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Resumen

Quienes realizan el monitoreo de los recursos naturales y otras actividades de tipo civil en la tierra,
necesitan continuamente nuevos instrumentos y técnicas que permitan comprender e interpretar el
estado de la vegetacion, cultivo, desarrollo del medio ambiente, desastres naturales, asi como
actividades de vigilancia, reportes, transito, etc. El desarrollo de vehiculos aéreos y las técnicas de
la fotografia aérea, es quizas el mas importante de los elementos adaptados en los Gltimos afios con
este fin. Las aplicaciones de la fotografia aérea se ha utilizado desde 1920, pero su
perfeccionamiento como instrumento de importancia capital en diversos campos de las ciencias e
ingenierias solo data de 1940. Las técnicas modernas que implican retornar el empleo y fusién de
sistemas de navegacion no tripuladas y cadmaras han sido posibles actualmente gracias desarrollo de
instrumentos sensores Opticos de pequefias dimensiones, alta precision, bajo costo, y que son del
alcance civil.

En esta tesis se presenta la implementa un vehiculo aéreo no tripulado (Unmanned Aaerial Vehicle
UAV) ArducCopter3aDR® de ala giratoria y de despegue vertical (VTOL) de cuatro rotores; se
integrd un sistema de adquisicién de imagenes para posibles tareas de vigilancia, que consta de una
camara, transmisor y un recepto en la base terrena.

El contenido de la tesis estéa dividido en la descripcion de temas generales, que caracterizan el UAV,
estudio de sus ecuaciones de movimiento, implementacién de los componentes electrénicos que lo
conforman: sensores, micro-controlador.

Finalmente se presenta el prototipo de 4 rotores de despegue y aterrizaje vertical, con integracion de
una camara RGB.



1. Introduccidén

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) de despegue y aterrizaje vertical o VTOL (vertical take-
off and landing), son capaces de realizar vuelos de manera eficiente sin un piloto a bordo,
facilitando su aplicaciones en tareas civiles como son: el resguardo de zonas protegidas, monitoreo
ambiental, zonas de riesgo, actualizacion de alerta temprana, filmacion aérea, entre otras, esto
incrementa el uso de esta tecnologia en el mundo. A estos UAV se les pude afiadir sensores a su
carga Util que permiten la adquisicion de datos concretos dependiendo de la aplicacion o estudio.

Los UAV son controlados a distancia mediante radiocontrol, guiados mediante la instrumentacion a
bordo (Sistema de posicionamiento global - GPS, acelerémetros, giroscopios, magnetémetros etc.),
para alcanzar una altura de seguridad de 500 m para la clase tipo micro y pequefio.

Existen sistemas de vuelo autdnomo que se logran mediante algoritmos de control y sistemas
electronicos redundantes.

1.1  Objetivo general

Implementar un UAV tipo VTOL de 4 rotores de baja altura, controlado mediante un asistente de
vuelo basado en una tarjeta de desarrollo ArduPilot Mega 1® de SparkFun, trasmita sus variables
de vuelo asi como su posicion y video a una base terrena mediante médulos de comunicacion
inalambrica Xbee® y un sistema de transmision de video, para posibles aplicaciones de monitoreo y
vigilancia aérea.

1.2  Objetivos especificos

e Implementar un QuadRotor con un control de vuelo estable y eficiente.
e Transmision de datos de vuelo en tiempo real, ubicacion y actitud del QuadRotor.
e Transmisién de video en tiempo real.

1.3 Metodologia

En el capitulo dos “Conceptos” se realizd la revision del estado del arte de los UAV, principios
bésicos de vuelo, caracteristicas fisicas de los UAV tipo QuadRotor, su clasificacion por tamafio,
evolucion histérica y aplicaciones actuales, las tareas que cumple por definicion, la descripcion y
caracteristicas de los rotores, hélices, el sistema de posicionamiento global y tarjetas de telemetria
Xbee.

En el capitulo tres “Funcionamiento de un QuadRotor” se define su estructura, se describe la
secuencia en que realiza el despegue, elevacion/aterrizaje, movimiento sobre los ejes X, Y, Z, la
descripcidn de su comportamiento dinamico y las ecuaciones de navegacion que se utilizan para el
control.



Posteriormente en el capitulo cuatro “Modelado, Analisis, y Desarrollo del QuadRotor”, se
describen los componentes que conforman al QuadRotor, el fuselaje, rotores, la instalacion y
configuracion de la electrénica interna del QuadRotor, la bateria y su relacion con los rotores y los
controladores electrénicos de velocidad, asi como la descripcion e instalacion del sistema de
adquisicion de video y su sistema de transmision, ademas de la descripcion y configuracion del
hardware y software a utilizar en la base terrena.

Finalmente en el capitulo cinco “Implementacion, pruebas y resultados” se hace una revision de
las reglas de seguridad, asi como la calibracién y pruebas de funcionamiento, las pruebas manuales
y pruebas automaticas, llegando al informe de los resultados y las conclusiones.

1.4 Resultados

En esta tesis se presenta un UAV- ArducCopter3aDR® de ala giratoria y de despegue vertical
(VTOL) de cuatro rotores, con la integracién de un sistema de adquisicion de imagenes para
posibles tareas de vigilancia, que consta de una cAmara RGB, transmisor y un recepto en la base
terrena (tabla I).

Tabla I. Caracteristicas de UAV

Caracteristicas ArducCopter3DR®
Peso: 1.8 Kg
Dimensiones: 79.88 cm
Maximo de Carga: 3.0 Kg
Altura de Vuelo en pruebas. 15m
Altura de vuelo fabricante. +200 m
Condiciones meteoroldgicas vientos < 20 km/h y sin lluvia
para vuelo.
Distancia de Transmision de 1.6 km
datos.
Distancia de transmision de 500 m
video
Tiempo maximo de vuelo 15 min.




2. Conceptos

2.1 Vehiculos aeroespaciales

Se define como vehiculos aeroespaciales al conjunto que comprende a las aeronaves y los vehiculos
espaciales, los cuales se pueden clasificar siguiendo diversos criterios. Una clasificacién general se
puede observar en la figura 1, donde se puede separar en tres conjuntos, las Aeronaves, Vehiculos
Cohete, y Vehiculos Espaciales (Roncero Sergio Esteban & Gavilan Jiménez Francisco, 2012).

Vehiculos Aeroespaciales

Vehiculos Cohetes
- Aer tos - Lanzadores
- Aerodinos - Misiles

Vehiculos Espaciales

- Satélites/Estaciones Orbitales
- Sondas Interplanetarias
- Modulos de descenso

Figura 1. Clasificacion de los Vehiculos Aeroespaciales
Aeronaves y Vehiculos Espaciales -Descripcion General de las Aeronaves. Departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecanica de
Fluidos, Escuela Superior de Ingenieros Universidad de Sevilla

Las aeronaves se dividen en dos grupos en base a la forma de sustentacion en el aire. Los aerostatos,
se basan en el principio de Arquimedes para poder volar [2]. Constan de un gran recipiente que
almacena un gas ligero. La densidad total de la aeronave es menor que la del aire que los rodea
(Roncero Sergio Esteban et al, 2012), ejemplos de esto tenemos a los globos y los dirigibles (ver
Fig. 2).

Figura 2.Aerostatos: globo, dirigible
Aeronaves y Vehiculos Espaciales -Descripcion General de las Aeronaves. Departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecénica de
Fluidos, Escuela Superior de Ingenieros Universidad de Sevilla



Los aerodinos son aeronaves de mayor densidad que el fluido en el que se mueven. Estas se
sustentan mediante el desarrollo de fuerzas aerodinamicas generadas, ya sea en sus alas (alas fijas) o
por el movimiento de ellas (alas giratorias) (Roncero Sergio Esteban et al, 2012) (ver Fig. 3).

Figura 3. Ejemplos de Girondinos de ala fija y/o ala giratoria

Modelos de Aeronaves Rusas, LockOn: Flaming Cliffs.
Recuperado de http://estupidoblogg.wordpress.com/2009/12/04/lock-on-modern-air-combat-lomac/

En los aerodinos sin motor, tenemos a los veleros y planeadores, dentro de los aerodinos con motor,
se describe la siguiente clasificacion:

Aeronaves de ala Fija: Aeroplanos.

La base del vuelo de los aeroplanos es la sustentacion en el aire, estas aeronaves se pueden sub
clasificarlos de la siguiente manera:

e Anfibios.

e Hidroaviones.

e Aviones de Baja Velocidad.
e Aviones Subsoénicos.

e Aviones Supersonicos.

e Aviones Hipersonicos.



Aeronaves de ala giratoria.

Las Aeronaves de alas giratorias también conocido como aerodino, las fuerzas de sustentacion se
logran mediante el giro de alas o palas alrededor de un eje, este tipo de aeronaves se sub-clasifican
de la siguiente manera:

e Autogiro
e Girodino
o Helicoptero
e Convertibles:
o Alas Inclinadas (tilt-wing)
o Rotores Inclinados (tilt-rotor)

Ornitépteros.

Estas Aeronaves obtienen su fuerza sustentadora del movimiento batiente de sus alas de forma
analoga a como lo hacen las aves. Estas aeronaves en particular presentan una enorme complejidad
mecanica y estructural, por lo que se tiene un rendimiento muy banjo de las mismas (Roncero
Sergio Esteban et al, 2012).

