio de la retroalimentacion de cada controlador PID,
de esa forma se obtienen los errores para cada control eg 4., a la salida de cada control
se combinan las sefiales de control uy 4, que son sumadas o restadas con la variable
Gas, para ser aplicada los motores. Es importante describir que a la salida tenemos

6,$,1,0,$,9 y ya que se utilizan para el control, esto porque 8, ¢, son los valores que
irdn directos a la parte del control de la derivada.
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ILUSTRACION 1I-9 PID REPRESENTATIVO DE LOS ANGULO DE NAVEGACION PARA LA

POSTURA

Para hacerlo de una forma mas clara el control de los angulos de navegacion es
como se muestra en la ilustracién 11-9, en ella vemos los mismos componentes que un
control PID clasico donde 7,4 es la referencia donde el subindice ang indica que puede
ser el angulo de navegacién correspondiente a roll, pitch o yaw. El proceso de control
es el mismo, que se explicd anteriormente, las partes que se deben de resaltas son
basicamente dos:

De la salida y,,, se obtiene dos variables la primera es ang, que es la
sefial que se comparara con la sefial de referencia, para obtener el error,
donde dicho erro ser& procesado por la accion proporcional, y por la accion
derivativa. La otra sefal que se obtiene a la salida es ang,, esta sefial no
se comparara con la sefial de referencia, como se observa en la ilustracién
[I-9, esta es enviada directamente a la accién derivativa del control PID,
este cambio se hace para evitar el fendbmeno denominado “patada
derivativa”, ya que en ciertos sistemas al cambiar repentinamente el valor
de la referencia se provoca un pico en la sefial de error, el cual se transmite
a la sefnal de control derivativo, provocando cambios bruscos de dicha
accion [21].

Al utilizar como entrada la derivada de la sefial de salida de referencia se
obtiene un sistema mas estable.

La segunda parte relevante es el valor que toma Mg, . Si el control PID
pertenece al angulo de pitch 6, M,,, modificarlo las velocidades angulares
de los motores 1y 3. Si el control PID pertenece al angulo de roll ¢ ,M,,
modificard las velocidades angulares de los motores 2 y 4, por ultimo si se
refiere uno al control PID de yaw v, Mg, , modificara el valor de los cuatro
motores del cuadricoptero.

El bloque de la perturbacion afecta de igual manera a los tres controles PID de
los &ngulos de navegacion.
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El control de posicidn es el encargado de ajustar la posicion del cuadricoptero en
el eje z del sistema tridimensional fijo en la ilustracién 11-10 se utiliza con controlador PID
clasico para controlar la altura, para mover al vehiculo en los ejes x y y se hace a través
de los angulos de navegacion. El control de la altura se hace mediante la variacion de
todos los motores con la misma velocidad angular.

Uy .

E— PID postura

Gus —

Y

S TN

/

\ Uy, ,vo,v3,4 Y0.0.40.~
B Motores

A

PID z

Control de posicion
ILUSTRACION 11-10 CONTROL DEL ALTURA

La ilustracioén II-11 se observa de una forma especifica del control PID encargado
de controlar la altura del cuadricéptero, el funcionamiento de este control es muy similar
a los anteriores, ya que toma el valor de salida y, es comparada con la sefal de
referencia r, y se obtiene el error e,, ese error pasara por las tres acciones del PID,
obteniendo asi, tres sefiales de control up , u, Yy up_ sefales que seran sumadas dando
como resultado a u,, a esta Ultima sera afectada por la perturbacién Gas y esta seré la
sefal de control para los 4 motores.
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up, (k) Gas

Y

I\"P: A (“‘> Ug.p1

’ Uw,,:_m-x,rl(tl;) l/A(f].)

\
’:(fk) (fl.) . “t(flv) T Yz
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ILUSTRACION II-11DIAGRAMA DEL CONTROL DE ALTURA

De acuerdo con [21] de los controles de la posicidn y postura, se obtiene cuatro
ecuaciones, estas ecuaciones representativas modelan el desempefio de cada control
PID, a continuacién, se presentan dichas ecuaciones.

En la ecuacién 43 se describe el control del angulo pitch.
Uy, (ty) = Upy, T Ug () » Uy, (ty) = Uy, —Ug (tx)
ECUACION 43

Donde u,, (tx) Y uy,(t;) son las sefiales actuantes en los motores 1y 3y u, describe
las sefiales de los demas controladores.

En la ecuacién 44 se describe el control del angulo roll.
Uy, (tr) = Upy, T u¢(tk) » Uy, (ty) = Upy, T u¢(tk)
ECUACION 44

Donde u,, (tx) Y uy, (tx) son las sefiales que actian en los motores 2 y 4, y
updescribe las sefales de los demés controladores.

Las ecuaciones 45 y 46 describen el control del angulo yaw
Uy, (ty) = Uny, — Uy () » Upy (ty) = Uy, — Uy (tx)

ECUACION 45
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Uy, (te) = Uny, T Uy () » Uy, (t) = Uy, + uzp(tk)
ECUACION 46

Donde u, (tx), Uy, (tk), Uy, (tk) Y uy, (t) son las sefales que actuan en los
motores 1, 2, 3y 4, y u,describe las sefiales de los demas controladores.

Las ecuaciones 47 y 48 describen el control de la posicién
Uy, (Ek) = Uny, + Uz (Er) , Uy, (Er) = Uy, + U, (E)
ECUACION 47
Uy, (tr) = Unp, + Uz (L) , Uy, (E1) = Uy, + uz(ty)
ECUACION 48

Donde u, (tx), Uy, (t), Uy, (tk) Y Uy, (t) son las sefiales que actuan en los
motores 1, 2, 3y 4, y u,describe las sefiales de los demas controladores.

Por lo tanto, si sumamos las ecuaciones 43, 44, 45, 46, 47 y 48 que son las
variables del control tenemos como resultado.

Uy, (tr) = Gas + ug(ty) — up(ty) — uy(ty) +u(ty)

ECUACION 49
Uy, (&) = Gas — ug(ty) + ug () + uy (tr) + u,(t)
ECUACION 50
Uy, (t) = Gas —ug(ty) — ug(t) +u,(t)
ECUACION 51
Uy, (L) = Gas + ug () — uy (tr) + u,(ty)
ECUACION 52

Donde u,_, u, , uy, Y u,, son las variables de control aplicadas a los motores 1,
2, 3y 4 respectivamente. De igual forma ug es la variable de control de pitch, ug4 es la
variable de control de roll, u,, es la variable de control de yaw y u, es la variable de

control de la altura. En la ilustracion II-12 se observa el sistema de control del
cuadricoptero, donde se pueden apreciar los cuatro controles PID para controlar la
postura y la altura cada sefal de control tiene efecto sobre las velocidades de los cuatro
motores que conforma al cuadricoptero.
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Control de postura

|

| |

| |

: : M1.M3
| |

| |
| |
| |
| |
|
i PID pitch Uy :
| |
. ; .
| N |
I f '
\ |
| |
| |
| |
| M2, M4 !
: PID roll Uy ' Guas
! .
' :
|
: 1 ; /V\ quDL' Wy 9,090y Y0.b.2
! o "\ T\ > Motores -
\ |
| |
|
: PID yaw Uy, [ £
: MIM2,M3,) : 0,0.9,2,0,6,9
! I
| |
| |
| |
| |
|
|
I
|
|
|
I
I
|
|
|
I
|
|

ILUSTRACION I[I-12 DIAGRAMA A BLOQUES DEL CONTROL DE LA POSICION Y POSTURA
DEL CUADRICOPTERO
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Capitulo Il

Elementos de hardware y de
software.
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lll.  Seleccion de la estructura y de los elementos
de potencia (Hardware).

En este capitulo se presentan lo elementos de potencia que componen un
cuadricoptero, asi como, el andlisis correspondiente a la seleccidén de los componentes
de potencia para el accionamiento del vuelo del cuadricoptero. Asi como los elementos
gue conforman la instrumentacion para el control del cuadricoptero, el software que se
utiliz6 como estacion de control terrena.

= 2.4 GHz

Radio
Control

900 MIIz

Flight

=y & Power
Telemetry pum— Computer fm— =0 — Battery
I GPS

I

Motor Eleclcromic
I | —t Speed
Pl‘O])C ller Controller

ILUSTRACION IlI-1 DIAGRAMA A BLOQUES DE LOS
COMPONENTES DE HARDWARE DEL CUADRICOPTERO.

Como se pude observar en la ilustracion IlI-1 se puede ver los componentes que
se implementaron en el fuselaje del cuadricéptero, dentro de los cuales los podemos
agrupar en tres grandes grupos que se enlistan a continuacion:

e Sistema de alimentacion: contempla la fuente que suministra la energia
a todo el sistema que en este caso es la bateria de LiPo, asi como el
modulo PM encargado de suministrar energia a la computadora de vuelo
y sistemas de comunicacion.

e Sistema de empuje: en el cual se considera el accionamiento electrénico
ESC, los motores si escobillas BLDC y las hélices, elementos de suma
importancia para el funcionamiento del sistema.

e Sistema de control y comunicacion: consta de la computadora de vuelo,
asi como los sistemas de comunicacion implementados que son la
telemetria, el GPS y el sistema de radiocontrol.

l1l.1.1Fuselaje

El fuselaje es la parte principal del cuadricéptero ya que es el soporte mecanico
gue resguarda la instrumentacion electronica, los motores y demas componentes que
conforman al cuadricoptero.

La caracteristica idonea del material a implementar deberia de tener una baja
densidad y una alta resistencia, en la tabla Ill.1 se presentan las caracteristicas de cinco
materiales que de acuerdo a [5] son los mas viables para la construccion del drone.
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TABLA IlI-1. CARACTERISTICAS GENERALES DE MATERIALES PARA LA ESTRUCTURA

Material Densidad g/cm® Resistencia MPa  Caracteristicas
generales
Aluminio 2.7 690 Moldeable
Costo
relativamente
Fibra de carbono 1.6 1100 elevado
Fibra de vidrio 2.58 1080 Costo

relativamente bajo

Poliestireno 0.033 0.250 Buen aislante
extrusionado

P.LA. 1.25 65 Impresioén a 3D

En la seccién anterior se describen las topologias del cuadricoptero y con bases
a lo analizado y de acuerdo con los requerimientos de la informacion es importante para
realizar una seleccién adecuada de la estructura ya que existen multiples materiales que
podrian ser implementados; otro punto importante en la seleccién va en funcién de
aplicacion que tendra el Drone, esto debido a los costos de fabricacion de la estructura,
por ejemplo si la aplicacién es para entretenimiento y/o recreacion un chasis de fibra de
carbono resultara costoso, en este caso como se pretende realizar un disefio escalable
se opto por la fabricacion de una estructura de fibra de carbono, en la ilustracion 111-2 se
puede observar la estructura implementada para el desarrollo de este proyecto.

ILUSTRACION IlI-2. FRAME IMPLEMENTADO
EN EL DRONE DE CUATRO ROTORES
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La estructura se adquirié con un fabricante especializado en el disefio de UAV'’s,
para la caracterizacion del frame® el fabricante proporciona modelos pre-disefiados y
solicita una lista de caracteristicas generales para hacer el redisefio, a continuacion, se
presenta una lista en la cual se presentan las caracteristicas que se el fabricante solicita
para él envié del fuselaje predisefiado.

Tipo de UAV: Cuadricéptero
Topologia. Tipo “X”

Distancia frontal: 420mm
Distancia lateral: 420mm
Modelo del motor: A2212 0 4220
Tren de aterrizaje: fijo

Grosor de la hoja: 2.85 mm

[11.1.2Hélice

Las hélices son una parte fundamental del sistema ya que la correcta seleccion
de esta juega un papel fundamental en cuanto a eficiencia del sistema debido a la fuerza
propulsora que genera. Para seleccionar las hélices se debe de conocer la aplicacién
en la que se desarrollara el cuadricéptero, ya que si el drone sera empleado para
carreras las hélices por lo general son mas pequefias y con mayor nimero de palas; la
primera pauta que se sigue en la seleccion de las hélices es el motor que se
implementara, esto debido a que el fabricante del motor recomienda entre dos y tres
tipos de medias.

Existen hélices de multiples medidas, por lo general los fabricantes, que por lo
general las dan en pulgadas y manejan una nomenclatura donde denotan el largo de la
hélice y el angulo de atague que tiene la hélice. Esto quiere decir, por ejemplo, las
hélices que se implementaron el cuadricptero son 14X5.5, lo que nos indica que la
hélice tiene un largo de 14 pulgadas y un pitch, o paso de 5.5 pulgadas. La segunda
medida de las hélices indica la distancia que recorrerd o desplazara en una vuelta que
dé.

Los perfiles aerodinamicos que componen las hélices estan gobernados por los
mismos principios de cualquier otro perfil aerodinamico [26]. Existen dos tipos de hélices
unas estan disefladas para que su giro sea en sentido horario, y otras para que giren en
sentido anti horario, en la ilustracion 111-3, se pueden observar los dos tipos de hélices,
la flecha azul denota el sentido de la hélice correspondiente CW vy la flecha roja denota
el sentido de giro de la hélice CCW.

5 Frame, asi se le conoce a la estructura de los cuadricopteros
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ILUSTRACION [I1-3 HELICES IMPLEMENTADAS EN EL CUADRICOPTERO.

Las hélices son fabricadas comiunmente en tres materiales: el nylon, la fibra de
carbono y madera. Por supuesto la diferencia de costo entre las de nylon y los otros dos
materiales es significativo, al igual que la calidad, ya que las hélices de nylon se tienen
que ajustar o calibrar para que ambas aspas tengan el mismo peso y asi eliminar las
posibles vibraciones que genere, en la siguiente seccion se hablara de el porque las
vibraciones afectan al sistema, con las hélices de fibra de carbono se eliminan
vibraciones por defectos de fabricacion de las mismas, otra diferencia es que las hélices
de nylon generan mas ruido en comparacién con las de carbono. Para calibrar las
hélices que se implementaron se hizo uso de una base para comprobar que los pesos
de las palas de las hélices estén en equilibrio.

[11.1.3Motor BLDC

Los primeros motores sin escobillas fueron los motores de corriente alterna
asincronos, hoy en dia gracias a la electronica se muestran muy ventajosos ya que
ofrecen varias ventajas. Estos motores de corriente continua sin escobillas o BLDC (por
sus siglas en inglés BrushLess Direct Current) no utilizan escobillas para la
conmutacion, por lo tanto, la conmutacién se realiza electrénicamente [1], [26].

El motor sera el encargado de transformar la energia eléctrica en energia
mecénica, en forma de par de torsion el motor brushless necesita una corriente alterna
para generar su campo giratorio al carecer de escobillas [13], [26],

Las ventajas que presentan estos motores es que su eficiencia es mayor, ya que
las pérdidas por calor son menos, tienen un mayor rendimiento, un menor peso para la
misma potencia parte importante para el disefio de un vehiculo aéreo, menor
mantenimiento ya que no cuenta con escobillas, al igual que una relacién velocidad /par
es casi constante, rango de velocidad elevado al no tener limitantes mecéanicas y menor
interferencia electromagnética [4], [21]. Dentro de las desventajas se considera que el
control es relativamente caro y complejo ya que necesita de un circuito electronico para
gue sea accionado [4], en la ilustracion IlI-4 se puede observar el motor BLDC que se
implementé en el cuadricéptero.
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ILUSTRACION Il1-4 MOTOR SIN ESCOBILLAS 4220 490 KV

Dentro de los motores sin escobillas existen dos tipos los inrunner y outrunner.
Donde los inrunner estan disefiados para trabajar a altas revoluciones, y la aplicacion
no necesite de un alto par y comdn mente son utilizados en los lectores de discos,
ademas que mecanicamente estan compuestos por un parte movil que es denominada
como rotor, y es donde se encuentran los imanes permanentes y otra parte fija
denominada estator o carcasa, en la cual van dispuestos las bobinas. Por otra parte, los
motores outrunner estan disefiados para trabajar a revoluciones relativamente mas
bajas proporcionando un par mas elevado ya que estan compuestos por un parte movil
que es el rotor donde se encuentran los imanes permanentes y una parte fija
denominada estator o carcasa, en la cual van dispuestas las bobinas, un ejemplo de un
motor outrunner se puede observar en la ilustracion Il1-5.

a)

ILUS TRACION I11-5 INTERIOR DEL MOTOR SIN ESCOBILLAS. A) EMBOBINADOS EN EL
ESTATOR B) IMANES DE NEODIMIO EN EL ROTOR

Una caracteristica importante en este tipo de motores es un parametro
denominado kV el cual indica el nUmero de revolucione por minuto a las que es capaz
de girar por cada voltio que se le aplica. En la tabla 11l-2 se presentan los datos de los
motores que se implementaron en el cuadricéptero.
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TABLA IlI-2 CARACTERISTICAS DEL MOTOR QUE SE IMPLEMENTO EN EL
CUADRICOPTERO

KV 490
No. de celdas 3-6 celdas de LiPo
Modelo 4822
No. de polos 22
Eficiencia 80%
Dimensiones ® 27.5x30mm
Diametro del eje ®3.17mm
Hélice recomendada 12*3 14*5 ®3.17mm

Es comun encontrar este tipo de motores con sensores de efecto hall, o con el
disefio estructural adecuado para la implementacién de dichos sensores, aunque
también existen motores como en este caso que no cuenta con los sensores, €so
depende de la aplicacion.

El diagrama eléctrico de un motor sin escobillas se puede observar en la
ilustracién IlI-6. Donde podemos observar un inversor trifasico, el cual es encargado
cada rama de alimentar una fase del motor; podemos observar de igual forma que cada
fase del motor estd compuesta por un embobinado, aunado a dicho embobinado existe
de forma fisica una resistencia y una fuerza electromotriz.

s$1_| sg_jl\')‘} sﬂG
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A
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ILUSTRACION IlI-6 DIAGRAMA ELECTRICO DEL
ACCIONAMIENTO Y MOTOR TIPO BLDC.

Las ecuaciones matematicas del motor BLDC representadas en las siguientes
ecuaciones.

Vo =Rg*ig+ (Lag*ig+ Lpp *ip+ Lec*ic) +eg

ECUACION 53
Vo = Rp *ip + (Lap * iq + Lpp * ip + Lep * ic) + €p

ECUACION 54
Va =Rg*ig+ (Lag*iqg+Lpp*ip+Lecxic)+eg

ECUACION 55
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Debido a la similitud que existe en el valor de las resistencias tenemos:

ECUACION 56
Donde las inductancias por fase son:
Log = Lpp = Lec = Ly
ECUACION 57
Y la inductancia mutua entre las fases queda representada en la ecuacion 58

Lya =Lap = Leqg = Lgc = Lpc =Lep =M

ECUACION 58
Por lo tanto, las ecuaciones eléctricas del motor quedan como
Va R 0 O0l[ia] [Ls M My, (] [¢a
Vpl=10 R O]|ip|+|(M Ly M|—|ip|+|ep
vl lo o rllil IM M L icl lec
ECUACION 59

Si asumimos que las corrientes iniciales con cero y M = Lg — L podemos
simplificar la ecuacion 59 y definirla de la siguiente forma:

Val [R O O]fia] [L O 0]4 [la] [€a
Vo[=10 R oflip|+]0 L 0||in|+]|e
.1 lo o RrRILil lo o rI%Lil le

ECUACION 60

Y las ecuaciones de la induccién de la EMF estan descritas a continuacion

€q = fa(ﬁr)lpwm

ECUACION 61
ea = fa(Br)Apwm

ECUACION 62
ea = fa(Br)Apwm

ECUACION 63

Donde w,, Y B, son la velocidad y el angulo del rotor respectivamente.
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Dichas ecuaciones nos permiten conocer la maquina y de igual forma adecuar el
hardware, asi como la técnica de control que se implemente para el accionamiento del
motor.

[11.1.4Controlador Electréonico de Velocidad

El controlador electronico de velocidad, también es conocido como variadores
de frecuencia o ESC (Electronic Speed Controller por sus siglas en inglés) es el circuito
gue se encarga de generar una sefial trifdsica que alimenta el motor BLDC, el cual hace
variar la frecuencia, por lo tanto, varia la velocidad de giro, mediante una sefial PWM
(Pulse Width Modulation por sus siglas en ingles) [1], [5] [43]. Aunque también existen
ESC que son controlador por medio del protocolo i%c [21] y brindan un control mas
preciso, el inconveniente es que su costo es relativamente mas que el de los ESC
convencionales.

Otra de las caracteristicas con las que cuenta este circuito es el poseer un
modulo denominado BEC (Battery Eliminator Circuit por sus siglas en inglés), el cual
funciona como fuente de alimentacién para los circuitos de control [1] como puede ser
la computadora de vuelo, los médulos de comunicacion, etc. el inconveniente de usar
este tipo de circuito como alimentacién, es que genera interferencias a los circuitos
alimentados.

Los ESC constan de un microprocesador que lleva a cabo la mejor
compatibilidad con todo tipo de motores y la mayor frecuencia de la conduccion [26],
dicho procesador genera seis pulsos para la activacion de los MOSFET’s y asi generar
una sefial trifasica a partir del PWM que es enviado de la computadora de vuelo para el
control del motor BLDC.

En la ilustracion IlI-7 a) se puede observar el microcontrolador que se encarga
de generar las sefales de control que son enviadas a un circuito de acondicionamiento
para enviar las sefales a las compuertas del inversor trifasico. Dicho inversor trifasico
se puede observar en la ilustracién IlI-7 b).3

Posiuve  Sensing Microcontollue Drive 0 BEC Quuie
of batrery  Dus Motor

:

Sensing, 10 'd)

motor

Negative T Supply ler
ol battery PWR Micracantraller

Lyversos b]

ILUSTRACION IlI-7 CONTROLADOR ELECTRONICO DE VELOCIDAD

Para entender el funcionamiento de los ESC es preciso tener en cuenta el
funcionamiento de los inversores trifasicos aplicados para el control de motores de
corriente alterna trifasicos en [43] dan una breve relacion del circuito electrénico basico
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de un ESC en [44] se habla de la teoria de conmutacion que se implementa en este tipo
de controladores de velocidad, asi como de las consideraciones de la maquina que se
describieron en la seccién correspondiente al motor. En la ilustracién 11l-8 se puede
observar el diagrama del inversor que es el encargado de activar el motor BLDC,
también se pueden observar las sefiales trifasicas que son enviadas a cada bobina con
un desfase de 120 grados

Back EMF

Brushless DC Motor Control
V+
1 p - S X -
1 5 3 .
Power PWM - 3 !
——3| Control c
l Motor Body )
2 |- ! 2. —”
4 2 I 6 —

Inverter | S0 I |

Physical Connection

1
Motor
Windings

2

30 60 90 120 150 180 210 240270300 330 360
Rotor Electrical Angle (Degrees)

ILUSTRACION 111-8 TOPOLOGIA DEL VARIADOR DE VELOCIDAD

La técnica de conmutacion de los seis pasos esta descrita a continuacion en la
ilustracion 111-9
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ILUSTRACION [II-9 CONMUTACION SIX STEP
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Comercialmente los ESC cuentan con datos que el fabricante proporciona, los
datos del ESC que se implemento en el cuadricéptero se pueden observar en la tabla lll
3.

TABLA 1lI-3 PARAMETROS DEL ESC QUE SE IMPLEMENTO EN EL CUADRICOPTERO

Corriente de salida 30A

Corriente maxima 40 A no més de 10 segundos

Voltaje de entrada 2-4 celdas de bateria LiPo

Voltaje del BEC 15V

Corriente del BEC 2A
Velocidad maxima para 2 polos 210,000 rpm
Velocidad méxima para 6 polos 70000 rpm
Velocidad méaxima para 12 polos 35000 rpm

[11.1.5Mddulo de alimentacion

El médulo de alimentacion o PM (por sus siglas en inglés Power Module), es |
modulo de acoplo entre la fuente de alimentacion (bateria) y los elementos del
cuadricoptero, este modulo es muy util debié a:

¢ Provee un voltaje estable de 5.37 voltios y 2.25 amperes a la computadora
de vuelo, circuitos adicionales ademas de servir como acoplo para la
alimentacion de los circuitos de potencia.

e Monitoreo del voltaje y la corriente de la bateria, haciendo de este modulo
un candado de seguridad debido a que si registra niveles bajos de voltaje
puede el cuadricéptero hacer que regresen a la zona despegue o haga un
aterrizaje.

e Sirve como compensador en la interferencia que existe con el
magnetometro y otros componentes, debido a que separa el voltaje para
circuitos de potencia y los circuitos de control.

ILUSTRACION I11-10 MODULO DE ALIMENTACION

En la ilustracion 111-10 se puede observar el médulo de alimentacién en la cual
se puede observar que cuenta con diversos componentes electrénicos para su
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funcionamiento, los pines son usados para conectar el médulo con la computadora de
vuelo. Este médulo acepta en la entrada un maximo de 18 voltios o el equivalente a una
bateria LiPo de 4 celdas y una corriente maxima de 90 amperes

[11.1.6 Bateria

La bateria es uno de los componentes mas importantes del sistema. La razén
por que es importante es porque de este dependera el desempefio y el tiempo de vuelo
del cuadricoptero, la bateria que se implementara es de polimero de litio mejor conocida
como LiPo (Lithium Polymer por sus siglas en ingles), debido a que los beneficios de
utilizar esta tecnologia son mdaltiples y asi lo expresan en [44].

Las ventajas que tiene el usar este tipo de baterias son multiples ya que cuenta
con buena relacién entre potencia y peso [33], ya que como se expresa en [4] tienen un
reducido tamafio y ligereza lo que las hace ideales para aeromodelos. Comparando las
baterias LiPo con las baterias de Niquel Cadmio o Niquel Metal hidruro tiene un voltaje
de 1.2voltios por celda, a diferencia de una LiPo tiene un voltaje de 3.7 voltios por celda,
por lo que una celda de LiPo es equivalente aproximadamente a tres celdas de Niquel
Cadmio o Niquel Metal hidruro conectados en serie [44]. Una de las grandes
desventajas de las baterias LiPo es que este la necesidad de carga, la cual es mas lenta
que las mencionadas anteriormente de acuerdo a [4], pero su rendimiento es mayor.

Una parte importante de las baterias LiPo es el cuidado y mantenimiento que
presentan, ya que si estas no son utilizadas se recomienda descargarlas; para cargarlas
se debe de hacer de forma equilibrada, debido a que si existiera un desequilibrio entre
las celdas superior a 0.1voltios entonces debera realizarse un equilibrado antes de su
uso utilizando un equilibrador de celdas para que cargue cada celda por separado a
través del conector de puntos intermedio.

En la ilustracion 1llI-11 se puede observar la bateria LiPo que se implementé,
también se pueden observar los cables de alimentacién principales, (cables cuyo calibre
es 8 AWG), estos cables es donde se hace la recarga general de la bateria, pero si se
encuentran desbalanceadas las celdas, la carga y el equilibrio se realiza mediante del
conector de puntos intermedios (cables cuyo calibre es 24 AWG) es importante
mantener equilibrada la bateria para sacar el maximo rendimiento y evitar dafios sobre
todo si se va a utilizar en regimenes de alta descarga.