2.2 Aeronaves de ala giratoria

Describiendo un poco mejor las sub-clasificaciones de las aeronaves de ala giratoria, ubicaremos en
cual clasificacion se describe mejor nuestro aeromodelo, donde teneos las siguientes:

Autogiro: Vuela como los aviones pero su ala es un rotor que gira por la accién del viento relativo
gue lo atraviesa de abajo arriba. Por ello es considerarlo un hibrido entre el aeroplano y el
helicoptero: al igual que el aeroplano, su propulsion se realiza mediante una hélice, pero en lugar de
alas, tiene un rotor como el helicéptero (Parte suprior). Este rotor no esta conectado al motor de la
aeronave, por lo que gira libremente, «autogira», impulsado por el aire, generando asi la fuerza de
sustentacion, mediante el proceso de autor-rotacion es el aire que comunica energia a las alas
giratorias. Este tipo de aeronave no tiene capacidad de realizar vuelo estacionario o a punto fijo
(Daniel Salvanés Ldpez, 2009) (ver Fig. 4).

Figura 4. Autogiro

Autogiro y su nuevo concepto PAL-V ONE. Recuperado de http://ingaeronautica.wordpress.com/2012/05/14/autogiro-y-su-nuevo-concepto-pal-v-one/

Girodino: Consisten de dos sistemas de alas giratorias, ambos sistemas son accionados mediante
un motor. Uno de los sistemas es el principal responsable de generar la sustentacion, el otro genera
el empuje necesario mismas (Roncero Sergio Esteban et al, 2012) (ver Fig. 5).


http://ingaeronautica.wordpress.com/2012/05/14/autogiro-y-su-nuevo-concepto-pal-v-one/

Figura 5. Girodino

Soloy Aviation Solutions. Recuperado de Http://www.soloy.com/Capabilities/Contract+Manufacturing/Turbine+Gyrocopter/default.aspx

Helicopteros: Disponen principalmente de dos sistemas, ambos de alas giratorias y también
accionados por un motor. El sistema de alas giratorias (el rotor principal) es el responsable de crear
la sustentacion y generar el empuje necesario para su movimiento durante el vuelo. El otro sistema
de alas giratorias (rotor anti-par) se encarga de proporcionar el par necesario para contrarrestar el
momento que crea el rotor principal mismas (Roncero Sergio Esteban et al, 2012) (ver Fig. 6).

Existen configuraciones especiales donde no existe el rotor anti-par o inclusive coexisten varios
rotores principales, aun se siguen considerando helicopteros, los cuales son clasificados como:

e Monorrotores
e Birrotores

e Entrelazados
e EnTandem

e  Multirrotores

Rotor

- wvertical
Rotor coaxial

Rotores
emparejados

Rotores
ernpatre jados

Rotor en taindem Fuzelaje

Figura 6. Helicépteros
Sergio Esteban, Francisco Jiménez (2012). Aeronaves y Vehiculos Espaciales. Documento Digital

Convertibles: Un unico sistema de alas giratorias proporcionar sustentacion y empuje, el cambio
de funcionalidad lo consiguen mediante el cambio de orientacion de los rotores.



Durante el despegue las alas giratorias proporcionan el empuje en direccién vertical, generan
traccion, colocando las alas giratorias en un plano ligeramente horizontal.

En el vuelo de crucero las alas giratorias se orientan ocupando un plano ligeramente vertical,
generando un empuje horizontal y una sustentacién. La sustentacion en vuelo de crucero proviene
del uso del sistema de alas giratorias y de alas fijas (Roncero Sergio Esteban et al, 2012) (ver Fig. 7).

Figura 7. Helicéptero Convertible
La magia del rotor basculante: el avion convertible en helicéptero (2010). Recuperado de http://www.migui.com/ciencias/tecnologia/la-magia-del-rotor-
basculante-el-avion-convertible-en-helicoptero.html

La clasificacion sobre la que nos basaremos en una aeronave tipo girodino con motor, la forma en
que se sustenta es en base a alas giratorias denominandolo un helicéptero multirrotor (ver Fig. 8).
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Figura 8. Ubicacion de la clasificacion de los multirrotores
Aeronaves y Vehiculos Espaciales -Descripcion General de las Aeronaves. Departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecénica de
Fluidos, Escuela Superior de Ingenieros Universidad de Sevilla

2.3 Principios bésicos de vuelo, elementos constitutivos de los
multirrotores

Basandonos en la clasificacion de la figura 8, se tomaron las caracteristicas basicas para lograr el
vuelo de los multirrotores que de forma general son:

e Generar fuerzas sustentadoras.
e Control de vuelo.

Ambos efectos, sustentacion y control, estan producidos por fuerzas aerodinamicas, esto es, fuerzas
ejercidas por el aire sobre la aeronave, por lo general se necesita que exista una velocidad relativa
respecto al viento. La accion del viento sobre una aeronave produce fuerzas y momentos
aerodinamicos que habra que equilibrar, para definir estas fuerzas y momentos, se definen sistemas
de referencia (Roncero Sergio Esteban et al, 2012).

e Equilibrio de fuerzas -> Vuelo a velocidad constante.
e Equilibrio de momentos ->Control de actitud.



2.3.1 Componentes de las fuerzas aerodinamicas y momentos
En la figura 9 se muestra las fuerzas que intervienen en un QuadRotor:

e  Fuerza Lateral (F- Cross forcé)
e  Sustentacion ( L —Lift)

e  Resistencia ( D- Drag)

e Velocidad (V)

Figura 9. Componentes de fuerzas aerodindmicas, Fuerza Lateral (F), sustentacion o empuje (L),
Resistencia (D) y Velocidad (V)

Aeronaves y Vehiculos Espaciales -Descripcion General de las Aeronaves. Departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecénica de
Fluidos, Escuela Superior de Ingenieros Universidad de Sevilla

En la figura 10 se muestra los momentos que intervienen en un QuadRotor:

e Momentos de Cabeceo (Pitch)
¢ Momento de Balance (Roll)
e Momento de Guifiada (Yaw)

Eje del Pitch (cabeceo)

Eje del Roll
(Alabeo o Balance)

Eje del Yaw (GuiRads)

Figura 10. Componentes de momentos
Aeronaves y Vehiculos Espaciales -Descripcion General de las Aeronaves. Departamento de Ingenieria Aeroespacial y Mecéanica de
Fluidos, Escuela Superior de Ingenieros Universidad de Sevilla
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Para el equilibrio momentos y fuerzas asi como la sustentacién que se observan en las figuras 9 y 10,
son necesarios acoplar el comportamiento de uno mas rotores, los cuales estan accionados por sus
respectivos motores: los rotor(es)para los vehiculos multirrotor son el sistema de propulsiéon y a su
vez también son el sistema sustentacion.

El equilibro de momentos de reaccion nos evitar que el algun rotor se frene y poder generar el
comportamiento

o Realizar el vuelo en un punto fijo (flotar en el aire).
e Despegue y el aterrizaje vertical.

2.3.2 Componentes de un multirrotor

o Fuselaje
o Estructuray tren de aterrizaje
= Lafunciény estructura es similar a la de cualquier aeronave, su principal
funcion es brindar soporte a la maquinaria, el equipo, sensores, cdmaras,
rotores, motores, tren de aterrizaje, etc. (Roncero Sergio Esteban et al,
2012)

e Rotor(es) Principal y Rotor(es) Antipar
o Originalmente el rotor principal es gran rotor y como rotor antipar un rotor mas
pequefio en una orientacion perpendicular a la del principal u otro rotor paralelo
con direccién de giro opuesta. (Roncero Sergio Esteban et al, 2012)

e Grupo Motor
o El grupo motor(es) que genera el giro para la(s) hélice.

e Sistema Dindmico
o Transmision de potencia e instalaciones asociadas
= El sistema permite aplicar la potencia del motor a los rotores en este caso
es energia eléctrica y también se necesita adecuar el nimero de
revoluciones a cada rotor, esto se realiza mediante un control electrénico de
velocidad (ESC).

e Instalaciones de trasformacion y distribucion de energia.
= Para la aeronave es prioritario un sistema eléctrico
o Sistema eléctrico
= Sistema de distribucién.
= Proteccion Frente a fallo
» Regulacion de voltaje
= Baterias
= Consola
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= Sistemas de iluminacion

e Mandos de vuelo
e Sistemas de control de vuelo, navegacién y comunicaciones
e Instrumentos a Bordo

2.4  Clasificacion de UAV por tamafio

Es importante saber que los UAV se pueden clasificar tomando en cuenta su peso, altura de
operacion, duracion de vuelo, etc. Como se observa en la tabla 1,

Tabla 1. Clasificacion de UAV’s

Categoria Peso del Altitud Radio de la Autonomia Altitud
UAV normal de | mision ( linea de vuelo
operacion de vision)
(sobre el
nivel del
suelo)
Micro <2Kg 60 m 5 km Pocas horas Muy poca
altitud
Mini 2-20 Kg 900 m 25 km Hasta 2 dias Poca altitud
Pequefio 20-50 Kg 1.5 km 200 km Hasta 2 dias Poca altitud
Tactico 150-600 Kg 3km 200 km Hasta 2 dias Poca altitud
MALE > 600 Kg 13.5km 200 km Dias/semanas | Altitud media
(Mediana
altitud, gran
resistencia)
HALE (Gran > 600 Kg 20 km llimitada Dias/semanas | Gran altitud
altitud, gran
resistencia)
Combate > 600 Kg 20 km llimitada Dias/semanas | Gran altitud

Suraj.G. & Mangesh, G. (2013) Review of Unmanned Aircraft System (UAS). International Journal of Advanced Research in Computer
Engineering & Technology (IJARCET), 1646-1658.
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2.4.1 Aplicaciones de los UAV