ILUSTRACION IlI-11 BATERIA LIPO DE ALTA DESCARGA
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En [1] y [5] recomiendan que para la correcta seleccion una bateria hay que tener
en cuenta principalmente tres parametros que son fundamentales:

¢ Intensidad de descarga constante o tasa de descarga denotada por la letra
C. Donde dicha constante tiene un valor de 1/h. Este valor es importante
para determinar la cantidad de corriente que puede brindarnos la bateria.
Por ejemplo, bateria es de 8000mAh con una taza de descarga de 30C
esto es igual a 8000mAh = 30C para la bateria que se implementg,
resolviendo tenemos que dicha bateria puede suministrar una corriente de
240Aa11.1v

e La capacidad de la bateria en mAh. Donde el valor de la bateria que se
implementara es de 8000mAh

¢ Elvoltaje de la bateria en V. Donde el voltaje de la es el equivalente a tres
celdas en serie dando como resultado un voltaje de 11.1V la nomenclatura
para saber las caracteristicas de voltaje de estas baterias esta indicado
por las letras S que significa que es una conexion en serie y P denota que
es una conexién en paralelo, por ejemplo, la bateria de la ilustracion Il11-10
es de 3S1P e indica que hay tres celdas conectadas en serie.

Para determinar la capacidad de descarga optima de la bateria esta en funcién
del consumo total de nuestro sistema, donde el consumo total del sistema de 35.75
amperes lo que nos da una descarga total de:

C=05h=*3575A4=17.875Ah

Debido a que no existe una bateria disponible en el mercado con dicha
capacidad se opté por implementar dos baterias con una capacidad de descarga de 8
Ah para acercarnos a la capacidad calculada. Es importante puntualizar que el consumo
vario dependiendo de las condiciones de vuelo. De igual forma se calculé la potencia
minima requerida para la sustentacion y nos arrojé que se necesitan 40.46 watts lo que
hace que los motores implementados sean correctos y tengamos una tolerancia para
posibles escalamientos del mismo.
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111.2 Seleccion de instrumentacion electronica y software de
control

En este apartado se presentan los elementos que conforman la instrumentacion
para el control del cuadricoptero, asi como el software que se utiliz6 como estacion de
control terrena que también es conocida como GCS (Ground Control Station por sus
siglas en inglés) que es de cbdigo abierto.

Comunicacion

N .// GPS L1
Sistema satelital J ///—:;

GPS

Telemetria
900MHz

GCs

control

ILUSTRACION Il1-12 SISTEMA DE COMUNICACION DEL CUADRICOPTERO

Como se puede observar en la ilustracion I11-12 la comunicacion que existe entre
el cuadricoptero y la estacion de control en tierra (GCS por sus siglas en inglés), de igual
forma existe una comunicacion RC para la activacion de los motores, vuelos manuales,
de igual forma podemos hacer uso de 4 formas de vuelo con el radiocontrol. Y también
se puede observar la conexién que existe entre el cuadricoptero y los satélites de
posicionamiento global, esto implementado para la ejecucion de rutas de vuelo
autbnomas.

[11.2.1 Unidad de medicion inercial

La implementacion de una unidad de medicién inercial o IMU (Inertial
Measurement Unit por sus siglas en inglés) es una de las formas clasicas de resolver
problemas de navegacion es con sistemas de navegacion inerciales, ya que este tipo
de sistemas resuelve las ecuaciones de navegacion integrando informacion
suministrada por sensores, de acuerdo con [3] los dos sensores mas utilizados son los
acelerometros y los giréscopos. Los acelerémetros permiten medir aceleraciones y los
giréscopos velocidades angulares [13].

Como se observa en el capitulo 1l la dindmica del cuadricéptero responde a
ecuaciones de navegacion, es por eso que para la implementacion de un cuadricoptero
sea necesario implementar una un sistema de navegacion inercial [47]. Debido al
avance tecnolégico en la actualidad es posible implementar este tipo de sensores con
tecnologia MEMS (Micro-Electro-Mechanical System por sus siglas en inglés) [3] una de
las ventajas de este tipo de sensores es el reducido tamafio y su bajo costo, debido a
gue estos sensores se fabrican utilizando los procedimientos de fabricacion de circuitos
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integrados, en la ilustracion 111-13 se puede observar un giréscopo implementado con
tecnologia MEMS.

ILUSTRACION 111-13 TECNOLOGIA MEMS EN UN GIROSCOPO

Los sistemas de navegacion inercial pueden calcular la solucion del problema a
una velocidad elevada pero los errores de estos sensores seran integrados por el
algoritmo numérico y acarreara consecuentemente grandes errores en el resultado [3]
la solucion a este problema esta en la implementacion de sistemas de navegacion
integrada.

Los sistemas de navegacion integrada utilizan los sensores anteriormente
citados, pero aplican ecuaciones cinematicas del sistema, ademas de que hacen uso de
mas sensores para dicha correccién como el GPS, el magnetémetro, barémetros y
sonares. Teniendo como resultado un sistema que puede obtener una solucion muy
precisa del problema de navegacion, con un error acotado en el tiempo y a una
frecuencia elevada lo que permite que pueda ser una solucidn exitosa para los VANT.

[11.2.2 Computadora de vuelo

Una computadora de vuelo es la encargada de contralar los niveles de vuelo en
una aeronave, este tipo de computadoras antiguamente eran mecanicas, en la
actualidad con el avance en la electrénica, estas computadoras se han convertido en
plataformas digitales con un alto desempefio. La computadora de computadora de vuelo
es la plataforma digital que se encarga de obtener las mediciones provenientes de la
IMU que se encuentra integrada, esos datos son enviados al procesador para tomar
acciones de acuerdo a las necesidades que requiera el sistema.

Actualmente existen una gran diversidad de computadoras de vuelo para
vehiculos aéreos no tripulados [45], donde basicamente hay dos caracteristicas
principales que marcan la diferencia y el costo. La primera caracteristica es la IMU
donde comunmente existen de diversos grados de libertad y de los componentes para
las correcciones en dicha unidad. La segunda es el procesador principal, puede ser
desde un micro-controlador, un procesador digital se sefiales e inclusive hay
computadoras de vuelo con tecnologia FPGA, estos componentes para la ejecucion de
los algoritmos de navegacion y control del sistema aéreo.
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ILUSTRACION [lI-14 COMPUTADORA DE VUELO AMP 2.6

En la ilustracion lll- 14 se puede observar la computadora de vuelo que se
implementd en el cuadricéptero. Las IMU con la que cuenta esta plataforma es de 8
grados, eso debido a que el tanto el acelerdmetro y giréscopo tienen la capacidad de
realizar mediciones en un plano tridimensional, el magnetdmetro externo que se
implementé es capaz de medir en un plano bidimensional, también cuenta con un
barometro, y la opcién de implementar un GPS.

La unidad de procesamiento central cuenta con un micro-controlador de la familia
Atmel, el ATmega 328 una memoria flash puertos de entra da puestos generales de
salida y puertos para el control de los motores. Dicha computadora de vuelo puede ser
alimentada utilizando los BEC del variador de velocidad o con el PM, se recomienda que
se alimente con el Ultimo debido, a que las interferencias generadas en el circuito se
reducen con la implementacion de médulo de poder. Una de las particularidades que
presenta esta computadora de vuelo es que las vibraciones se tienen que reducir al
maximo para no generar mediciones erroneas en el acelerémetro, también debe de
recibir un cierto cuidado el barémetro para su correcto funcionamiento, ya que debe
estas cubierto con alguna tela o fibra para evitar que el polvo lo dafie.

Todas las computadoras de vuelo cuentan con una parte frontal definida, y es
asi como se debe de colocar en el vehiculo, en el caso de la llustracion 1lI-14 el frente
esta situado en la parte derecha y se encuentra sefialado con una flecha. En [48] tienen
registros, en los cuales, si la computadora de vuelo no es situada en el centro del
vehiculo, apuntado el frente de la computadora de vuelo al frente del vehiculo, presenta
multiples problemas.

l11.2.3 Magnetometro y GPS

El magnetometro también conocido como brijula digital y se encarga de
cuantificar las sefiales magnéticas terrestres en teslas y es utilizado como un elemento
fundamental en la IMU al igual que el acelerémetro y gir6scopo este también es un
dispositivo con tecnologia MEMS. EIl protocolo de comunicacion que utiliza el
magnetémetro es el i?c. Una parte importante en este médulo es el lugar donde se
coloque, ya que, si se coloca cerca de los motores, estos generan interferencia, y las
lecturas seran erréneas [48].
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El GPS (Global Positioning Global por sus siglas en inglés) es un sistema de
navegacion basado en la recepcién de sefiales satelitales, dependiendo del tipo de GPS,
este puede recibir hasta la sefial de 24 satélites que giran alrededor de la tierra dos
veces al dia, en 6 orbitas diferentes a una altura aproximada de 20 mil kilbmetros [26].

Es un instrumento que realiza medidas tridimensionales con una precision que
va de los pocos metros hasta los escasos centimetros, esto debido a la tecnologia
empleada en los satélites y receptores. Los receptores GPS actuales proporcionan
datos de ubicacion, latitud, longitud, velocidad, hora y orientacion. Existen diferentes
tipos de receptores, los civiles utilizan datos de pseudo distancia disponibles en el canal
GPS L1 a una frecuencia de 1575.42 MHz.

ILUSTRACION I11-15 MobuLo GPS Y MAGNETOMETRO

En la ilustracion 111-15 se observa el médulo GPS con magnetémetro, como se
expuso anterior el magnetometro utiliza un protocolo de comunicacion, y el GPS utiliza
otro protocolo, mejor conocido como UART. De acuerdo con [48] recomienda que el
modulo GPS y Magnetémetro sea montado en la parte superior del vehiculo, procurando
una distancia por lo menos de 10 centimetros de los ESC y de la bateria, con la
orientacion adecuada, debido al magnetémetro.

[11.2.4 Comunicaciones con la GCS

Para la comunicacion con el cuadricéptero se implementaron dos métodos de
comunicacion. El radio control es para la manipulaciéon del cuadricoptero, la telemetria
se utiliza para el monitoreo del cuadricéptero en tiempo real.

111.2.4.1 Radio control

La implementacién de un radio control permite controlar el cuadricéptero de
manera, cambiar las modalidades de vuelo, activar los motores, etc. El radio control que
se implement6 cuenta con 6 canales, la frecuencia de transmision es a 2.4GHz,
utilizando una tecnologia de espectro ampliado de frecuencia automatica, denominada
AFHDS (Automatic Frecuncy Hopping Digital System por sus siglas en inglés) esta
transmision es digital y resulta muy segura ya que protege la banda contra
interrupciones, esto resulta importante debido a que si se pierde la sefial el
cuadricoptero puede ocurrir un accidente en la ilustracion 11I-16 se puede observar el
radio control que se implementé, al igual el receptor que va notado en el cuadricéptero.
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ILUSTRACION [l1-16 RADIO CONTROL DE 6 CANALES

Las caracteristicas de dicho control se pueden enlistan a continuacion:

e 6 canales de transmision.
e Frecuencia de transmision de 2.4 GHz con capacidad de telemetria.
e Espacio en memoria para 20 configuraciones diferentes.
e Puerto para entrenamiento.
e Potencia de salida: 20dbm
e Corriente de consumo: 100mA
¢ Voltaje de alimentacién: 1.5x4 AA
El receptor cuenta con las siguientes caracteristicas:
e 6 canales
e Frecuencia de recepcion 2.4 GHz
¢ \Voltaje de alimentacion: 4.5 -6.6 voltios
e Corriente de consumo: 30mA

111.2.4.2 Radio telemetria

La telemetria es una tecnologia que permite realizar mediciones remotas a
magnitudes fisicas que posteriormente serdn enviadas hacia el operador del sistema.
La transmision de los datos se realiza por medio de un protocolo denominado MAV link
(Micro Air Vehicle por sus siglas en inglés) [48] [49] dicho protocolo esta estructurado
en lenguaje C caracterizado este protocolo por la alta eficiencia en él envié de paquetes
de informacion a la estacion de control.

Un radio va montado al cuadricOptero, este va conectado a la computadora de
vuelo para enviar los datos, el otro modulo se conecta via USB a la computadora donde
se ejecuta Mission Planner, la velocidad de comunicacién entre los mddulos y la
computadora es de 57600 baudios y la frecuencia de transmision entre radios es de 915
KHz [48], en la ilustracion 1lI-17 se puede observar la telemetria que se implemento,
para el monitoreo del cuadricéptero.
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ILUSTRACION Ill-17 RADIO TELEMETRIA DE 915 KHz

De acuerdo con [48] el rango de transmisién de la sefial es de aproximadamente
de 1-1.5 millas, lo que es equivalente a entre 1.6-2.4 kilometros, con una potencia de
transmision de 100mWw.

Se realiz6 una busqueda en los lineamientos de la secretaria de comunicacion y
transportes, y no se encontré ninguna restriccion con el uso de la frecuencia del radio
control, al igual que con la frecuencia a la que transmite la telemetria.

[11.2.5Software de control

Existen multiples softwares de control de micro vehiculos aéreos no tripulados,
el mas idoneo para la implementacion del cuadricoptero es Mission Planner ya que
ofrece multiples caracteristicas para el control de la aeronave. Este es un software de
cédigo libre creado por Michael Oborne, el cual es compatible con Windows 7 en
adelante. En la ilustracion IlI-18 se puede observar la ventana principal de dicho
software

0.00 0.00

ILUSTRACION I11-18 INTERFAZ DE MISSION PLANNER

Las caracteristicas principales de esta plataforma se enlistan a continuacion:
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e Creacion de puntos o waypoints® para el trazado de rutas basandose en
Google Maps y Bing Maps

o Permite descargar registros de vuelo de la aeronave que controla, para
realizar un analisis del comportamiento de la aeronave en vuelo.

e Compatible con la computadora de vuelo que se selecciond, permitiendo
una configuracion de la aeronave segun su fuselaje

e Comunicacion e tiempo real con radio telemetria

En la ilustracion 111-19 se observa la pantalla que se asimila a los instrumentos
de una aeronave tripulada, en la cual tenemos que:

1. Direccibén a la que ira.

2. Angulo de inclinacién.

3. Altitud marcada con el color negro y velocidad de despegue marcada con
azul.

4. Velocidad de pista.

Bat 15°01v, 0 A 99¢

Stabilize
0>0

Bat 15.01v.0 A 99% o> GPS:-30.Fix

oghsh

ILUSTRACION IlI-20 PARAMETROS DEL CUADRICOPTERO EN LA PANTALLA
PRINCIPAL

En la ilustracion I11-20 se presentan los parametros mas importan, y que son
enviados por la telemetria en tiempo real, donde tenemos que:

6 Waypoint es el punto de ruta que ha sido marcado en el mapa de Mission Planner.
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Sefial de telemetria.