Existe una gran cantidad de aplicaciones para los UAV. Como mencionan Sanchez Miguel Angel et.
Al. (2011)

e Aplicaciones para Supervision: La gran capacidad de maniobra que presentan la mayor parte de
los UAV los hace especialmente Utiles para las labores de supervision de edificios y obras
civiles. Estos vehiculos son dotados de camaras de video que permiten ahorrar tiempo y dinero
en el montaje de cualquier otro tipo de estructura que sirviese de plataforma para la
observacion y la vigilancia. El control del tréfico aéreo y terrestre se realiza en ocasiones con
UAV.

e Aplicaciones en Fotografia Aérea: Cuando el objetivo es obtener informacion del terreno a
través de fotografia aérea, o grabacion de video de alta resolucion, el empleo de UAV supone
una solucidn barata y cada vez mas empleada. La deteccién de recursos marinos y de artilleria
sin detonar son otros ejemplos interesantes.

e Aplicaciones en Vigilancia: Es llevada a cabo por la policia u otros grupos privados de
seguridad en zonas concretas. El 10 % de los cultivos de EEUU estén siendo monitorizados por
los UAV en terrenos de gran extensién, se emplean para vigilancia de zonas costeras.

e Aplicaciones en Reconocimiento de Accidentes y desastres: Los UAV pueden ser utilizados
para el reconociendo de zonas que han sufrido explosiones nucleares, derrumbes o otro tipo de
desastre natural. también para la valoracion aérea de accidentes en carretera.

e Aplicaciones en Agricultura: En ocasiones se equipan los UAV con pesticidas y fertilizantes
gue son pulverizados durante el vuelo.

e Aplicaciones Militares: Los UAV se utilizan: Los UAV se han utilizado fundamentalmente en
labores de espionaje. Los tamafios utilizados pueden variar mucho, aunque habitualmente los
mas empleados son aquellos que poseen reducidas dimensiones, lo que les permite no ser
detectados por los radares. El desarrollo de estos vehiculos para labores militares permite,
ademas, reducir de forma drastica el riesgo que supone emplear vehiculos tripulados que ponen
el peligro la vida de quienes los ocupan
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2.5 El QuadRotor

El QuadRotor se define como una aeronave que se eleva y se desplaza por la accion de cuatro
rotores instalados en los extremos de largueros con angulo de 90° entre si manteniendo una
estructura en forma de cruz.

Para que el QuadRotor se mantenga estable debe de cumplir algunas consideraciones, de los cuatro
rotores, dos deben de girar en sentido horario, y los otros dos en sentido anti-horario, para que un
par cancele el momento generado por el otro par de rotores; gracias a esta configuracion la cual
permite al helicoptero realizar cualquier maniobra, vuelo de hover, axial, autorrotacion y de avance
(Sanchez Miguel Angel et al, 2011).

2.5.1 Evolucion histoérica

Se toma como el primer QuadRotor en la historia el creado por el cientifico francés Charles Richet
a comienzos del siglo XX, quien cred6 un pequefio modelo que no consigui6 volar. Pero fue un
alumno de Richet, Louis Braguét, el primero en construir un QuadRotor pilotado.

Posterior mente, en 1956, se disefid un prototipo para uso militar y civil llamado Convertawings
Model A. el helicoptero lograba controlar la fuerza de empuje que aportaba cada uno de los rotores
y su vuelo tuvo éxito, incluso para el avance.

A finales de los afios 90, Bell y Boing trabajaron conjuntamente en el desarrollo de un QuadRotor
tripulado llamado Quad TiltRotor. Este vehiculo tenia dos modalidades de funcionamiento. Por un
lado, permitia el despegue vertical con los rotores paralelos al suelo (modo helicoptero), y por otro,
permitia realizar el vuelo de avance como avion modificando la direccion de los cuatro rotores. La
Figura 11 ilustra las dos modalidades de vuelo. (Sanchez Miguel Angel et al, 2011)

i

Figura 11. Propuesta de QuadRotor Bell Boeing Quad TiltRotor

Mike Hanlon (2005) Quad TiltRotor (QTR) aircraft development contract awarded. Recuperado de http://www.gizmag.com/go/4645/
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2.5.2 Aplicaciones actuales

En los dltimos afios, se ha producido un rapido incremento en el desarrollo de prototipos QuadRotor.
La mayoria pertenecen a la categoria de mini UAV (por su peso menor de 10 Kg).

Algunos de ellos se utilizan como juguetes manejados por radiocontrol. Los prototipos mas
complejos han comenzado a emplearse en el campo civil y militar, posicionando al QuadRotor
como uno de los modelos de mayor desarrollo en el campo de los UAV una prueba de ello ha sido
la reciente adquisicion de la policia canadiense de UAV del tipo QuadRotor para realizar labores de
vigilancia, principalmente por la capacidad que tienen estos vehiculos de alcanzar espacios de
dificil acceso (Sanchez Miguel Angel et al, 2011).

Actualmente en nuestro pais en el Estado de México (Naucalpan y Ecatepec), se han adquirido este
tipo de sistemas para la vigilancia de zonas inseguras, con una renta de $40 mil al mes para
adquirirlos es $120 mil, como nota, (el costo total del prototipo propuesto en esta tesis, ya con las
camaras y mejoras en antenas no haciende a mas de 50 mil pesos).

Varias empresas desarrolla en la actualidad varios modelos de QuadRotor dentro de la calcificacion
de micro (entre 1 y 2 Kg) que incorporan cdmaras de video de alta definicion y cuentan con una
capacidad de carga de hasta 0.5Kg dependiendo del modelo.

En el campo de la investigacion se ha producido un incremento en el desarrollo de trabajos y tesis
doctorales en los ultimos afios. La mayor parte de ellas centran sus esfuerzos en dos lineas clave:

e La aplicacion de modelos dinamicos mas fieles a la realidad que permitan tener en cuenta con
exactitud aspectos aerodinamicos y constructivos de las aspas.

e La aplicacion de diferentes tipos de control para el QuadRotor. Es aqui donde se han centrado
la mayor parte de los trabajos de investigacion, aplicando técnicas de control difuso, control de
Lyapunov, teoria del control éptimo y algunas otras, que se suman al tradicional control PID.
(Sanchez Miguel Angel et al,2011)

Se presentan a continuacion en la Figura 12 algunos QuadRotor desarrollados principalmente en
universidades y se han distribuido en las empresas para sus aplicaciones. Resulta interesante
observar las diferencias en el fuselaje dentro de este tipo de UAV.

High Level Control

Computer | oy Level Control
Microprocessor

Universidad de Stanford Universidad de Pennsylvania

Figura 12. QuadRotor de Diferentes Universidades y aplicaciones

Autonomous Micro UAVs (2013) GRASP Laboratory School of Engineering and Applied Science University of Pennsylvania. . Recuperado de
http://www.kumarrobotics.org/research/
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2.6 Rotor

Por definicion un rotor como cominmente lo conocemos es la parte rotativa de un helicéptero que
genera la sustentacion aerodindmica. El rotor, también llamado el sistema rotor, normalmente hace
referencia al rotor principal del helicoptero. Un rotor generalmente esta compuesto de dos o mas
palas dispuestas simétricamente alrededor de un buje o eje central que las sujeta durante el giro,
(Diccionario técnico de aeronautica e ingenieria aeroespacial, 2013) (ver Fig. 13.)

Figura 13. Rotor para QuadRotor
How to choose Motor and Propeller for Quadcopter and Multicopter (2013). Recuperado dehttp://blog.oscarliang.net/how-to-choose-motor-and-propeller-
for-quadcopter/

2.6.1 Sistema de propulsién motor eléctrico sin escobillas

Los motores eléctricos que solian tener un colector de delgas o un par de anillos rasantes. Estos
sistemas, que producen rozamiento, disminuyen el rendimiento, desprenden calor y ruido, requieren
mucho mantenimiento y pueden producir particulas de carb6n que manchan el motor de un polvo
gue, ademas, puede ser conductor.

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 son mas baratos de fabricar, pesan
menos Yy requieren menos mantenimiento, pero su control era mucho mas complejo. Esta
complejidad practicamente se ha eliminado con los controles electronicos.

El inversor debe convertir la corriente alterna en corriente continua, y otra vez en alterna de otra
frecuencia. Otras veces se puede alimentar directamente con corriente continua, eliminado el primer
paso. Por este motivo, estos motores de corriente alterna se pueden usar en aplicaciones de corriente
continua, con un rendimiento mucho mayor que un motor de corriente continua con escobillas.
Algunas aplicaciones serian los coches y aviones con radiocontrol que seria este nuestro aso, que
funcionan con bateria.
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Otros motores sin escobillas, que sélo funcionan con corriente continua son los que se usan en
pequefios aparatos eléctricos de baja potencia, como lectores de CD-ROM, ventiladores de
ordenador (ver Fig. 14), casetes, etc. Su mecanismo se basa en sustituir la conmutacion (cambio de
polaridad) mecanica por otra electrdnica sin contacto. En este caso, la espira sélo es impulsada
cuando el polo es el correcto, y cuando no lo es, el sistema electronico corta el suministro de
corriente. Para detectar la posicion de la espira del rotor se utiliza la deteccion de un campo
magnético. Este sistema electronico, ademas, puede informar de la velocidad de giro, o si esta
parado, e incluso cortar la corriente si se detiene para que no se queme. Tienen la desventaja de que
no giran al revés al cambiarles la polaridad (+ y -). Para hacer el cambio se deberian cruzar dos
conductores del sistema electronico. (Ing. Gerard Garcia, 2013)

Figura 14. Motores sin escobillas como los ventiladores de ordenador. Donde se muestra el circuito impreso

que los controla
Ing. Gerard Garcia, Motores con imanes permanentes... Recuperado dehttp://www.electrosector.com/wp-content/ftp/news/04_2014/motoresl.pdf

2.7 Heélices

Por definicion la hélice es un dispositivo constituido por un nimero variable de aspas (2, 3, 4...) que
al girar alrededor de un eje producen una fuerza propulsora. Cada pala esta formada por un conjunto
de perfiles aerodinamicos que van cambiando progresivamente su angulo de incidencia desde la raiz
hasta el extremo (mayor en la raiz, menor en el extremo).