Hora proporcionada por el GPS.

Modo de vuelo actual.

Distancia entre el waypoint actual y el proximo.
Estado actual del GPS.

Estado de la bateria.

Otra de las caracteristicas que presenta Mission Planner es la de posicionar en
un mapa en tiempo real la posicion actual en pleno vuelo, esto se puede observar en la
ilustracion Il1-21 donde tenemos que:

oukwnE

Rumbo actual.

Camino directo al waypoint.

Direccion del recorrido de acuerdo al GPS.
Trayectoria de vuelo actual.

Latitud y longitud

Altitud

A OON=

ILUSTRACION IlI-21 PARAMETROS MOSTRADOS EN EL MAPA DE VUELO

Estas son algunas de las caracteristicas con las que cuenta Mission Planner en
el capitulo IV se podran observar otras caracteristicas enfocadas a la configuracion del
cuadricoptero.
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Capitulo IV

Pruebas y resultados.
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CAPITULO IV

V. PRUEBAS Y RESULTADOS

En este capitulo se presenta el andlisis estatico que se realizaron a las piezas
del cuadricéptero, la construccion, la calibracion y los ajustes necesarios a los
componentes electronicos para el funcionamiento adecuado de la electronica del
cuadricoptero de igual forma se presenta la propuesta para el prototipo del cuadricoptero
para la medicion de la calidad del aire.

V.1 Simulacion estatica de las piezas fundamentales del
cuadricoptero.

Se realiz6 el disefio de las piezas que conforma el cuadricoptero en solidworks,
en la ilustracion 1V-1 podemos observar el sistema reconstruido en dicho software.

ILUSTRACION IV-1 DISENO CAD DEL CUADRICOPTERO

De igual forma se realiz6 un estudio estatico del comportamiento de las piezas
mas significativas del disefio, para comprobar su rendimiento. Solidworks ofrece hacer
multiples estudios, el andlisis estatico a piezas o modelos, nos permite simular los
desplazamientos las fuerzas de una reaccion, las tensiones y las deformaciones
unitarias que se producen en su modelo tridimensional, bajo condiciones que se
delimitan antes de iniciar el estudio.

De igual forma se puede evaluar el factor de seguridad de un modelos o pieza
simulado, para que de esta forma se realice un redisefio de la pieza para evitar
problemas durante el funcionamiento real de la misma. Los andlisis estaticos se realizan
bajo dos condiciones:

e Suposicion estatica, lo que conlleva a que las cargas que se le apliquen
al modelo se hace de manera lenta y gradual, hasta llegar al punto que
alcanzan sus magnitudes completas. Una vez que las cargas alcanzan
su mayor magnitud estas son constantes. Debido a esto, se puede
discriminar fuerzas inerciales y de las de amortiguamiento ya que tanto
las aceleraciones como velocidades son minimas.

e Linealidad. Lo que supone a que la relacién entre cargas y la respuesta
del material es lineal, cuando se duplica la carga también pasara lo
mismo con las deformaciones unitarias, desplazamientos o las tensiones.

59



CapPITULO IV

Este tipo de simulacion lineal, implica el cumplimiento de la ley de Hooke
en los materiales que se simulan, lo que da como resultado que la tension
es directamente proporcional a la deformacién unitaria. También los
desplazamientos provocados son lo suficientemente pequefios para que
no se tenga la rigidez que es causada por la carga y de igual forma las
condiciones de contorno no varia durante el proceso de carga del
sistema, ya que las cargas son constantes en magnitud direccion y
distribucion, lo que implica no cambiar durante la deformacion del
modelo.

Se analizaron los largueros del cuadricéptero ya que es una modelo fundamental
del sistema, asi como la placa del cuerpo del cuadricoptero. En las ilustraciones 1V-2 a
la 1V-4 se presentan los resultados de dicha simulacién, donde se aplicé una fuerza de
5 Kgf, y la parte que se sujeta del cuerpo se definié como una geometria fija para realizar
el estudio.

von Mises (/A 2)
2.196e407
2013407

L 1.83Ce+07
. 1647e407
. 1454e+07
. 1.231e407
L 109407

| 0.143€+08

L 7.319e+05

. 5A439e+06
3E50€+06
1.830e+06
£.195¢-05

ILUSTRACION IV-2 ANALISIS DE TENCION DE VON MISES EN EL LARGUERO

A diferencia de los componentes de la tension, la tensidn de von Mises no tiene
direccion. Esta completamente definida por la magnitud con unidades de tension. La
tension de von Mises es utilizada por el criterio de fallos para evaluar los errores en los
materiales ductiles.

URES (rmm)
2.795e-01
2562e-01

L 2.329¢-01
. 2.036e-01
. 1863e-01
. 1.630e-01
L 1.298¢-01
. 1.165¢-01

| 9.317e02

L 6.98%¢-02

465902
2.329e°02
1.000e-30

ILUSTRACION IV-3 ANALISIS DE LOS DESPLAZAMIENTOS RESULTANTES DEL
LARGUERO
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En lailustracion 1V-3 se pueden observar los desplazamientos en mm resultantes
que sufre el larguero cuando se le aplica una carga de 5 Kgf

ESTRN
6.653€-04
£.099e-04

_ 5544e-04

. 4.890e-04

. 4435604

_ 3E91ed

3.226e-04

L 2772604

. 2.218e-04

. 1.663e-04
1.100e-04
5.545¢-05
8.524e-09

ILUSTRACION IV-4 DEFORMACION UNITARIA DEL LARGUERO

En la llustracion IV-4 podemos observar la deformacion unitaria que se realiza
en el larguero del cuadricéptero, dicha deformacion se pude definir como la relacion que
existe entre la deformacion total y la longitud inicial del elemento, la cual permitira
determinar la deformacion del mismo.

von Mises (N/m»2)
1.725e+08
' 1581e+08
_ 1438e+05
. 1294e+D5
. 1150e+06
~ 1.006e+D5
M_ B8.626e+06
L 7.1996+05
L 5751e+065
_ 4314e=06
2876e=06

143906

1.153e+02

P Limate elastice: 2,.757e+07

ILUSTRACION IV-5 ANALISIS DE TENSION EN LA PLACA QUE CONFORMA EL CUERPO
DEL CUADRICOPTERO

Como podemos observar en la ilustracién IV-5 el resultado del analisis de tension
al aplicar una fuerza de 2 Kgf sobre la placa del cuerpo que conforma el cuadricoptero.
De igual forma en la ilustracién IV-6 podemos observar los desplazamientos debidos a
la aplicacion de dicha fuerza.
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LRES {mim)
3542e-03
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3036e-04

1.000e-20

ILUSTRACION IV-6 DESPLAZAMIENTOS UNITARIOS EN LA PLACA DEL CUERPO DEL
CUADRICOPTERO

Y para finalizar en la ilustracién 1V-7 podemos observar la deformacion unitaria
que se genera al aplicar la fuerza en la parte superior de la placa del cuerpo del
cuadricoptero.

ESTRN
1391e-05
l 1275¢e-05
= 1.159e-05
. 1D43e-05

. 8.275e-06

. E.1166-05

£956¢-05
57976-06
4530605

. 3479%¢-06
2.320e-08
1.160e-06

1231e-00

ILUSTRACION IV-7 DEFORMACIONES UNITARIAS QUE SUFRE LA PLACA DEL
CUADRICOPTERO AL APLICAR UNA FUERZA
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I\VV.2Construccion del cuadricoptero

El ensamble del fuselaje se realizé bajo las especificaciones y recomendaciones,
donde el principal objetivo es mantener el centro de masa adecuado para que el sistema
se encuentre equilibrado y evitar problemas en el vuelo. Aungque el centro de masa no
guede justamente a la mitad del fuselaje no corre riesgo, ya que el control automatico
del cuadricoptero debe de nivelarlo. Pero como se pretenden eliminar cualquier
problema que evite el funcionamiento éptimo, por tal motivo el ensamble se realiz6 de
la manera més adecuada y detallada.

Las vibraciones mecanicas hacen que la IMU de la computadora de vuelo, en
especifico el acelerometro realice mediciones erréneas, los ajustes que se realizaron se
enlistan a continuacion:

o El ajuste de los motores a las bases de los largueros, y se nivelaron
respecto a la horizontal. en la ilustracién IV-8 se observa dicho ajuste al
motor, para su correcta posicion.

e Se ajustaron las hélices que estaban no estaban en condiciones
adecuadas. Ya que una pala estaba mas pesada que la otra. Para corregir
esto se lijo para que tuvieran el mismo peso, con esto se eliminan posibles
vibraciones que pudiesen afectar al sistema.

ILUSTRACION IV-8 NIVELACION DE LOS MOTORES DEL CUADRICOPTERO.

El ensamble y las conexiones de la instrumentacion electrénica se puede dividir
en tres subsistemas, donde el primer subsistema corresponde a las conexiones con la
bateria, el segundo subsistema es el encargado de realizar las conexiones de los
motores con los ESC y estos con la computadora de vuelo, el ultimo subsistema
corresponde a la conexion de los modulos de comunicacion y el médulo del GPS y
magnetometro.

Para la conexion de la bateria se implementd una tarjeta en la cual se pudieran
conectarlos cuatro ESC, y estos a su vez estén conectados al médulo de alimentacion,
de tal forma que la conexion se a accesible con | bateria ya que esta se tiene que quitar
del cuadricoptero para recargarla. El moédulo de alimentacion sera conectado a la
computadora de vuelo por medio de los puestos especificos, de esta forma los circuitos
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de instrumentacion tendran voltaje proveniente de la computadora de vuelo. En la
ilustracién IV-9 se presenta el acoplo a los motores a los ESC.

ILUSTRACION IV-9 IMPLEMENTACION Y ACOPLO DE LOS ESC EN EL
CUADRICOPTERO

El tercer subsistema se refiere a la conexion del receptor del radiocontrol, del
médulo de telemetria y del médulo del GPS. El médulo de telemetria cuenta con un
puerto especifico en la computadora de vuelo, el cual cuenta con dos pines de
alimentacion (un positivo y un negativo) y dos pines de comunicacion (un Rx y un Tx) la
antena se coloco en la parte inferior trasera del cuadricéptero.

El receptor del radio control se colocé en la parte superior delantera del
cuadricoptero, donde las antenas tengan un angulo aproximado de 90 grados esto
debido a las recomendaciones del fabricante, el voltaje para la alimentacién de este
modulo lo provee la computadora de vuelo. El funcionamiento de este médulo es el
enviar a la computadora de vuelo un PWM por cada canal, en este caso se envian 6
PWM, en la ilustracién 1V-10 se observa la conexidon correcta ente la computadora de
vuelo y el receptor del radio control.

CONNECT TO CORRESPONDING
CHANNELS OF RC RECEIVER

AUX 4 (OPTIONAL)
AUX 3 (OPTIONAL)
AUX 2 (OPTIONAL)
AUX 1 (MODE SWITCH)
YAW / RUDDER
THROTTLE

PITCH / ELEVATOR
ROLL / AILERON

00000000

ILUSTRACION IV-10 CONEXION DEL RECEPTOR DEL RADIO CONTROL

El médulo GPS y Magnetémetro cuenta con dos puestos en la computadora de
vuelo, uno especifico para el magnetdmetro debido a su protocolo de comunicacion, y
otro para el GPS, el voltaje de alimentacion es proporcionado a través de la conexion
del GPS, ya que cuenta con dos pines de comunicacion, y dos pines para la alimentacion
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del moédulo en genera. Como se explica a continuacion, en las primeras pruebas que se
realizaron el este médulo, se encontrd que la posicion del GPS en una zona estratégica
es fundamental para el correcto funcionamiento. En la ilustracion IV-11 se observa la
conexione del médulo GPS a la computadora de vuelo.

ILUSTRACION IV-11 CONEXION DEL MODULO GPS A LA COMPUTADORA DE VUELO

Una vez ensamblados todos los elementos del cuadricOptero se obtuvo un peso
sin bateria de 1.2 kilogramos, y con bateria 1.9 kilogramos.

IVV.3Pruebas realizadas

Las pruebas que se realizaron para la seleccién de los componentes que se
describieron en este capitulo, consintieron en medir el empuje del motor, y asi
implementar el motor hélice adecuado para el cuadricéptero de acuerdo al
comportamiento que se obtuvo con la prueba.

La ilustracion 1V-12 se ejemplifica el proceso que se llevo acabo para realizar
las pruebas de empuje. Por medio de una interfaz de usuario se mandaba una sefial via
bluethooht a una plataforma digital, y esta envia un PWM al controlador de velocidad
que es alimentado con 12 voltios por una fuente ATX de 450 watts y asi genrar la sefial
trifasica y poder controlar la velocidad del motor, que este a su vez esta anclado en una
bascula para registrar el empuje en gramos

ILUSTRACION IV-12 DIAGRAMA GENERAL DE LAS PRUEBAS REALIZADAS.
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En esta seleccion se implementaron dos tipos de motores, asi como dos tipos de
hélices, a continuacion, se muestra una descripcion de los materiales que se
implementaron para dicho andlisis.