La hélice estd acoplada directamente al eje de salida de un motor, el cual proporciona el
movimiento de rotacion.

Aunque en principio las hélices se construyeron de madera, actualmente se fabrican con materiales
mas ligeros y resistentes. El empleo de hélices como elemento propulsor en aviacion ha decaido por
la progresiva utilizacion de la propulsion por turbinas de gas, cada vez mas potentes, ligeras, y con
consumos mas ajustados. No obstante, aunque la propulsion por hélice es poco utilizada en la
aviacion comercial, su uso esta generalizado en aviones ligeros. (The Basics of Propellers, 2012)
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2.7.1 Funcionamiento de la hélice

Los perfiles aerodindmicos que componen una hélice estan sujetos a las mismas leyes y principios
que cualquier otro perfil aerodinamico, por ejemplo un ala. Cada uno de estos perfiles tiene un
angulo de ataque, respecto al viento relativo de la pala que en este caso es cercano al plano de
revolucion de la hélice, y un paso (igual al &ngulo de incidencia). El giro de la hélice, que es como
si se hicieran rotar muchas pequefias alas, acelera el flujo de aire hacia el borde de salida de cada
perfil, a la vez que reflecta este hacia atras (Ilo mismo que sucede en un ala). Este proceso da lugar a
la aceleracién hacia atras de una gran masa de aire, movimiento que provoca una fuerza de reaccion
que es la que propulsa el avion hacia adelante (Mufios Miguel Angel, 2014) (ver Fig. 15).

a=paso de la hélice
b=dngulo de ataque

Figura 15. Términos en el Angulo de la hélice.
Mufios Miguel Angel, SISTEMAS FUNCIONALES SISTEMA PROPULSOR (HELICE)... Recuperado dehttp://www.manualvuelo.com/SIF/SIF32.html

Las hélices se fabrican con "torsion", cambiando el angulo de incidencia de forma decreciente desde
el eje (mayor angulo) hasta la punta (menor angulo). Al girar a mayor velocidad el extremo que la
parte mas cercana al eje, es necesario compensar esta diferencia para producir una fuerza de forma
uniforme. La solucion consiste en disminuir este angulo desde el centro hacia los extremos, de una
forma progresiva, y asi la menor velocidad pero mayor angulo en el centro de la hélice se va
igualando con una mayor velocidad pero menor angulo hacia los extremos. Con esto, se produce
una fuerza de forma uniforme a lo largo de toda la hélice, reduciendo las tensiones internas y las
vibraciones (ver Fig. 28) (Mufios Miguel Angel, 2014).

Tﬂr}\\\\ ,,/,{TT

- . .
P

Figura 16. Perfiles y angulos de incidencia
Mufios Miguel Angel, SISTEMAS FUNCIONALES SISTEMA PROPULSOR (HELICE)... Recuperado dehttp://www.manualvuelo.com/SIF/SIF32.html

Un punto critico en el disefio radica en la velocidad con que giran los extremos, porque si esta
préxima a la del sonido, se produce una gran disminucion en el rendimiento. Este hecho pone
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limites al diametro y las revoluciones por minuto (r.p.m.) de las hélices, y es por lo que en algunos
aviones se intercala un mecanismo reductor basado en engranajes o poleas, entre el eje de salida del
motor y la hélice.

La fuerza de propulsion de la aeronave esta directamente relacionada con la cantidad de aire que
mueve Y la velocidad con que lo acelera; depende por tanto del tamafio de la hélice, de su paso, y de
su velocidad de giro. Su disefio, forma, nimero de palas, didmetro, etc. Debe ser el adecuado para la
gama de velocidades en que puede operar la aeronave. Una hélice bien disefiada puede dar un
rendimiento de hasta 0,9 sobre un ideal de 1(Mufios Miguel Angel, 2014).

2.8  Sistemas de posicionamiento global

El Sistema de Posicionamiento Global (GPS -Global Position System) es un sistema de navegacion
basado en la recepcion de sefiales satelitales, dependiendo del tipo de GPS, este puede recibir hasta
24 sefiales de satélites que giran alrededor de la tierra dos veces al dia, en 6 6rbitas diferentes a una
altura de 20 mil km. Este instrumento realiza medidas tridimensionales con una precision
aproximada que va desde unos pocos metros hasta escasos centimetros, esto gracias a la tecnologia
empleada en los satélites y receptores. Los receptores GPS actuales nos proporcionan datos de
ubicacion, latitud y longitud, velocidad, hora y orientacion entre otros parametros (ver Fig. 17).

Para poder medir el
Para calcular las = tiempo que tarda la
distancias, el GPS mide \‘
el tiempo que tarda la
sefal en llegar a la

\ senal en llegar a la
“y g tierra, los satélites
necesitan relojes muy
precisos

Ademds de saber €l
tiempo que tarda la
sefnal también se debe
de saber la posicion
del sctélite en el
espacio

La posicién se obﬁene,? "

triangulando al menos:

3 satélites ! - A medida que la sefial
7 B i vigja a la tierrq, se

“ retrasa por efecto de la
ionosfera y la
atmostera

Figura 17. Funcionamiento GPS
Ing. Gina Ghio M., Sistema de Posicionamiento Global (GPS): Conceptos,
Funcionamiento, Evolucion y Aplicaciones... Recuperado dehttp://www.cepal.org/celade/noticias/paginas/8/35368/pdfs/13SELPER.pdf
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2.9 Tarjeta de telemetria Xbee®

Para la conectividad inalambrica se utilizaron médulos Xbee® de DiGi®. Los mddulos Xbee®
proveen 2 formas de comunicacion: Transmision serial transparente (modo AT) y el modo de
Interfaz de programacion de aplicaciones (API por sus siglas en inglés). Los médulos Xbee® pueden
ser configurados desde el PC utilizando el programa X-CTU o bien desde un microcontrolador. Los
Xbee® pueden comunicarse en arquitecturas punto a punto, punto a multipunto o en una red mesh.
La eleccion del médulo XBee® se hace seleccionando el tipo de antena (chip, antena o conector
SMA) vy la potencia de transmision (2mW para 300 pies o 60mW para hasta 1 milla) algunas

caracteristicas de pueden ver en la tabla 2.

Tabla 2. Modelos de Xbee® de la tecnologia ZigBee®

V0N

1 mw (+0

115.2 kbps 2.4 GHz dBm)

60mw

250kbps 2.4 GHz output
(+18dBm)

XBee Pro 60mW Wire
Antenna
100
ISM de

9.6kbps 900MHz mW power

output

XBee Pro 900 XSC RPSMA

DiGi International Characteristics RF Modules Xbee http://www.xbee.cl/caracteristicas.html

Built-in

Built-in

RPSMA

none

@)
10-bit

(6)
10-bit

none

300ft
(100m)

1 mile
(1600m)

15 miles

Los mddulos Xbee son de implementacion verséatil. Algunas sus principales caracteristicas son:

e Alcance: hasta 300ft (100 mts) en linea de vista para los modulos Xbee y hasta 1 milla (1.6

Km) para los médulos Xbee Pro.

e 9 entradas/salidas analdgicas y digitales.

e Bajo consumo menor a 50mA cuando estan en funcionamiento y menor a 10uA cuando

estan en modo sleep.

e Interfaz serial.
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e 65,000 direcciones para cada uno de los 16 canales disponibles. Se pueden tener muchos de
estos dispositivos en una misma red.

e Féciles de integrar.

Es importante sefialar que los mddulos de la Serie 1 y la Serie 2 tienen el mismo pin-out, sin
embargo, NO son compatibles entre si ya que utilizan distintos chipset y trabajan con protocolos
diferentes.

La serie 1 esta basada en el chipset Freescale y estd pensado para ser utilizado en redes punto a
punto y punto a multipunto. Los mddulos de la serie 2 estan basados en el chipset de Ember y estan
disefiados para ser utilizados en aplicaciones que requieren repetidores o una red mesh. Ambos
maodulos pueden ser utilizados en los modos AT y API.

Los Xbee-PRO serie 1 802.15.4 OEM modulos RF (ver Fig. 18) con transmision a 2.4GHz, estos
maddulos utilizan el estandar IEEE 802.15.4 protocolo de red para una red punto a multipunto o
punto a punto. Estan disefiados para aplicaciones de alto rendimiento que requieren una baja
latencia y excelente sincronizacion de la comunicacion.

El médulo Xbee se consideran ideales para aplicaciones de baja potencia y bajo costo. Xbee-PRO
son las versiones de potencia-amplificada de modulos Xbee para aplicaciones de rango extendido
(ver Fig. 18). Los médulos tienen ocupan minimo tiempo de desarrollo y riesgo. (DiGi International
Inc., 2010)

Los Productos Xbee son manufacturados por la compafiia DiGi Drop en soluciones de redes.

Figura 18. Tarjetas de Telemetria Xbee y Xbee Pro

DiGi International Caracteristicas RF Modules Xbee. Recuperado de http://www.xbee.cl/caracteristicas.html

Caracteristicas Xbee Pro:

3.3V @ 215mA

250kbps méaxima velocidad de datos
Salida de 60mW (+18 dBm)

1 milla (1500 m) rango

Antena
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Completamente certificado por la FCC (Comision Federal de Comunicaciones - Federal
Communications Commission)

Convertidor Analdgico Digital de 6 a 10-bit con pines de entrada
Entradas y Salidas Digitales 8 pines

Cifrado de 128 bits

Configuracion local o por aire

AT o conjunto de APl de comandos
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3. Funcionamiento de un QuadRotor

3.1 Estructura de un QuadRotor

La estructura de un QuadRotor, consiste en una estructura central donde se encuentran la bateria y
la electronica del UAV (avidnica) del dispositivo unida a cuatro largueros con un conjunto
propulsor (motor-hélice) en el extremo de cada larguero equidistantes, formando una cruz
brindando la posibilidad de sustentarse en el aire controlando su orientacion y traslacion.

El funcionamiento basico de un QuadRotor, se basa en la secuencia de empuje que generan sus
rotores, para poder lograr los movimientos del QuadRotor.

Tomando como referencia las Figuras9 y 10, las fuerzas y momentos que genera un QuadRotor, se
pueden controlar mediante las secuencias del empuje y velocidad de giro de los rotes para generar
los movimientos del aeronave, se utilizaron las nomenclaturas que se utilizan en aerondautica.

De las orientaciones posibles del QuadRotor, la configuracion cruz equis (X) y la configuracion
positiva (+) (ver Fig. 19), se puede ver el diagrama de los movimientos basicos en un QuadRotor
con configuracion positiva (+) en la figura 20.

’¢>~.\

/7 Frenete %
F) Mobor 3 g

—E— - A~
’ » Configuracién + - -
\\ ~,

s
Pict
Mega

1 Motor 4 /
N Atras i

»,
-
\“é“/

Figura 19. Los dos tipos de configuraciones para QuadRotor

Damién Rivas. Introduccién a la Ingenieria Aeroespacial Documente Digital
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Figura 20. Diagrama de movimientos basico en un QuadRotor con configuracion positiva

(+) .Quadrocopters for beginners... Recuperado dehttp://electroniccircuitsforbeginners.blogspot.mx/2011/05/quadrocopters-for-beginners.html

Para la configuracion equis (X), para generar los movimientos béasicos los rotores deben de tener
una velocidad de giro o inducir empuje en orden dependiendo su posicion y el movimiento deseado.

En el caso principal para tener los movimientos de elevacidn, aceleracion (Throttle), descenso o
inclusive un vuelo estatico en el aire, se trabajar con los 4 rotores al mismo tiempo (ver Fig. 21.a),
para tener un giro con respecto al eje x (Roll), necesitariamos aumentar el empuje de solo los
rotores ya sea de lado izquierdo y disminuir los del lado derecho o viceversa (ver Fig. 21.b).

Para hacer un giro sobre el eje Y (Pitch), se aumenta el empuje de los rotores traseros y disminuye
el empuje de los delanteros o viceversa (ver Fig. 21.c). Por Gltimo para lograr un giro sobre el eje Z
(Yaw), tendriamos que aumentar el empuje de los 2 rotores que giran en el mismo sentido, en este
caso serian el de la parte frente-derecha y el de la parte atras-izquierda al mismo tiempo que
debemos disminuir el de frente-izquierda y el de atras-derecha, o para dar un giro en direccién
contraria tendriamos que hacer lo opuesto (ver Fig. 21.d) (Sanchez Miguel Angel et al, 2011).
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ROTOR 2 ROTOR 1
ROTOR 2 ROTOR 1

Qbover + AQ Ohnover s AQ
rover-AQ } ( Ohover- 50

Qrover- A0 j l Qowe-80 a0 Qnower+ AQ

ROTOR 3 ROTOR 4 ROTOR 3 ROTOR &

c) Pitch

ROTOR 2 ROTOR 1 ROTOR 2 ROTOR 1

Qrover-AQ 1 QOnover + AQ Qrever+ AQ ( Onover . AQ

AN

Qrover + AQ Q Qnover-AQ Oraver- AQ j Qnover + AQ

ROTOR3 ROTOR 4 ROTOR 3 ROTOR 4

d) Yaw

Figura 21. Movimientos en un QuadRotor en configuracién Equis (X): a) Throttle:
configuracién para desplazamientos sobre el eje Z, b) configuracion para giros sobre el eje
X, ¢) configuracion para giros sobre el eje Y, d) configuracion para giros sobre el eje Z

J.D. Anderson. Introduction to flight .Documento Digital

26



3.2 Dinamica del QuadRotor

Se en presentan varios estudios de modelos dinamicos aplicables al QuadRotor. La mayoria se
diferencian en la inclusién o no, dentro del andlisis determinadas fuerzas y momentos, aunque
también se trabajan diferentes técnicas para calcular la fuerza de momentos particularmente.

El modelado se puede Ilevar a cabo de formas distintas formas como nos menciona Sanchez Miguel
Angel et al, (2011).Algunos de los modelos que describen el comportamiento del QuadRotor son
los siguientes:

1) Formalismo de Euler — Lagrange: Se define una funcion de energia cinética y otra funcion de
energia potencial, y se relacionan ambas con las fuerzas y momentos que acttan sobre el
sistema. Las referencias [21] y [23] realizan este andlisis para la modelizacion dindmica.

2) Formalismo de Newton — Euler: Se utilizan los &ngulos de Euler y la segunda ley de Newton
para establecer el modelo dindmico. Las referencias [20], [22], [24], [25] y [26] emplean esta
opcion.

El modelo dinamico que abordaremos es el punto 2.

Podemos asumir que la modelizacion del QuadRotor como nos menciona Sanchez Miguel Angel et
al, (2011).se realiza considerandolo como sélido rigido. Esta hipétesis es asumida por la inmensa
mayoria estudios publicados, la implementacion de las ecuaciones cinematicas y dindmicas son mas
claras. El control y la simulacion se convierten en el eje central de estos estudios, para lo cual se
asume que el QuadRotor queda definido por su masa, su matriz de inercia y la posicion del centro
de gravedad.

Se puede destacar que el modelado de las aspas se hace considerando los elementos totalmente
rigidos para los célculos.

El desarrollo de los modelos inicia desde el analisis de los sistemas de cuerpo rigido con uniones
flexibles, y con la suposicién de que nuestro QuadRotor es un conjunto de ellos.

Para la dinamica de la aeronave consideramos que el viento que fluye alrededor de las aspas ejerce
en éstas fuerzas y momentos. La resultante de las fuerzas aplicadas alas (n) aspas para cada rotor
(m), es nombrado como F,,,, y la resultante de momentos MP™, donde:

n— es el nimero de aspas por rotor.
m — es el nimero de rotor designado.

F,, — Son las fuerzas aerodinamicas aplicadas en el sistema de n aspas en su centro de masa B,,, el
cual se define del juego de ejes definido como centro P, (ver Fig. 22)

Fp = in+ij+sz= _fxiw'l'fij_fzkw (3.1)

Fp = in+ij+sz= _fxiw'l'fij_fzkw (3.2)
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MP™ - Momentos aerodinamicas aplicados al sistema de aspas (n) en el centro de masa P,,, el cual
del mismo modo se define del juego de ejes con el centro de P;

MP™ = My i+ Myj+ M, k= —myiy, +myj, —mk, (3.3)

MPm

Myi+ Myj+ M, k = —myiy, + myj, —mzk, (3.4)

-

BSS xw

B

b
~
a o~

-
-

-

Figura 22. Diagrama de ejes de referencia del centro de masa P; del rotor y las aspas.
Sénchez Miguel Angel et al, (2011) MODELIZACION Y SIMULACION DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO. Recuperado dehttp://academica-e.unavarra.es/handle/2454/3603

El QuadRotor también esta sujeto a las fuerzas y momentos ejercidos por el flujo del viento a su
alrededor. El resultado de estas fuerzas es llamado F 4¢;-onqve. 10S resultados de los momentos es
llamado M$,, onave. S€ hace en la referencia y es del interés del autor, el desarrollo de F 4eronave Y
M$,, onave COMO se hizo con F,,, y MP™ | ya que es principalmente porque M3, onave Y

F 4eronave ti€NEN una contribucion significativa en la amortiguacion del sistema.

Es conveniente asumir que las fuerzas se aplican siempre en el mismo punto de la estructura del
QuadRotor y eligiendo los momentos de acuerdo a esto. Este punto sera nombrado O (el origen de
los ejes del cuerpo). Como sucedi6 con el rotor, se define un nuevo conjunto de ejes para el estudio
de la aerodindmica de la estructura de la aeronave. Esto genera el punto Ox,, y,,z,,(S&nchez Miguel
Angel et al, 2011) (ver Fig. 23)
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Figura 23. Ejes de los puntos Oxyz y Ox,,%,,2,,
Séanchez Miguel Angel et al, (2011) MODELIZACION Y SIMULACION DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO. Recuperado dehttp://academica-e.unavarra.es/handle/2454/3603

YW y

En los nuevos juegos de ejes de la figura 23, las fuerzas y momentos pueden ser definidos en su
totalidad andlogamente como se hizo en el rotor (ver Fig. 22).

0 —
MAeronave -

FAeronave = - fxaiw + fyajw - fzakw

— Myqly + Myalw + mzakw

(3.5)

(3.6)

En algunas ocasiones esto es ttil para clasificar las fuerzas en términos de “elevacion” y “arrastre”.