Motores BLDC:

Motor A
e KV: 800.
e Voltaje de entrada: 2-3 celdas de bateria LiPo.
¢ No. De polos: 12

Motor B
e KV:490.
e Voltaje de entrada: 3-6 celdas de bateria LiPo.
¢ No. De polos: 22

Hélices

Hélice A
o Didmetro: 12 pulgadas
e Paso o Pitch: 4.7 pulgadas
e Material: fibra de carbono

Hélice B
o Didmetro: 14 pulgadas
e Paso o Pitch: 5.5 pulgadas
e Material: Nylon

El disefio de la interfaz de usurario que se disefid para esta aplicacién fue
realizado en visual studio, se puede ejecutar en una computadora o en una Tablet. La
comunicacion con la plataforma digital se hace via Bluetooht por medio de un menua que
tiene la interfaz, una vez establecida la comunicacion, se puede controlar la velocidad
del motor BLDC, variando una de las barras que se implementaron, con esta interfaz se
pueden controlar hasta cuatro motores a diferentes velocidades. En la ilustracion 1V-13
se puede observar el disefio de la interfaz denominada Spectra.

-

Monitoreo Navegacion Configuraciones

oneclividad

I

==

ILUSTRACION IV-13 INTERFAZ DE USUARIO PARA EL CONTROL DE VELOCIDAD
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Se realizaron cuatro pruebas en total, las cuatro fueron realizadas bajo las
mismas condiciones, primero se realizé la prueba con el motor a que es el de 800kV y
la hélice de 12 pulgadas, los resultados obtenidos se presentan en la tabla 1V-1

TABLA IV-1 RESULTADOS DE CON EL MOTOR DE 800KV Y HELICE DE
FIBRA DE CARBONO

% PWM Voltaje Corriente Potencia Voltaje Corriente Empuje
(Voltios) (Amperes) (Watts) pico-pico pico-pico (Gramos)

50 12.33 0.08 0.986 1.2 0.8 0

55 12.24 0.41 5.018 14 7.2 80
60 12.16 1.06 12.88 14.4 11.2 150
65 12.12 1.82 22.05 14.8 14.8 200
70 12.08 2.7 32.61 15.2 16 240
75 12.05 3.81 47.62 15.2 18.2 280
80 11.95 5.05 60.34 14 19.6 380
85 11.79 6.54 77.10 18.8 19.2 470
90 11.88 8.43 100.14 13.2 19.2 540
95 11.82 9.9 117.01 12.8 19.2 570
99 11.7 10 117 12.8 19.2 570

La segunda prueba fue con el motor de 800kV, y con la hélice de 10pulgadas los
resultados se presentan en la tabla 1V-2.

TABLA V-2 RESULTADOS DE LA PRUEBA DEL MOTOR DE 800KV CON HELICE DE 10

PULGADAS
% PWM Voltaje Corriente Potencia Voltaje Corriente Empuje
(Voltios) (Amperes) (Watts) pico-pico pico-pico (Gramos)
50 12.33 0.08 0.98 2 0.8 0
55 12.21 0.49 5.98 13.6 8.80 60
60 12.9 1.27 16.38 14.8 14.4 180
65 11.98 2.35 28.15 15 18.8 280
70 10.9 3.45 37.60 14.4 20 300
75 11.32 5.47 61.92 14.4 24.4 340
80 11.45 7.24 84.95 12.8 24 400
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85 11.24 8.99 101.04 124 24 450
90 11.24 10.75 120.83 12 24 490
95 11.21 12.50 140.12 11.4 22.8 530
99 11.21 12.50 140.12 114 22.8 570

En la tabla 1V-3 se presentan los resultados de la combinacion del motor de
490kV vy la hélice de 12 pulgadas.

TABLA IV-3 RESULTADOS CON EL MOTOR DE 490KV Y HELICE DE 12 PULGADAS

% PWM Voltaje Corriente Potencia Voltaje Corriente Empuje
(Voltios) (Amperes) (Watts) pico-pico pico-pico (Gramos)
50 12.33 0.08 0.98 1.2 0.8 0
55 12.24 0.39 4.77 14 6.8 40
60 12.16 0.97 11.79 14.4 11.2 80
65 12.12 1.65 19.99 14.4 13.6 120
70 12.09 2.40 29.01 14.8 14.8 190
75 12.06 3.10 37.38 14.8 16 220
80 12.04 3.77 45.39 14 15.2 240
85 12 4.95 59.4 14.4 15.6 300
90 11.96 6.37 76.18 13.2 15.2 390
95 11.93 7.45 88.87 12.8 14.8 400
99 11.93 7.33 87.44 12.4 14.8 400
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TABLA 1V-4 RESULTADOS CON EL MOTOR DE 1000KV CON HELICE DE 10 PULGADAS

50 12.33 0.08 0.98 2 0.8 0

55 12.22 0.47 5.74 14.4 8.4 95
60 12.14 1.21 14.68 14.4 12.8 190
65 12.09 2.08 25.14 15.2 16 230
70 11.96 2.93 35.04 14.4 19.2 270
75 11.86 3.79 44.59 14 19.2 310
80 11.78 4.91 57.83 13.6 120 360
85 11-.6 6.35 73.66 13.4 20.6 480
90 11.55 7.9 91.24 12 19.2 550
95 11.55 9.42 108.80 12 19.2 590
99 11.93 7.33 87.44 12.4 14.8 620

En la tabla V-4 se presenta la cuarta prueba que se realiz6 implementando el
motor de 490kV con la hélice de 112 pulgadas

Con base a los resultados que se obtuvieron de las cuatro pruebas se tiene un
panorama amplio para la seleccion de, donde la primera prueba y la Ultima son las mas
satisfactorias, por consiguientes se evaluaron, y se tomé en cuenta el voltaje consumido,
asi como la corriente de consumo, a partir de estos dos datos se obtuvo la potencia. El
motor que se implemento en el cuadricoptero es el de 1000kV acoplando le la hélice de
10 pulgadas con un paso de 4.5 pulgadas, ya que el empuje es el necesario para la
sustentacion, ademas que su potencia es menor, aunque también el empuje en relacién
con la primera prueba.

En la ilustracion 1V-14 se puede observar las sefiales que genera el inversor
trifasico del ESC y que son enviadas al motor BLDC. En el canal 1, 2 y 3 se puede
observar el voltaje por linea, lo impértate que hay que resaltar es que en efecto estan
desfasadas 120 grados eléctricos una de la otra, ademés que dichas sefiales son
similares a las de la ilustracion 111-6 donde se muestra la topologia del circuito que
controla este tipo de motores.

En el canal 4 se puede observar la corriente que corresponda a la linea ¢ (canal
2), donde se puede observar que estan es fase con la sefial de voltaje, aunque con un
respectivo atraso debido a que la carga es inductiva.
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ILUSTRACION IV-14 VOLTAJES Y SENAL DE CORRIENTE DEL MOTOR BLDC

Estas pruebas estan sustentadas y publicadas en [45], de igual forma se pueden
encontrar la evidencia grafica en [46]. Con estas pruebas se generé el conocimiento
para realizar la correcta elecciébn de materiales para la propulsion, donde se propuso
una forma de realizar las pruebas de empuje. También se comprobé los principios de
funcionamiento. Una parte que es importante es el cuidar que lo motores no se
sobrecalienten ya que si esto pasa los imanes comienzan a perder sus caracteristicas,
es por eso que es fundamental realizar este tipo de analisis para el funcionamiento
6ptimo del motor BLDC y las hélices.

: 1 ) 1 ) 1 :
0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
ILUSTRACION 1V-15 CORRIENTE DE LA FASE C DEL MOTOR BLDC

Como se puede observar en la ilustracion IV-15 la corriente en la fase C del motor
gue se implementé en el cuadricoptero, en la cual se muestra una corriente cuasi-
trapezoidal, con una magnitud de 10.96 amperes a una frecuencia de 1 KHz a su
maxima velocidad del motor.

También se logré apreciar el sonido generado por las hélices de fibra de carbono
(es un menor) y el generado por las hélices de nylon (un poco mayor), al igual que las
hélices que no estan balanceadas producen mayor vibracion, es por eso que si se
implementan hélices de nylon es altamente recomendable revisar que los pesos de las
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palas sean iguales, en caso de que esto no se cumpliera, se debe de corregir ya que lo
que se quiere evitar son vibraciones excesivas tanto en la medicion del empuje como
en la implementacion de los motores BLDC en los largueros’ del cuadricoptero.

IV.4Calibracion del sistema electronico.

La calibracién del sistema comprende a la puesta en marcha del sistema
electronico, para su funcionamiento correcto del sistema.

Se reconfiguraron los valores del radio control, se delimitaron los nuevos valores
de los offset de las palancas, se asignaron los movimientos a cada palanca, en la
ilustracién IV-16 se puede observar el movimiento que controlara casa palanca en el
cuadricOptero, después se accionaron los motores mediante la activacion del empuje de
la emisora para accionar los motores uno por uno y con esto comprobar el giro correcto,
asi como funcionamiento de los motores y los ESC.

Palanca izquierda Palanca derecha
- ‘ _> Yaw i = —>> Roll
Empuje Pitch

ILUSTRACION IV-16 CONTROL DE LOS ANGULOS DE MANERA MANUAL

Los ESC deben de ser recalibrados para que registren los mismos niveles de
tanto alto como bajo del PWM que este es enviado, para que el accionamiento de los
motores sea de forma sincronizada y no represente un problema en vuelo.

Existen dos formas de realizar esta re-calibracién de los ESC, una es la
calibracibn manual, y la otra es la forma automética, a continuacion, se explicaran
ambas re-calibraciones, estas pruebas se realizan sin que la hélice este en el motor.

Calibracion manual.

e Conectar el cable de control del ESC al canal 3 del médulo receptor del
radio control.

Encender el radio control y mover la palanca de empuje al maximo.
Conectar la bateria al ESC que se calibrara.

Se deberian escuchar dos pitidos generados por el ESC a través del motor.
Mover la palanca del empuje a su nivel mas bajo.

7 Largueros: en este caso se refiere a los brazos o barras que sujetan lo motores con el
resto del fuselaje del cuadricoptero.
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e Se escucharan tres pitidos mas, indicando el nimero de celdas de la
bateria.

e Se escuchard un pitido con una duraciéon mas prolongada en comparacién
con lo anteriores. Esto indicara que la re-calibracion fue completada de
manera correcta.

e Desconectar la bateria.

Calibracion Automatica, con los motores conectados de la forma adecuada a la
computadora de vuelo.

e Encender el radio control y mover la palanca de empuje al maximo nivel.

e Conectar la bateria LiPo al médulo de alimentacion (Power Module), de tal
forma que se alimentara todo el sistema.

e Los LED’s indicadores en la computadora de vuelo se encenderan de
manera ciclica, esto sera sefial de que se ha entrada en modo calibracion.

e Desconectar la bateria.

e Conectar la bateria

e Los LED’s indicadores parpadearan de manera alternativa entre el
indicador rojo y el azul. Sefial de que se inici6 la calibracion.

e Los ESC emitiran un tono, seguido de tres tonos mas indicando el nUmero
de celdas de la bateria.

e Dos tonos mas indican que él se ha registrado el valor maximo.

¢ Mover la palanca de empuije al nivel mas bajo.

e Los ESC deberian de emitir un tono cuya duracién sea mayor que los
anteriores, lo que indicara que el valor minimo fue registrado.

¢ Mover un minimo la palanca de empuje y los motores deberian de girar de
manera sincronizada.

e Desconectar para salir del modo calibracién

Realizar el mismo procedimiento con los otros ESC. Esta re-calibracion es de
suma importancia para que los ESC entren en sincronia y asi se puedan hacer las
configuraciones necesarias para que pueda volar el cuadricoptero. La calibracion
automatica se puede realizar solo cuando lo elementos del sistema estén conectados y
calibrados.

Para cargar el firmware, se necesita tener previamente instalado Mission
Planner, recomendando ejecutar la versién mas reciente e instalar los drivers necesarios
para el funcionamiento del software. En seguida se conecta via USB a la computadora
y se selecciona el puerto de comunicacion en Mission Planner y no se da clic para
conectar, ya que se cargara el firmware. Ir a la ventana INITIAL SETUP y dar clic en
Install Firmware, seleccionar el cuadricéptero y a continuacion iniciara la descarga. Es
importante estas conectado a internet para realizar este paso. En la ilustracion IV-17 se
puede observar el proceso de descarga del firmware
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ILUSTRACION IV-17 PANTALLA PARA CARGAR EL FIRMWARE

Una vez que la descarga se complete dar clic en conectar para conectar la
computadora de vuelo con la PC, esto se realiza con el botén de la interfaz de usuario
que se encuentra en la parte superior derecha, en seguida la pantalla cambiara, y
mostrar a un mensaje, “You cannot load new firmware while connected via MAV link...”

Ahora el cuadricéptero se podra configurar, asi como editar los pardmetros de
control que sean necesarios para su funcionamiento. De las partes mas importante
durante la configuraciéon se encuentran la calibracion de los sensores, en la ilustracion
IV-18 se puede observar como se guardan los datos del magnetometro, para su
calibracion se debe de hacer girar en los tres planos para guardar el mayor numero
posible de muestras, al término de la calibracion de este sensor, se mostraran los
nuevos valores que se obtuvieron.

ILUSTRACION |V-18 CALIBRACION DEL MAGNETOMETRO

Como se puede observar que se despliegan tres ventanas, de las cuales solo
una es la que registra datos, esto se debe a que nuestro sistema solo cuenta con un
magnetémetro, existen computadoras de vuelo que cuentan con tres magnetémetros.

Otro parte relevante de la calibracion es el calibrar las sefiales emitidas por el
radio control, en la ilustracion IV-19 se puede observar la ventana donde se realiza la
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calibracion, eso nos sirve para ver que en realidad las sefiales se estén mandado a la
computadora de vuelo, esto se puede ver ya que al mover las palancas e interruptores
del radio control se registra una variacion gréfica, al final de la calibracién se guardan
los valores de los PWM que fueron registrados

Radio Endpoint Calibration

ILUSTRACION 1V-19 CALIBRACION DEL RADIO CONTROL EN MISSION PLANNER

La seleccion de los modos de vuelo se puede realizar a través del radio control,
para esto se tiene que modificar valores en el control para asi poder controlar el ancho
del pulso y mediante este control poder cambiar de modo de vuelo, en la ilustracién V-
20 se observa la pantalla para realizar la seleccién de los modos de vuelo.

Wizard B

Flight Mode Selection

<<Back Next>>

ILUSTRACION IV-20 CONFIGURACION DE LOS MODOS DE VUELO.

La configuracion de los diferentes tipos de vuelo la podemos realizar en la
pantalla del Mission Planner en Modos de vuelo, seleccionando los tipos de modos de
vuelo disponibles, para pruebas de vuelo los modos de vuelo que se utilizaron son:

1. Stabilize (Estabilidad).
En este modo, el control de la altura y de yaw es de forma automatica, por
lo que solo se puede manipular de roll y pitch.

2. Alt Hold (Modo de Mantener Altura).
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El modo de vuelo mantiene una altura constante permitiendo el control del
roll, pitch y yaw.

3. Loiter (mantiene la posicion).
Este modo de vuelo hace que el cuadricoptero mantenga la posicion,
tendido solo control del yaw.

4. Auto (Vuelo Automatico).
Este modo es para que ejecute una ruta previamente trazada y cargada en
la computadora de vuelo.

5. Land (Aterrizaje).
Este modo de vuelo permite realizar un aterrizaje de manera controlada,
evitando cualquier accidente.

Se realiz6 un andlisis del funcionamiento del modo de vuelo para mantener la
altura, ya que no de los objetivos era realizar la sustentacion de la aeronave, la
ilustracién IV-21 se presenta el diagrama de control que describe como se realiza el
control de la altura implementando dos controles PID en cascada. Se toma la altura
actual del vehiculo, es comparada con la altura de referencia, el error pasa aun control
con accion proporcional donde que a su vez limita la altura a 250 metros, el resultado
pasa a un control PID que se encarga, para después pasar por registros que se
encuentran en el codigo del firmware y de Mission Planner, existe una transformacion
de cantidades en el blogue que antecede el segundo control PID que es el que controlara
las velocidades angulares de los motores.
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V.5 Pruebas de vuelo

Se realizaron tres pruebas de vuelo, las primeras fueron en un ambiente
controlado. Consistia en verificar que todos los elementos estuviesen funcionando de
manera adecuada, y se accionan los motores de manera inalambrica a través de Mission
Planner via telemetria, en la ilustracién IV-22 se observa la pantalla para accionar los
motores, el funcionamiento es similar al de la gréfica que se disefié para probar el
empuje de los motores, en esta se puede controlar el porcentaje de potencia, asi como
el tiempo que giraran los motores.

TERMINAL HELP DONATE

Install Firmware

Thr
wizard
>> Mandatory Hardware

Accel Calibration PEELERE
Testall

Compass motors

Radio Calibration Stop all
motors

ESC Calibration

Flight Modes

FailSafe

ILUSTRACION IV-22 PRUEBA DE LOS MOTORES EN MISSION PLANNER

Cuando se verifico que el funcionamiento de los sistemas del cuadricoptero fue
el correcto se realizaron las primeras pruebas de vuelo a campo abierto, donde se
experimentd un control estable es los modos de vuelo que se mencionaron con
anterioridad, aunque la respuesta del cuadricéptero pareciera ser lenta, el efecto de
sentir que el cuadricoptero se desplaza lento, es debido a que los motores estan a limite
de su capacidad de empuje. Otra de las caracteristicas de Mission Planner es el ajustar
la velocidad de reaccion del sistema en la ilustraciéon 1V-23 se puede observar la pantalla
donde se realizan los cambios para que el sistema responde de acuerdo a las
necesidades del usuario.

Flight Modes

GesEanas er RC input or slide to the right for

Extended Tuning 100

Standard Params
o slide to the left if the copter is

Advanced Params

Full Parameter List

Full Parameter Tree

Planner

ILUSTRACION IV-23 AJUSTES PARA LA RESPUESTA ADECUADA DEL
CUADRICOPTERO
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Mission Planner también ofrece realizar la sintonizacion de las ganancias de los
controles PID, en la ilustracién 1V-24 se presentan la pantalla donde se realiza la
sintonizacién. Después de los vuelos manuales se realiz6 una sintonizacién para
mejorar el desempefio del cuadricoptero.

Flight Modes

GeoFence

Basic Tuning

Standard Params
Advanced Params
Full Parameter List
Full Parameter Tree

Planner

Ipt Do Nothing x
Do Nothing -

Reiesh Scieen

ILUSTRACION [V-24 SINTONIZACION DE LAS GANANCIAS DE LOS CONTROLES PID

Como se puede observar en la figura anterior cuenta con cinco controles PID. El
método de sintonizacién fue un heuristico, una vez que se logré tener las ganancias
adecuadas, se opt6 por realizar pruebas de vuelo autbnomo, donde deberian de estar
correctamente sintonizados los controles.

En la ilustracion 1V-25 se puede observar la primera ruta trazada para el vuelo
auténomo, la activacion de los motores se realiz6 via telemetria, con el radio control se
pas6 de modo Alt Hold a modo Auto, y en automatico se ejecuté la ruta trazada

ILUSTRACION IV-25 PRIMER RUTA TRAZADA PARA EL VUELO AUTONOMO.
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Donde el cuadricoptero deberia ejecutar las siguientes acciones;

despegar y estabilizar su vuelo a 5 metros de altura

ir al primer punto con una elevacién de 10 metros

ir al segundo punto a una elevacion de 8

continuar con el tercer punto a una altura de 5 metros y por ultimo
estabilizar su vuelo a 2 metros y aterrizar.

Los datos recabados fueron descargados para realizar una reconstruccion de la
ruta que ejecuto el cuadricéptero, en la ilustracion 1V-26

Google earth
e

ILUSTRACION IV-26 RECONSTRUCCIONES DE PRIMER PRUEBA DE VUELO
AUTONOMO.

Como se puede observar la ruta es correcta, y se puede comparar con los videos
que se generaron como evidencia del vuelo, otra cosa que nos permite Google Earth es
la creacion de un video del comportamiento de la aeronave en vuelo, lo que es Util para
ver las vibraciones que tiene el sistema y comportamiento de la aeronave en vuelo.

Re realizaron diversas pruebas de vuelo autonomo, la que a continuacion se
presenta, es debido a los resultados que se obtuvieron, en la ilustracion IV-27 se
presenta la ruta que se trazé en Mission Planner.

ILUSTRACION IV-27 SEGUNDA RUTA DE VUELO AUTONOMO
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En la reconstruccion que se hizo de la ruta de acuerdo a los datos que se
grabaron en pleno vuelo se interpretaban como la perdida de la sefial de telemetria por
un instante, lo que dio como resultado el aterrizaje de la aeronave, en cuanto se re-
establecio la conexion el cuadricoptero continuo con la ruta trazada, es por eso que en
la ilustracion IV-28 se ven una ruta del color naranja y otra de color morada.

i

Google earth

ILUSTRACION IV-28 RECONSTRUCCION DE LA SEGUNDA RUTA DE VUELO
AUTONOMO

Debido al comportamiento de la aeronave se realizé un andlisis de telemetria en
Mission Planner, asegurarse del fallo en la comunicacion, el resultado del andlisis se
presenta en la ilustracion 1V-29, la causa fue que la bateria no estaba totalmente
cargada, lo que hizo perder potencia en los motores y descendio.
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Mo MAB d3a.nablototos w3 ek s

Everd/Falsele = FAIL -ERR: lound 75_8ATT CRASH E
675 6000 - 9
MU Ve = UNKNCHAN - No 0 b il

:::r:«;s‘w =G00D

Pich/
Test Thiuat = M8 -
Tesk YEC = WARN -VEL modmax dif 0,578, shouklbe <0.3¢

EKF Vibe GPS: 2D Fix
ILUSTRACION IV-29 ANALISIS DE LOS DATOS DE VUELO EN MISSION PLANNER

Por tal motivo es importante realizar periddicamente el estado de la bateria, ya
es un elemento fundamental.

Para realizar las pruebas de vuelo autbnomo el sistema hace uso de todos los
sensores que cuenta, ademas se puede agregar mas sensores para aumentar la
precision, si es que la aplicacion asi lo requiere.
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V. Conclusiones

El resultado de este trabajo, es la implementacién de un Vehiculo Aéreo No
Tripulado micro de cuatro rotores con base la adecuada seleccion de hardware y
software, permitiendo de esta manera un sistema totalmente escalable.

Se realizd un andlisis de la dindmica de un cuadricéptero, de tal forma que se
conocié la naturaleza que gobierna a este tipo de vehiculos aéreos. Teniendo en cuenta
el comportamiento del cuadricoptero se selecciond el control que mejor se adaptara a
las necesidades del sistema, sin perder de vista loa requerimientos que representa el
control de estos vehiculos.

Considerando el analisis previo se realiz6 la seleccion tanto del hardware como
del software, para que este cumpliera con los requerimientos necesarios para la
implementacién. Se analizaron los elementos de potencia, los elementos que conforman
la electrénica como es la computadora de vuelo, buscando una compatibilidad con la
interfaz de usuario. Ademas, se considerd en la seleccion que el sistema pudiera ser
escalable para trabajos futuros.

La comunicacion que se utiliza para comunicar la interfaz con el cuadricoptero
permite hacer un analisis del vuelo en tiempo real, la limitante de esta comunicacion es
el rango de transmisién de la sefal, pero como se presenta en este trabajo se propone
una solucién a este problema.

Se realizaron cuatro pruebas de vuelo manuales con éxito, de igual forma se
completaron tres pruebas de vuelo autébnomo de forma exitosa, de las cuales se
aprendid, y se observaron oportunidades de trabajo para mejorar el sistema. Dentro de
esas oportunidades que se observaron, se denotaron dos que son las principales,1.- La
capacidad de computo del micro-controlador de la computadora de vuelo resulta
insuficiente si se pretende realizar vuelos donde la precision, y él envié de datos en
tiempo real fuese vital. 2.- La carencia de un sistema para la evasion de obstaculos
resulta fundamental si los vuelos se realizaran en zonas urbanas.

Propuesta de calidad de aire

De acuerdo con la NOM-156-SEMARNAT-2012, asi como su actualizacién 2017,
norma que rige el establecimiento y operacion de sistemas de monitoreo de la calidad
del aire; en la que se considera que la evolucién y el desarrollo de las zonas urbanas a
nivel nacional estd acompafiada de problemas ambientales debido al incremento en la
concentracion de poblacion, actividad industrial vehicular, doméstica y de dotacién de
servicios. En la cual se puntualiza que el monitoreo de la calidad del aire toma una
importancia considerable para detectar y asi contar con la informacién precisa con el
objetivo de realizar evaluaciones de la calidad del aire de cada region, para asi
desarrollas estrategias de prevencion y control, lo que implica generar planes de manejo
de la calidad del aire y politicas ambientales.

En dicha norma estable, que aquellos contaminantes normados a los que se les
ha establecido un limite maximo de concentracion en el aire ambiente con la finalidad
de proteger la salud humana y asegurar el bienestar de la poblacion son los siguientes:
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el ozono.

el monoxido de carbono.

el dioxido de azufre.

el bioxido de nitrégeno.

el plomo.

las particulas suspendidas totales.

las particulas suspendidas menores a 10 y 2.5 micrometros.

Teniendo en cuenta la Ultima actualizacion donde se establecen nuevos
lineamientos para la generacién, uso y difusion del indice de calidad del aire, con la
finalidad de consolidarlo como una herramienta simple veraz, transparente y oportuna.
Esto con el propdsito de incentivar a nuevas acciones de proteccién a la salud mediante
la informacion de los riesgos asociados y recomendacion preventivas.

Donde el IMECA es sustituido por los indices de calidad de aire, los algoritmos
de célculo por contaminante se sustituyen por algoritmos generalizados y flexibles, y se
agrega una categoria a partir de los 301 puntos considerada como peligrosa. En la
ilustracion V-1 podemos observar la transformacion de IMECA al indice de calidad de
aire.

IMECA indice de Calidad del Aire

> 300 puntos
> 200 puntos

Puntos del Indice

ILUSTRACION V-1 TRANSFORMACION DE iNDICES IMECA A
CALIDAD DEL AIRE

En lailustracion, V-2 podemos observar las fases de la clasificacion de la calidad

del aire, el cédigo de color las cantidades permitidas por sustancia y las medidas de
proteccion.

Con esto en mente se realiza lo propuesta de un sistema capaz de realizar la
deteccion de sustancias como:

e Dioxido de azufre (NOM-022-SSA1-2010)

¢ Monéxido de carbono (NOM-021-SSA1-1993)
¢ Dioxido de nitrogeno (NOM-023-SSA12014)
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e Ozono (NOM-020-SSA1-2014)

A demas de contar con sensores de temperatura, humedad.

Indice de
Categoria de b Ozono PMyo PMas
(‘llm del Calidad del Aire (Ppm) (ng/m") (Hg/m") Medidas de proteccion
Grupo de personas
= e o 2 muy susceptibles:
51-100 Regular 0.071 - 0.095 41-75 12.1-450 Rt At g
exposicion al aire libre.

Toda la poblacion

ILUSTRACION V-2 CLASIFICACION DE LA CALIDAD
DEL AIRE

En la tabla V-1 podemos observar los sensores y componentes de hardware a
implementas y sus caracteristicas.

TABLA V-1 COMPONENTES DE HARDWARE DE LA PROPUESTA PARA EL MONITOREO
DE LA CALIDAD DE AIRE.

Sensor No. De serie Costo (Dlls) Voltaje de Interfaz
alimentacion
(V)
Sensor de SHTC3 $4.89 3.3 12C
temperatura vy
humedad
Sensor CO SENO0159 $72.8 5 Analogica
Sensor de SO2 Microel630 $21.45 5 Analogica
Sensor de SHTC3 $33.3 5 Digital
0zono
Sensor de NO2 MQ131 $30.2 5 Digital
Componentes $20
pasivos
uM ARM $21.70 5 e
cortex M4F
Total 204.34
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Como podemos observar en la tabla V-1 se implementar un procesador ARM
Cortex de 32 bit ya que el procesamiento de los algoritmos para el andlisis que demarca
la norma, ademas de su memoria ya que no se pretende hacer el envié de los datos en
tiempo real.