Siguiendo lo que nos demuestra Sanchez Miguel Angel et al, (2011) y con la referencia de la figura
23, las fuerzas aerodindmicas y momentos pueden representarse como:

fra =

fya

Myq =

3
|

1
2 pVaZSref Cfxa (aa' ﬁSSa)
1
2 pVaZSref nya(aar .[))SSa)

1
fza = EpVaerefoza(aa’ﬁSSa)

1
5 pVaZSref mea (aar ﬁSSa)

1
Y pVaZSref Cmya (aar ﬁSSa)

1
- E pVaZSref sza (aa' ﬁSSa)

(3.7)
(3.8)

(3.9)

(3.10)
(3.11)
(3.12)
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Donde a4 es el angulo de ataque y fss, es el angulo de deslizamiento lateral. Los cuales estan
dados por:

Bss, = tan—lg (3.13)
a, = tan_l% (3.14)
Donde Vi = +Vu?2+v2y V,, = —w (3.15)

U, v, w son componentes de la velocidad de O en los ejes del cuerpo.

Srer Y lrey son lasuperficie de referenciay la longitud de referencia, respectivamente. Estas
dependen de la fuerza 0 momento que estamos considerando.

EL coeficiente de fuerzas y momentos se puede asumir que depende solo de a,, fss,. Estos
coeficientes pueden ser obtenidos de un modelo tedrico, simulacién considerando las caracteristicas
del sistema o una prueba de tanel de viento. Una vez que se realiza es posible calcular con datos
reales de las fuerzas y momentos. (Sanchez Miguel Angel et al, 2011)

En el Orden de medidas de las fuerzas aerodindmicas y momentos sobre la aeronave se contempla
los conceptos de arrastre, ascenso o elevacion y momentos.

e Arrastre (D): Definido como la fuerza aerodinamica opuesta al vector de velocidad.

Se estimar el arrastre sobre la estructura de una aeronave aislada.

“Una fuselaje aislado en caida libre que mantiene la horizontal puede acelerara hasta que la fuerza
del peso se cancele con el arrastre (D = f,,). Desde este punto en adelante va a caer en velocidad
constante, a veces llamada "velocidad terminal” Vierminai- T€NiENdo en cuenta la reducida seccion
transversal del fuselaje, el arrastre sera probablemente pequefio, por lo que la velocidad es probable
que sea alta, por lo menos 50 m/s. Si ahora consideramos el punto de la caida libre, donde la
resistencia es una décima parte del peso (como orden de la magnitud de diferencia), obtenemos que
la velocidad sea un tercio de Vi mina (donde se ha tenido en cuenta que el arrastre es proporcional
al cuadrado de la velocidad).

Esto significa que para las velocidades que son menos de 33% de Vigrminai » €l arrastre (D = f,,)
es al menos en orden de magnitud menor que el peso de la estructura del avion. O, en otras palabras,
el orden de magnitud es menor que el valor tipico del empuje total (que es igual al peso).
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Este simple ejercicio puede repetirse si se asume que la estructura del avion es vertical en la caida.
En este caso, el arrastre seraD = f,, (0D = f,4) y la velocidad terminal probablemente sera
mayor, ya que la seccion transversal es ahora mas pequefia.

Considerando una velocidad terminal o maxima de 50 m/s para ambas situaciones (que es
probablemente mucho més baja que el real), se obtiene que, para velocidades de hasta 17m/s, la
resistencia en orden de magnitud es menor que el empuje total tipico.

Incluso se asume que el arrastre sobre la estructura del aeronave se incrementa en un 20 % cuando
los rotores estan unidos a él (debido a los efectos de interferencia de rotor) todavia obtenemos que
para velocidades bajas (~10m/s) es en orden de magnitud menor que el empuje total tipico”
(Sanchez Miguel Angel et al, 2011).

e Acenso o elevacion (L): Es la fuerza aerodindmica perpendicular al vector de velocidad.

“Dado que la geometria de la estructura del avion no ha sido disefiada para generar la elevacion, es
probable que esto sera muy baja, al menos en comparacion con el empuje proporcionado por los
rotores” (Sanchez Miguel Angel et al, 2011).

o Momentos: Cuando las cuchillas no se consideran, la principal contribucién a los
momentos pitch/roll/yaw es el momento resultante de la fuerza de arrastre que actla en cada brazo y
en la carcasa del motor. “En el tinel de viento, pero no con la suficiente precision. Basandose en
estas estimaciones, se puede suponer que, para una velocidad muy baja (1 m/s o menos), esta fuerza
de arrastre va a ser inferior a 0,01N (Newton). Entonces, si se supone que la fuerza se aplica en el
extremo del brazo y que es opuesta al vector velocidad en ese punto, se obtiene un momento en O
de no mas de 0.005Nm. Si el QuadRotor hace un movimiento de pitch hacia arriba, por ejemplo,
habré dos fuerzas involucradas (una en cada uno de los brazos que se mueven) que va a crear un
momento de pitch hacia abajo de 0,01 Nm. (2x0.005 = 0,01 Nm.).

En una maniobra del pitch hacia arriba hay dos contribuciones béasicas al momento de roll alrededor
de O, EIl primero es el momento de pitch hacia arriba creado por la diferencia en el empuje en los
rotores delanteros y traseros. El segundo es un momento de pitch hacia abajo que resulta de la
adicion de los momentos en el plano en cada uno de los rotores. Si la maniobra se realiza a una
velocidad angular constante de unos 0.3rad/s, ambos momentos seran del mismo orden de magnitud
(alrededor de 0.05 Nm.). Cuando se combinan ambos momentos, el resultado serd un momento
pitch hacia arriba o hacia abajo (dependiendo de las circunstancias) de aproximadamente 0.005-0,01
Nm...

Se puede observar que este momento tiene el mismo orden de magnitud del momento de pitch
estimado creado por el flujo de aire a través de la estructura de la aeronave. Incluso si hemos
sobreestimado el Gltimo (que es bastante probable) es claro que podria ser influyente.

Un modelo de las fuerzas y momentos aerodinamicos sobre de la estructura del aeronave solo puede
construirse si se dispone de datos experimentales como se menciond anteriormente. ldealmente,
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estos datos se han obtenido en un tdnel de viento con los rotores unidos a la estructura del avién y
en funcionamiento, con el fin de dar cuenta de la interferencia causada por estos.

Fioronave ES probable que tenga poco impacto en la aceleracion lineal del QuadRotor (o, mas
exactamente, en la de su Centro de Gravedad), ya que es al menos un orden de magnitud menor que
la fuerza tipica que actla sobre el vehiculo (el empuje). Esto es cierto para una amplia gama de
velocidades de hasta al menos 10 m/ s. Por lo tanto, para los estudios de rendimiento a velocidades
limitadas a ese rango de F4.ronave PUEdE SET:

FAeronave =~ 0 (316)

M2, onaveES importante por su contribucion a la amortiguacion del sistema. Tiende a oponerse a la
rotacion angular de la estructura del avion y por lo tanto es probable que aumente la amortiguacion.
Como el QuadRotor es una maquina inherentemente inestable, esto podria llegar a ser muy
importante.

Desafortunadamente, no hay manera facil de calcularM2,, ... Un enfoque poco entusiasta a la
tarea de medir con precision probablemente resultard en que sea ya sea subestimado o
sobreestimado. Por lo tanto, se supone que:

Mfcl)eronave ~ 0 (317)

Esto puede convertirse en una seria limitacién del modelo y debe ser tenido en cuenta al interpretar
los resultados de una simulacién. En aquellos casos en los que la suma de los otros momentos que
actian en O es pequenia, la influencia de MY, ,,,,4v.P0dria ser importante.” [19]

Vale la pena sefialar que, en la medida de los conocimientos del autor, no hay intentos serios de que
se haya puesto todavia la comunidad de investigacion a modelar las fuerzas y momentos
aerodinamicos sobre el fuselaje del QuadRotor. (Sanchez Miguel Angel et al, 2011).

3.3 Ecuaciones de navegacion

La ecuaciones navegacion para la posicionX,, Y., Z, y asi como la velocidad u,, v,, w, del punto O
de la figura 23 del QuadRotor, estan definidos respecto a un sistema referencia inercial fijo sobre
los ejes en tierra. Para ello, sera necesario adoptar las siguientes ecuaciones (Sanchez Miguel Angel
etal, 2011):

donde:

u, = X, (3.18)

32



v, = Y, (3.19)
w, = Z, (3.20)

U, = ucosfcosy + v(sen¢ sen cosyp — cospsenyp) +

+ w(cos ¢ sen 8 cos P + sen ¢ sen ) (3.21)

v, = ucosfseny + v(sen¢senb seny — cos ¢ cosyp) +

+ w(cos ¢ sen 6 seny — sen ¢ siny) (3.22)

W, = —usenf + vsengcosf + wcos¢cosb (3.23)

Las tres Ultimas ecuaciones pueden ser reescritas con una notacion:

Vo)e = MEC Vo (3.24)

(V,).Es el vector de velocidad con sus componentes u,, U,, W,.

MpcEs la Matriz de Direccion de Cosenosy MY es su transpuesta.

cosfcosy sen¢senfcosyp —cospsenyy cosgsendcosy +sen¢senyy
MI. = |cos@seny sen¢psenfsen + cosdcosy cos¢sindseny —senep cosy
—senf sen ¢ cos 0 cos ¢ cos O
(3.25)

Las variables¢, 6,y u, v, w se obtienen por medio de:

e Las 3 Relaciones Cinematicas de la referencia:

¢ =p+ (qseng + r cos¢) tand (3.26)
0 = gcos¢ —r seng (3.27)
Y = (qsen¢ +rcos¢)sechd (3.28)
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Donde: p, g, r - Son los componentes respectivos de la velocidad angular del aeronave en los ejes
del cuerpo.

e La Ecuacion de fuerzas que esta dada por la ecuacién 3.29

F= Zm Fro+ mpg + Fperenove (3-29)
Donde:

F — es el resultado de todas las fuerzas externas ejercidas sobre el vehiculo. Estas son el peso y las
fuerzas aerodindmicas (incluyendo las fuerzas sobre las aspas y sobre los otros elementos).