Dicho sistema pre pretende colocar en la parte superior del cuadricéptero a una
distancia aproximada de 400 mm, el hardware estara en una camara para que de esta
forma sea posible captar un volumen determinado de aire y realizar la medicion, en
seguida el cuadricéptero cambiara de altura para tomar la siguiente muestra.

Se pretende alimentar dicho sistema a través de los BEC que cuentan los ESC
ya que proporcionan el voltaje el voltaje adecuado y una corriente mayor a la que se
estima al implementar el sistema de calidad de aire.
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Trabajos futuros

Con base al conocimiento generado en este trabajo, se proponen dos grandes
campos en los cuales se puede realizar trabajo para la mejora y aplicacién de los drones
como una herramienta tecnoldgica. A continuacion, se presentan estas vertientes para
los trabajos futuros.

Basandose al prototipo que se tiene, realizar mejora para que su havegacion sea
comparable con modelos profesionales, y asi poder implementar el sistema en la
realizacion de una tarea en especifico como puede ser:

Video vigilancia aérea

Cartografia

Deteccion de patrones

Desarrollo de nuevas técnicas de control

Basandose al conocimiento adquirido, proponer el disefio de un drone de
fabricacion totalmente propia generando asi tecnologia tanto de hardware como
software. En la parte de hardware se puede aportar:

e Disefo de los accionamientos de los motores
e Un cargador de baterias LiPo.

En la parte de software se puede aportar con:
o El disefio de los algoritmos de control con técnicas mas robustas

e Optimizacién en la conmutacién de los motores
¢ Implementacion de filtros Kalman.
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Reglas basicas de seguridad
Operador:

e Las aspas del cuadricéptero giran a una velocidad aproximada de 800 rpm
y son altamente peligrosas a esa velocidad, el cuadricéptero es una
aeronave experimental.

e Los accidentes pueden ocurrir, debido a un error del operador o el mal
funcionamiento de software o hardware.

e Sise realizan pruebas de vuelo en un lugar con auditorio, debe reportar el
riesgo por la distancia de cercania.

e La distancia de seguridad del operador debe de hacer su propia
determinacion de lo que es una "distancia de seguridad" de las personas,
los bienes y entorno.

e A plena potencia, el cuadricéptero en promedio puede superar los 20
km/h, pueden ascender cientos de metros y viajar mas de 1.6 km de
distancia antes de quedarse sin bateria.

e Hay que tener cuidado del cémo quitar el cable de la bateria de la placa
de distribucién de potencia hasta las pruebas de vuelo y retirar las hélices
durante la prueba de motores.

Cuadricéptero:

e Para las pruebas de vuelo mantenerlo cerca de los limites de alcance
visual, no mas alla de 30 m de nuestra posicion. Si el helicéptero se aleja
de aproximadamente 100 m empieza a ser dificil mantener la orientacion.

e Descender de una manera sencilla y aterrizar, en lugar de tener un
accidente por la orientacion o se aleje sin control.

e Los fuertes vientos pueden girar el cuadricoptero ocasionando que no se
puede avanzar hacia adelante.

e Cuanto mas alto se encuentre, los vientos se vuelven mas rapidos y
dificulta el control.

o Evitar hacer pruebas de vuelo a gran velocidad o gran altura hasta obtener
la confianza en los modos manual y automatico.

e Es altamente probable perder el control al ascender sobre el nivel de los
arboles u edificios, ser atrapado por el viento, una vez libre de obstaculos
circundantes, se puede perder la sefal de radio, puede ser incapaz de
ubicar el "frente" y desorientarse, o puede perder de vista el cuadricéptero.

e Si se esta iniciando mantener un vuelo bajo y una velocidad lenta en un
gran espacio abierto, hasta que haya probado y ganado confianza

o Evitar desviaciones bruscas o extremas sobre el control (no tirar
bruscamente las palancas). Con el cuadricOptero correctamente calibrado
y equilibrado debe requerir sélo pequefias entradas de joystick para
cambiar la direccién y deben ser estables en el plano horizontal sin
entradas de control.

e Evite hacer un reinicio por software de la APM con la bateria del motor
conectada.

o Evitar que la bateria de los motores esté conectada a menos que se
realicen pruebas.

e Evitar volar alto con una bateria con carga baja.
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e Asegurese de que la bateria no se caiga.
o Asegurarse de sujetar bien la bateria al cuadricéptero

Lineamientos de SCT para volar Drones

La Secretaria de Comunicaciéon y Transportes es el organismo encargado de
regular el uso de las aeronaves no tripuladas a través de la Direccion General de
Aeronautica Civil. El reglamento entro en vigor el 29 de abril de 2015, donde se estipula:

e Se privilegia la seguridad del publico y de los usuarios.
e Solo pueden ser usados lejos de los aeropuertos y helipuertos
e Las nuevas normas son obligatorias para todos.

Debido al creciente uso de aeronaves no tripuladas, conocidas como drones, la
Secretaria de Comunicaciones y Transportes ha actualizado y fortalecido los criterios
que regulan su operacion, a fin de preservar la seguridad del publico y también, por
supuesto, de los operadores de esas aeronaves.

La Direccion General de Aeronautica Civil (DGAC) de la SCT emitid, el pasado
8 de abril, la circular CO AV 23/10 R2, que sustituye la emitida en el 2010. Este
documento es de observacion obligatoria para todos los operadores civiles de esas
naves.

El documento establece limitaciones al uso de drones no tripuladas (llamadas
Sistemas de Aeronave Pilotada a Distancia), segun su peso, pero incluye limitantes
validas para todos los equipos.

Por ejemplo, sin importar el peso, sélo pueden ser operadas durante el dia, en
areas no clasificadas como prohibidas, restringidas o peligrosas, y al menos a 9.2
kilbmetros de los aeropuertos controlados, a 3.7 kildbmetros de los aer6dromos no
controlados, y a 900 metros de los helipuertos, y no deben dejar caer objetos que
puedan causar dafios a personas o bienes.

La circular distingue tres tipos de drones: de hasta 2 kilogramos de peso, de mas
de dos a 25 kilogramos, y de mas de 25 kg. En los tres casos, los operadores, sean
personas fisicas o morales, estan obligados a respetar todas las leyes, los reglamentos
y las normas federales y locales aplicables.

So6lo los RPAS que pesen menos de 2 kg pueden ser operados sin necesidad de
requerir autorizacion de la DGAC, pero si se usan para actividades comerciales deben
contar con un seguro de dafios a terceros, entre otras condicionantes.

En cuanto a los que pesan mas de 2 kg, cuando su uso es recreativo, solo
pueden ser usados dentro de clubes de aeromodelismo. Los de uso comercial requieren
autorizacion de la DGAC. Las limitaciones son aun mas especificas para operar
aparatos de mas de 25 kilogramos de peso, que sélo pueden volar en los términos y
condiciones autorizados por la DGAC, ademas de que su operador debe contar con una
licencia de piloto.
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Analisis y Consideraciones en la Implementacion de un Drone de Cuatro
Rotores

Ing. José Manuel Saldafia Aguirre’. Dr. Roberto Morales Caporal’,
Dr. Marcos Bedolla Hernandez >, Dr. Rafael Ordofiez Flores*. MIE Mario Eduardo Leal Lopez® y Ing. Kevin
Emmanuel Hernandez Castafieda®

Resumen— En este trabajo se presentan las consideraciones adecuadas para realizar la implementacién de una aeronave
no tripulada de cuatro rotores con la capacidad de ejecutar rutas de vuelo. Comprendiendo la matematica que gobierna el
funcionamiento de la aeronave, asi como el principio de funcionamiento de los componentes principales del cuadricaptero.
De modo que este sea capaz de realizar rutas de vuelo predeterminadas.

Palabras clave—modelo matematico, motor sin escobillas control digital, rutas de vuelo.

Introduccion

La idea de desarrollar un helicoptero de cuatro rotores no es nueva, en 1907 se realizé el primer prototipo de
un cuadricoptero de acuerdo con Figueredo H.V. y Saotome (2012) donde los hermanos Breguet y el profesor Richet
fueron los responsables de dicho disefio. donde la aeronave tenia que ser tripulada para su funcionamiento. dicho
prototipo no tuvo éxito debido a las limitantes ya que el control del vuelo resultaba muy complejo. asi como el diserio
mecanico. Gracias a los avances tecnologico en la actualidad en multiples areas de la ingenieria. el desarrollo e
investigacién de drones con la morfologia de un cuadricéptero ha tomado un importante auge. Esto debido a los
precios relativamente bajos de sensores asi lo explica Bartak R. y Obdrzalek. (2014) ya que los sensores que se
implementan son del tipo Micro-Electromecanicos mejor conocidos por sus siglas en ingles MEMS. al igual que los
procesadores son mas capaces. potentes y de bajo consumo ¢léctrico. Este tipo de aeronaves da solucién al alto costo
de mantenimiento que presentan los helicopteros convencionales debido a que los cuadricdpteros presentan una
reduccion en la complejidad mecanica sin perder la capacidad Ei desemperio (Pounds R. et al. 2010).

Figura 1 Relacion de los sistemas coordenados con el cuadricoptero
El desarrollo de los cuadricopteros como vehiculos aéreos no tripulados UAV por sus siglas en ingles hace
que estos cuenten con un gran campo de operacién debido a la robustez del sistema. Este tipo de acronaves son
desarrolladas tanto para aplicaciones civiles como lo puntualiza Vilez N. P et al. (2015) donde son implementados en
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la agricultura. fotometria. cartografia por mencionar algunas: asi como la propuesta para desarrollar componentes y
servicios para sociedades inteligentes brindando un crecimiento en las oportunidades de empleo y calidad de vida
(Penserini L et al. 2018). otro campo de desarrollo de estos sistemas se encuentra en las operaciones militares (Lozano
Y. y Gutiérrez Frias O. et al. 2016) en especial si dichas tareas son repetitivas o peligrosas (Figueiredo H.V. y Saotome
2012).

En el ambito cientifico el diseiiar un drone de cuatro rotores se ha convertido en una linea de investigacion
importante debido a las multiples ramas que engloba hacer el desarrollo un cuadricéptero. ya que se puede aportar
desde el disefio mecanico. la comprensién y aportacion de teorias de control., asi como la programacién y el desarrollo
de hardware solo por mencionar algunas. Esto convierte a los cuadricépteros en una linea basta en la investigacién y
como una herramienta del siglo XXI.

A diferencia de lo que expone Gaponov I. y Razinkova A. (2012). los cuadricopteros no comenzaron como
juguetes de radio control: por lo tanto. es importante tener en cuenta que los UAV cuentan con una clasificacion de
acuerdo a multiples variables. En Europa un sistema de aviones no tripulados hace referencia a un sistema de acronaves
pilotados de manera remota. en los Estados Unidos son conocidos como vehiculos de aviacién o aéreos no tripulados y
tanto en Europa como en América son coloquialmente llamados drones (Van Tilburg c. y M. D. 2016). A diferencia de
lo que expone Van Tilburg y M. D. Brovchenko D. V. (2015) define a un UAV como una Aeronave no tripulada y a
un UAS como todo un sistema ya que se tiene que contemplar la estacion de control de vuelo. personal encargado de la
aeronave y todo lo necesario para que la acronave no tripulada este en operaciéon. Un UAV cuenta con tres principales
clasificaciones. donde se engloba ¢l tipo de control de vuelo con la que cuenta la acronave. por ejemplo. si sus vuelos
son auténomos o remotos: la segunda clasificacién engloba parametros propios de la aeronave como son el peso.
distancia. tiempo y altura a la cual puede volar: y la tercera engloba a las funcionalidades en operacion de las aeronaves.
pero desde el punto de vista como un UAS.

Modelo matematico y propuesta del control

Analisis y caracterizacion del modelo dindamico

El modelo matematico que describe la dinamica del cuadricéptero es importante analizar ya que de esta forma
se conoce el principio de funcionamiento del sistema y saber asi con certeza que fuerzas y momentos de inercia
gobiernan su comportamiento. De igual forma el modelo dinamico del funcionamiento nos permite seleccionar la
técnica de control mas adecuada de acuerdo a su aplicacién del cuadricéptero.

La descripeidn cinematica del vehiculo parte de la existencia de dos sistemas de referencia uno en el mundo
y otro en ¢l cuadricéptero. El sistema referenciado en ¢l mundo se asume fija. cuyo origen en el centro de masa del
cuadricoptero o su centro de gravedad (Mejias Alvarez Luis O. 2006). Debido a que ¢l origen del sistema de
coordenadas se origina en el centro de masa del sistema, siempre se alinea el eje Xb con el ¢je longitudinal del sistema
denominado en aeronautica como el angulo de movimiento en roll representado por ¢. en el eje Zb en direccion hacia
arriba y abajo donde se origina el angulo denominado como yaw representado por Yy en el ¢je y que es ortogonal a
los anteriores si se observa de atras es Yb también conocido como pitch representado 6 por : en la figura 1 se puede
observar la disposicién de los sistemas de referencia coordenado que se originan entorno al cuadricéptero.

Ecuaciones matematicas del cuadricéptero

En este analisis se realiza considerando al sistema como un cuerpo rigido. también se considera al sistema
simétrico y ¢l centro de gravedad coincide con ¢l centro de origen del plano cartesiano que se origina en el cuerpo del
cuadricoptero. La dinamica del modelo que describe al cuadricéptero se obtiene a partir del formalismo de Newton-
Euler (Souza A. et al. 2014: Venkatasundarakumar T. S. et al. 2016: K. Alexis et al. 2012: Khodja M. A. et al. 2017).
En las ecuaciones 1 a 3 se puede observar las ecuaciones que describen la dinamica del sistema representativo del
cuadricéptero. En las ecuaciones 1 a 3 se representan la dindmica del cuadricéptero.