Fp, —es el resultado de las fuerzas ejercidas por el flujo de aire sobre el sistema de hélices.
myr —es la masa total del aeronave.
g — Proyeccion en los ejes de la aceleracion gravitacional

Faerenove — ES €l resultante de las fuerzas ejercidas por el flujo de aire sobre el Aeronave

donde podemos leer g como:

g = —senb; + sen ¢ cos 6; + cos ¢ cos Oy (3.30)

Respectivamente, que pueden utilizar las ecuaciones de navegacion para calcular
Ug, Ve, We, Xe, Ve, Ze,ara cualquier tiempo dado tiempo.
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4, Modelado, analisis y desarrollo del QuadRotor

En el capitulo anterior se definidé la estructura basica de un QuadRotor que consiste en una
estructura central donde se encuentran las baterias y la electronica del UAV (avidnica) unida a
cuatro largueros con un conjunto propulsor (motor-hélice) en el extremo de cada uno de ellos,
formando una cruz con 90° de angulo respectivo, el fuselaje AduCpter3DR (ver Fig. 24) nos
cumple estas necesidades.

En este capitulo abordaremos al UAV-QuadRotor desde sus partes méas alejadas del centro y
describiremos acercandonos hacia el centro de la estructura hasta llegar al analisis central de la
electrénica que se describe de forma descendente.

4.1 Fuselaje

El fuselaje por definicion es la parte principal de una aeronave; en su interior se sittan los diversos
sistemas y equipos que sirven para dirigir el avion. También, sirve como estructura central a la cual
se acoplan las demas partes del avion, como el grupo motopropulsor o el tren de aterrizaje. En el
caso de nuestra aeronave, el fuselaje nos servird para mantener la forma de nuestro QuadRotor, a la
vez de tener un espacio especifico para colocar nuestra electronica, rotores y dispositivos (ver Fig.
24).

En este caso utilizaremos, el fuselaje del ArduCopter3DR (ver Fig. 24), el cual es un fuselaje ya
estructurado para colocar e implementarla electrénica asi como el sistema multirrotor, este modelo
incluye una tarjeta de distribucién de poder que se utilizé para suministrar energia a todo nuestro
sistema.

La idea general de utilizar la tarjeta de distribucion de poder es conectar a una sola bateria todos los
controles electronicos de velocidad (ESC’s), tener los conectores para la sefial de modulacién por
ancho de pulso (PWM) que reciben los ESC, y los ESC contienen un circuito eliminador de bateria
(BEC) (Aeromodelismo Eléctrico de R.C., 2013) que suministra el voltaje adecuado a la tarjeta
AMP 1 IMU Shiel.

Figura 24. Fuselaje AduCpter3DR .1.-Estructuracentral (bateria y avionica), 2.- Larguero, 3.-

Conjunto propulsor (motor-hélice), 4.- Tren de aterrizaje
Assembly Instructions - 3D Robotics. Recuperado de http://stuff.storediydrones.com/ArduCopter3DRAssemblyInstructions
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4.2 Rotores

Tabla 3.Variables

To Temperatura del aire en un dia estandar al nivel del mar la es de 15 °C (59 °F, 288.16
°K, 518.4 °R)

Po Presion barométrica en un dia estandar a nivel del mar es de 2116.4 Ib/ft> 0 101,301
N/m? 0 28.92 in (980 mm) de mercurio o 1013.2 milibar

H Altitud, elevacion ,altura

) Presion en la atmosfera estandar

o Densidad del aire

T Empuje del rotor relacion con el peso T =W * 9.81

T Temperatura

P Presion

B Gradiente en °C por pie que es igual a 0.001981

hp Presion de altitud

hp En pies representa también la densidad de altitud

D Fuerza de arrastre por unidad de giro

N, Numero de hojas

C Cuerda de la hoja

U Velocidad resultante en los elementos de la hoja

C, | Coeficiente de arrastre

Re Numero Reynolds

M Numero Match

P,404; | Potencia ideal
kP;;..; | Potencia inducida

Factor de potencia inducida

Cr | Coeficiente de empuje = T /cA(QR)?

W Peso del aeronave

W, Peso total 0 neto del aeronave

N Newton

J. Gordon Leishman, (2006) Principles of Helicopter Aerodynamics 0-521-85860-7

Para los rotores se calcul6 la potencia para mantener un vuelo estatico en el aire, esta es una
propiedad principal de un multirrotor, con las variables de la tabla lpara el calcul6 Gordon
Leishman (2006) nos da la férmula para calcular la potencia para la sustentacion:

kw32 1\ w2
P = Pi+Py= "t pA(QR) (%) = () T (4.1)

donde tenemos que

P = Potencia del rotor
Pi = Potencia inducida
Po =Perfil de potencia
k = Factor de correccion de potencia inducida
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ca, = Coeficiente de perfil de arrastre promedio de las secciones de la Hoja
W = Peso del QuadRotor total

p = Densidad del fluido (densidad del aire)

A = Area que abarca el disco del rotor

Q = Frecuencia rotacional de la hoja

R = Radio de la hoja

o = Solidez del rotor

FM = A la figura del merito

siendo:

Potencia del rotor: la variable principal que necesitamos conocer para mantener a nuestra aeronave
en un vuelo estacionario.

Potencia inducida: tiene una relacion con la potencia ideal con relacién entre el empuje (T), que
debe de tener el motor para sostener la aeronave, el cual debe de ser igual al peso (W) de la misma,
es inversamente proporcional a el area del disco que se genera cuando se gira la hélice, y la
densidad del mismo aire:

T3/2
NeTY 4.2
Esta forma de calcular la potencia es ideal, para la medicion real, se genera el factor de potencia
inducida, que es la medida que se toma del rotor sin la carga Gtil (solamente cargando su peso). El
cual tiene un valor promedio de k= 1.5 (para nuestro UAV) con perdida ideal, el valor promedio
gue se tiene para una perdida no ideal es de k = 1.15 el cual utilizaremos para nuestros calculos
futuros.

Pigear =

Por lo tanto al momento de multiplicarlo por nuestra ecuacion 4.1 tenemos una medida de potencia
con pérdida, es una medida para efectos no ideales:

_ kT3/2
P; = ooa (4.3)

Como el empuje de nuestro rotor, T, debe de ser igual al peso de nuestro QuadRotor por la gravedad
9.81 m/s necesitamos nuestra medida de empuje en Newtons, donde T = W = W, ,* 9.81, por lo
tanto nuestra ecuaciéon de potencia inducida para efectos no ideales, la podemos escribir de la
siguiente manera:

kw3/2

Pi J2pA

(4.4)

Perfil de potencia: ES una estimacion de la potencia consumida por el rotor que requiere del
conocimiento de coeficientes de arrastre de las hojas del rotor que conforman la hélice. Un
resultado puede ser obtenido de un analisis de elemento a elemento de las fuerzas seccionales de
arrastre y una integracion radial de las fuerzas a lo largo de toda la hoja usando la siguiente funcion:

37



R
Py = QN, [ Dydy (4.5)

Donde N, es el numero de hojas, y D es la fuerza de arrastre por unidad de giro en una seccién de la
hoja a una distancia y del eje de rotacién. La fuerza de arrastre puede ser expresada
convencionalmente:

D = %pUchd = %p(Qy)Zch (4.6)

donde, c, es la cuerda de la hoja, U, es la velocidad resultante en los elementos de la hoja. Si el
perfil de la seccion del coeficiente de arrastre, C,;, asumimos que es constante e independiente de Re
y M (que serian el Numero Reynolds y el nimero Mach respectivamente), y la hoja no es estrecha
en la base (por ejemplo una hoja rectangular), entonces el perfil de potencia integrado resulta ser:

Py = NppQicCqR? 4.7)

Convirtiéndolo a un coeficiente estandar de potencia lo dividimos todo por pA(QR)3:

R R R CO DR CODAS EORN

El grupo N,cR/A 0 Nyc/mR es conocido como la solidez del rotor, como es un coeficiente, Para
pasarlo a una funcion se multiplica nuevamente por lo que seria pA(QR)3, teniendo como
resultado:

Py = pA(QR)? (%) (4.9)
Factor de potencia inducida, k:Como se explico en la potencia inducida este factor es un elemento no
ideal, el cual se basa en las medidas hechas en las pruebas de los rotores aislados (sin la estructura
del avién), se coloca en una torre en la cual se pone a flotar el rotor, cuando se ha elevado lo
suficiente como para liberarse de los efectos de la interferencia de la tierra, se toman las mediciones,
en la siguiente tabla se observan las mediciones que resultan de los célculos usando diferentes
valores de k y de cq, , los valores que se calcularon y los que se obtuvieron en la experimentacion
(ver Fig. 25).
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Figura 25. Gréfica los resultados del momento tedrico de la teoria modificada con diferentes valores
de k,y Cd,

J. Gordon Leishman, (2006) Principles of Helicopter Aerodynamics 0-521-85860-7

Comparandolo con la gréfica donde despliegan los valores medidos. Podemos observar que las
mediciones (Measured) reales obtenidas, las podemos caracterizar con los valores donde k = 1.15,
el cual nos describiria un comportamiento no ideal, aunque se asignara este valor a k de manera
inicial.