U, b(Q? +03+03+03)

U, b(—0Q3 + 03)
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Donde el vector U es la entrada del vector. U;es el empuje total que se genera y U,. U,. y U, son los empujes
relacionados con las rotaciones de cuadcedptero. Q, representa la velocidad angular total mientras que Q,...0, representa
las velocidades generadas por cada rotor. m, representa la masa total del cuadcdptero. g = 9.81m/s* que corresponde a
la aceleracion gravitacional. los efectos de perturbaciones externas estan descritos por W. los momentos de inercia estan
descritos por Iyy. Iy . .- que son generados en los ejes del plano de referencia fijo. I, representa la longitud de los
largueros que sostienen los motores tomada en cuenta del centro de masa del cuadricoptero. los coeficientes de empuje
y de arrastre son representados por b. d respectivamente y el momento de inercia del rotor de cada eje de rotacion esta
definido por J,.

Con base en el modelo de la dinamica del cuadricoptero se puede interpretar como un sistema mecanico sub-
actuado el cual cuenta con seis grados de libertad y cuatro entradas. por lo tanto. la seleccion del tipo control mas idéneo
para nuestro sistema se basé en el analisis de los requerimientos que cumplen con la dindmica, otro punto importante
que se tiene en cuenta para el desarrollo del control es la aplicacién, asi como ¢l habiente en el cual se realizaran los
vuelos si son en espacios cerrados o abiertos, esta condicion hace que se realice una correcta seleccion del hardware.
Existen multiples trabajos en los cuales implementan téenicas de control: de acuerdo a las caracteristicas que presenta
la dinamica del cuadricoptero en este trabajo proponemos ¢l uso de controladores PID para controlar la altura, roll ¢.
pitch 6 y yaw . En la figura 2 podemos observar el diagrama general del control del cuadricéptero.

roll

Ref pitch Roll

Fitch

2
Rel yaw

Ref2

Figura 2 Diagrama a bloques del control implementado en ¢l cuadricéptero

Consideraciones de los componentes de hardware
Los elementos de hardware que se analizan en esta seccion son los que determinan el rendimiento del
cuadricoptero. esto se realiza partiendo de las necesidades dinamicas del sistema. asi como de las necesidades de control
a implementar. En la figura 3 podemos observar el diagrama a bloques de los elementos del cuadricoptero.
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Figura 3 Diagrama a bloques de la conexion de los elementos de hardware que componen al cuadricéptero

Unidad de Medicion Inercial.

Esta es la unidad de instrumentacion encargada de adquirir las sefiales que seran tratadas por la unidad de
procesamiento: en este disefio se implementa una computadora de vuelo que cuenta con una IMU de 9 grados de libertad
DOF. ya que cuenta con un acelerémetro. un giréscopo y un magnetémetro cada uno de tres grados de libertad. ademas
de que cuenta con un barémetro y la capacidad de conexion para un sistema de posicionamiento global GPS. Los
periféricos de salida y entrada que conformar dicha computadora de vuelo cuenta con la capacidad de implementar un
protocolo de comunicacién denominado MAVLink. dicho protocolo de comunicacion con la estacién de control en
tierra es usado especificamente para micro vehiculos aéreos. este protocolo es encargado de trasmitir datos de
navegacion a la estacion de control en tierra.

Bateria

El sistema de alimentacidn es un elemento sumamente importante ya que es el encargado de proporcionar la
energia que el sistema y asi determinar el tiempo de vuelo del sistema teniendo en consideracion el peso de la bateria.
Se determiné usar bateria e polimero de litio debido a su capacidad de almacenar mas energia por unidad de peso. Para
determinar las caracteristicas de la bateria ¢s necesario calcular la capacidad de descarga de la bateria en relacion al
tiempo de vuelo y consumo energético del prototipo. Teniendo en cuenta que hay tres conceptos fundamentales en las
baterias LiPo que son ¢l nimero de celdas. donde cada celda brinda un voltaje de 3.7 volts DC. del factor de descarga
que tiene la bateria y de la capacidad de corriente que suministra.

Motor Brushless

En este prototipo se implementaron motores outrunner debido a que desarrollan un mayor torque que es
requerido para la sustentacion de la aeronave ademas de que generan menos ruido. ofrecen una mayor taza entre al
empuje-peso. brindan una relacién lineal entre el torque y la corriente. asi como la frecuencia y la velocidad. La
desventaja es que son mas caros en comparacion con un motor de DC con escobillas y su accionamiento es mas costoso
y complejo. La relacion que existe entre el motor y la bateria radica en dos parametros importantes. el primero es el
voltaje de alimentacion del motor que va relacionado a su vez con el variador de velocidad ya que este ¢s ¢l que alimenta
al motor para determinar las revoluciones por minuto considerando la velocidad minima para la sustentacion de la
aeronave y el consumo de corriente del cada motor. ya que dependiendo del consumo del motor sera la capacidad de
descarga necesaria de la bateria teniendo en cuenta que mientras mas peso se agregue al acronave mas sera el consumo
energético de los motores.

Para la sustentacion de la acronave se necesita lograr desarrollar una velocidad minima, donde se involucran
los KV caracteristicos de cada motor. donde KV representa a un constante en la cual por cada volt con el que se alimente
al sistema multiplicara a dicha constante para obtener las revoluciones por minuto.

Controlador de velocidad electronico

Este circuito es ¢l encargado de realizar el accionamiento del motor brushless mediante la electronica de
potencia con la que esta integrado. El ESC esta conformado por un inversor trifasico disefiado con dispositivos de
potencia del tipo MOSFET. también cuenta con un circuito que regula el voltaje de forma lineal de 5 volts DC para la
alimentacion de otros circuitos de control BEC. en la implementacion de este prototipo no utilizaremos de esa fuente
para suministrar energia a los circuitos de control e instrumentacion. De igual forma el ESC cuenta con un
microcontrolador de 8 bit encargado de realizar el control y de esta forma generar los pulsos para el accionamiento del
motor. En la figura 4 se pueden observar los componentes del controlador electrénico.
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Figura 4 a) se observan los componentes electronicos de control b) se observan los componentes de potencia del
ESC

El funcionamiento de los controladores se basa en la conmutacion trapezoidal o “six steps mode™ ya que es el
método mas simple de accionar a los motores sin escobillas. En este esquema se realiza el control de la corriente en que
circula por las terminales del motor excitado un par simultaneamente y manteniendo el tercer terminal desconectado. y
asi sucesivamente hasta completar seis combinaciones o direcciones de la corriente en la bobina. Lo que ocurre en los
ESC es que al inicio el microcontrolador para conocer la posicion del rotor manda tres pulsos a las bobinas para
determinar la posicién esto lo lee la etapa de sensado del ESC. pariendo de esa accidn inicia con las combinaciones y
se controla la velocidad de esas combinaciones variando el PWM que recibe el ESC. De igual forma realiza el sensado
del bus de DC que en este caso corresponde al voltaje de alimentacion. y por cada celda con la que cuente emitira un
“bep™.

Pruebas realizadas y resultados obtenidos
Las pruebas que se realizaron se pueden dividir en tres fases. donde. primero se realizé una estimacién para
determinar calculos. a continuacion. se realizé el analisis del comportamiento del ESC. asi como las pruebas de empuje
del motor y por ultimo se realizaron las pruebas de vuelo en la cual se ajustaron los valores de los controles PID.

Calculo de la bateria

Para determinar la capacidad de descarga optima de la bateria esta en funcion del consumo total de nuestro
sistema, donde el consumo total del sistema de de 35.75 amperes lo que nos da una descarga total de

C =0.5h*3575A=17.875 Ah

Debido a que no existe una bateria disponible con dicha capacidad se opté por implementar dos baterias con
una capacidad de descarga de 8 Ah para acercamnos a la capacidad calculada. Es importante puntualizar que el consumo
vario dependiendo de las condiciones de vuelo. De igual forma se calculé la potencia minima requerida para la
sustentacion y nos arrojo que se necesitan 40.46 watts lo que hace que los motores implementados sean correctos y
tengamos una tolerancia para posibles escalamientos del mismo.

Andlisis del ESC'y prueba de empuje

La corriente que puede soportar cada ESC es de 30 A y hasta 40 A por menos de 10 segundos. con una fuente
de alimentacién de 7.4 VDC hasta 14.8VDC. Para accionar el ESC se acoplo el motor a las terminales de salida se
energizo con una bateria de 3 celdas y se activé con un PWM a una frecuencia de 490Hz con una amplitud de 5 VDC
variando el ciclo de trabajo de del 50% al 95%. Previamente se realizé una calibracién del mismo. ya que necesita
registrar el valor maximo del PWM de entrada. asi como el valor minimo del PWM para su accionamiento. El motor
nos brinda un empuje de 980 gramos en la figura 5 podemos observar los voltajes de cada linea del motor. con dichas
graficas podemos comprobar que la conmutacion es del tipo trapezoidal.

Figura 5 Voltajes en las lineas de los motores que se implementaron en el cuadricoptero

Pruebas de vuelo

Se trazaron dos rutas de vuelo, mismas que fueron ejecutadas con normalidad. se realizé la reconstruccion de
las mismas. en la figura 6 podemos observar dichas rutas de vuelo ademas que en Saldaiia Aguirre J.M. y Hernandez
Castaiieda K.E. (2018) podemos observar el video que sustenta la ejecucion de dichas rutas de vuelo.
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a b

Figura 6 a) podemos observar la primer ruta de vuelo ¢jecutada de manera auténoma b) se puede observar la
segunda ruta de vuelo ¢jecutada en la cual la distancia fue mayor.
Conclusiones y trabajos a futuro

El resultado final de este trabajo es el disefio de un prototipo de un dron del tipo cuadricéptero con un peso
total de 1.9Kg lo que quiere decir que. si los motores val al 80% de PWM son capaces de sustentar. lo cual nos permite
tener un rango aceptable ya que si los motores son activados al 90% soportan una carga extra de aproximadamente
1.5Kg. Se analizé la dinamica del cuadricoptero para determinar las fuerzas que se generan en el sistema. partiendo del
conocer la influencia de las fuerzas generadas y que afectan al cuadricoptero se proponen los lazos de control para las
entradas del sistema para determinar que instrumentacion se implementaria.

Se pretende trabajar en otra técnica de conmutacion para este tipo de motores debido a que se puede mejorar
el rendimiento de los mismo. asi como tener un mejor rendimiento energético. De igual forma se pretende implementar
el cuadricéptero para realizar muestreos en la calidad del aire.
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Constancias de empresa.

v a
T@CnOIOQIGS TECNOLOGIAS EOS, S.A. DE C.V. wiiWilsceatsa

MEXICO &
Prol. Paseo de ia Reforma 625
2' Piso Ofna, 208 Torre Lexus
3 Col. Paseo de las Lomas
Mexico, D.F, 01330

Tel.: (55) 5292 1082
Fax: (55) 1084 7488

Ciudad de México a 01 de diciembre de 2017

Asunto: Carta de Aceptacion de Estancia

MTRO. FELIPE P. ROSARIO AGUIRRE
DIRECTOR DEL INST. TEC. DE APIZACO
PRESENTE:

AT’N: DR. JOSE FEDERICO CASCO VAZQUEZ
JEFE DE LA DIV. DE EST. DE POSGRADO E INV.

A través de este medio informo a usted que el ING. JOSE MANUEL SALDANA AGUIRRE,
alumno de la Maestria en Ingenieria Mecatrénica con numero de control M11370538, ha sido
ACEPTADO para realizar una estancia en nuestra empresa para avanzar en su proyecto de tesis
denominado:

“Diseno e Implementacion de un Vehiculo Aéreo No Tripulado de Cuatro Rotores (Drone)
con Tecnologia GPS”

Dicha estancia tendra una duracion de 6 meses, con las fechas de inicio del 01 de diciembre de 2017
al 31 de mayo de 2018, en las oficinas centrales de TECNOLOGIAS EOS S.A de C.V con direccion:
Prolongacion Paseo de la Reforma 625 Col. Paseo de las Lomas, 01330 Alvarc Obregon. en la
Ciudad de México y con un horaric de lunes a viernes de 08:00 a 17:00 hrs.

Agradeciendo la atencion a la presente, quedo de usted.

GERENTE 'DE/AUDITORIA INTERNA

RESPONSABLE
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MTRO. FELIPE P. ROSARIO AGUIRRE
DIRECTOR DEL INST. TEC. DE APIZACO
PRESENTE:

AT'N: DR. JOSE FEDERICO CASCO VAZQUEZ
JEFE DE LA DIV. DE EST. DE POSGRADO E INV.

Por medio de la presente reciba un cordial saludo y al mismo tiempo hago constar que el DR.
ROBERTO MORALES CAPORAL Profesor-Investigador de la institucion que usted dignamente
dirige y el ING. JOSE MANUEL SALDANA AGUIRRE, alumno de la Maestria en Ingenieria
Mecatronica con numero de control M11370538, han avanzado en el proyecto de tesis de posgrado
denominado "Disefio e Implementacion de un Vehiculo Aéreo No Tripulado de Cuatro Rotores
(Drone) con Tecnologia GPS”, que consta en el disefio e implementacion de un sistema aéreo no
tripulado que cumple con los requerimientos para realizar vuelos pre-programados a través del uso
de un GPS y algoritmos de control de vuelo.

El avance tecnolégico realizado por el investigador y el alumno arriba mencionados, cubren las
expectativas planteadas durante la fase de este proyecto. E! acuerdo, desarrollo, seguimiento y

resultados del mismo se encuentran a resguardo de nuestra empresa como secreto industrial.

Agradeciendo la atencién a la presente, quedo de usted. 4

\' EMPRESA
' SOCIALMENTE
" RESPONSABLE

104