Coeficiente de perfil de arrastre promedio de las secciones de la Hoja, ¢4, : Entendamos que el
coeficiente de arrastre es una cantidad adimensional que se usa para cuantificar la resistencia del
arrastre de un objeto en un fluido que lo rodea. Del mismo modo que el factor de potencia inducida,
tenemos que un valor real, es de 0.01, esto debido a que estamos tomando una referencia donde
tenemos una hoja rectangular.

Podemos definir el coeficiente de arrastre como:

2Fg4
pv2A

cq = (4.10)
donde tenemos que:

F,;: Es la fuerza de arrastre, que por definicion es la componente de fuerza en la direccion de la
velocidad de flujo

p: Es la densidad de masa del fluido.

v: es la velocidad relativa del objeto en relacion con el fluido

A: Es el &rea de referencia.

Peso, W: El peso y empuje se asume que tienen la misma magnitud ver figura 26, el rotor tiene un

empuje igual el peso que se le distribuye, en el caso de que tengamos 2 rotores, tenemos que el peso
lo podemos dividir entre los dos rotores en este caso tendriamos que calcular, la potencia de cada
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motor, tomando en cuenta que cada uno cargara la mitad del peso total teniendo que W = W¢/No,
donde W; es el peso total del aeronave y Nyt €s el nimero total de rotores que vamos a utilizar.

Empuje, T

V4

Disco del Rotor

Figura 26. EI empuje es igual al peso que carga el rotor
J. Gordon Leishman, (2006) Principles of Helicopter Aerodynamics 0-521-85860-7

Densidad del fluido (Densidad del Aire), p:

Un punto importante que debemos de recordar en el funcionamiento del rotor y el rendimiento del
multirrotor en conjunto es en funcidon de la densidad del aire en el cual se estd moviendo. Esto en si
no es predecible para el rendimiento del QuadRotor, por lo cual los tomaremos como datos
estandar. Por ejemplo, si disminuimos su densidad (incrementando la altitud y/o temperatura), esto
dara lugar a que se requiere una mayor potencia para el despegue del peso total (GOTW Gross
takeoff weight) de la misma aeronave.

Para resolver este problema el Estdndar de Atmdsfera Internacional (International Standard
Atmosphere (ISA)), ha establecido, la altura en relacion a la atmosfera estandar que corresponde a
las propiedades del aire en que QuadRotor se puede encontrar volando. Los estandares estan
definidos en Minzner et al. (1959), EI ICAO (Organizacion Internacional de Aeronautica Civil
(International Civil Aviation Organization)) (1964), y NASA Administracion Nacional de
Aeronautica y del Espacio ((National Aeronautics and Space Administration)) (1966), en un dia
estandar al nivel del mar la temperatura del aire es, To, de 15 °C (59 °F, 288.16 °K, 518.4 °R), con
una presién barométrica es, po ,de 2116.4 Ib/ft?> 0 101,301 N/m? 0 28.92 in (980 mm) de mercurio o
1013.2 milibar.

La presion en la atmosfera esta en funcién de la altitud (elevacion), h, y la densidad del aire esta en
funcion de la altitud y la temperatura. La presion en la atmosfera estandar es definida en
condiciones estandar como:

pﬂ =68 =(1—6.876X1076h)5265 (4.11)
0
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donde h esté en pies (ft), y la densidad esta definida por:
pﬂ =0 = (1 — 6.876X1076h)*?265 (4.12)
0

En la atmosfera baja donde el QuadRotor normalmente vuela (digamos, debajo de 20,000 ft o 6,000
m), el valor estandar de la densidad del aire puede dar una aproximacion cercana con la ecuacion.

pﬁ = exp (—_0'0297h) (4.13)

R 1000

donde h, estd expresada en pies y po = 0.002378 slugs/ft3para el Sistema Internacional de unidades
(SI), la ecuacion correspondiente es:

p —0.0296h
= exp ( 015 ) (4.14)

donde ahora h esta expresada en metros y po = 1.225kg/m?, Esta expresion es (til para la evaluacion
inicial de los efectos de la altitud en el QuadRotor y el rendimiento de rotores.

Arriba de los 36,000 pies (11 km) de altitud, la presion, p, y la temperatura, T, estan relacionados
por:

dp _ dr1(dh

P TR (dT) (4.15)
donde el gradiente estandar, dT/dh es 6.51 °K o (6.51 °C) por kilometro de altitud o 3.57 °R (0
3.57 °F) por cada 1000 pies de altitud. La temperatura en la atmosfera estandar es una funcion lineal
decreciente de la altitud y puede ser expresada por:

T =59 —3.57 (T’;O) En unidades de °F (4.16)
h, esta expresada en pies, 0
T =15 —1.983 (ﬁ) En unidades de °C (4.17)

h, esta expresada en metros, o

T =15-0.001981 h = 15— Bh En unidades de °C (4.18)
donde B = 0.001981, es el gradiente en °C por pie y la altitud h esta dada en pies.
Integrado la ecuacion 4.15 desde el nivel del mar usando el gradiente estandar nos da una relacion
entre la temperatura y presion, usando la ecuacion de la correspondiente densidad del aire. La

presion de altitud, hy, es la altura a la que se encuentra una determinada presion en la atmdsfera
estandar. Esta esta dada por:
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5 p\01903]  5ig4 101903
hp= F|1- (%) ]_ 0.00357 [1 B (p_o) ] (4.19)

El resultado se puede convertir de pies a metros multiplicandolo por 0.3048. Los altimetros usados
en todas las aeronaves son calibrados acorde a la ecuacion 4.19. La densidad de altitud en pies, hp,
es definido usando la densidad del ambiente en la relacion:

5 p\0235]  sig4 10235
hyp = E[l B (%) ] = 0.00357 [1 - (a) ] (4.20)

Mientras que la densidad de altitud es la que afecta el rendimiento del QuadRotor, la ventaja de usar
la presion de altitud es que es una funcién solo de la presion ambiental. Esto se hace estableciendo
el valor en el altimetro (ventana de Kohlsman) a la presién estandar del nivel del mar que es de po
= 29.92 pulgadas, 0 1,013.2 milibar (equivalente a 2,116.4 Ib/ft> 0 101,301 N/m?).

En la tabla 4 se muestran los valores en relacion a la altitud y la densidad del aire...

Tabla 4. Valores por la International Standard Atmosphere

Altitude  Altitude  Temperature  Temperature  Density ratio  Pressure ratio

(ft) (m) (°F) (°C) (p/po) (p/po)
0 0 59.0 15.2 1.0000 1.0000
1,000 304 55.4 13.2 0.9771 0.9644
2,000 609 51.9 11.2 0.9428 0.9298
3,000 914 483 9.3 0.9151 0.8962
4,000 1,219 447 7.3 0.8881 0.8637
5,000 1.524 41.2 53 0.8617 0.8320
6,000 1,828 376 33 0.8359 0.8014
7,000 2,133 34.0 1.3 0.8106 0.7716
8,000 2,428 30.4 -0.6 0.7860 0.7428
9,000 2,743 26.9 2.6 0.7620 0.7128
10,000 3,048 23.3 -4.6 0.7385 0.6877
11,000 3,352 20.1 -6.6 0.7155 0.6614
12,000 3,657 16.52 -8.6 0.6932 0.6360

Minzner et al. (1959), EI ICAO (Organizacion Internacional de Aerondutica Civil (International Civil Aviation Organization)) (1964), y
NASA Administracion Nacional de Aerondutica y del Espacio ((National Aeronautics and Space Administration)) (1966)

Area que abarca el disco del rotor, A: El area a lo que se refiere es al area total que abarcaria el
circulo que se dibuja cuando gira la hélice del o los rotores, que seria la formula del circulo A =
mR?, tomando en cuenta la medida de la hélice es el diametro de esta (ver Fig. 22).
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Figura 27. Area de las hélices del rotor
J. Gordon Leishman, (2006) Principles of Helicopter Aerodynamics 0-521-85860-7

Radio de la hoja, R: Es el radio que ocupa una sola hoja este dato también se utiliza en el céalculo
del area y podemos observarlo en la figura 22.

Solidez del rotor, a: Indica la relacion entre el area ocupada por las palas y la barrida por ellas en
un giro (Area del Disco). El rotor con palas anchas o con gran nimero de ellas propende a desviar
el viento alrededor de si mismo y deja pasar menos, en consecuencia, a través de las palas. Una
solidez alta implica también un elevado par de arranque, asi como una velocidad de giro baja, lo
cual significa que buena parte de la energia del viento se disipa en los torbellinos formados en la
estela. Un rotor menos sélido, que tiene menos palas, rinde mucho mas. El diametro del tubo de
corriente que intercepta el rotor, que es la porcion de aire afectada, se indica con las lineas
superiores e inferiores (ver Fig. 23).

Q 'ﬂ—: C/:-ﬂ |
— 0 S f— /)N?\
\ﬂ \\ \> e \"\b
N\
MUCHAS PALAS S

ELEVADA SOLIDEZ

- W,

Figura 28. Ejemplo de la relacion de la solidez y el nimero de aspas
Paul Gipe. John Wiley & Sons, Inc. N. York. Wind Energy Comes of Age.
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La ecuacion para calcular la solidez, es la siguiente:

o= NpR_ NpcR _ Npc (4.21)

A TTR2 TR

Donde tenemos que:

N, = NUmero de hojas que tenemos en el rotor
c= Es la longitud de la cuerda.

R = Radio de la Hoja

A = Area que abarca el disco del rotor

Figura del mérito (Figure of merit), FM: Es el factor de eficiencia en el rotor en un multirrotor, y
es una medida adimensional del coeficiente de empuje en suspension.

Para la figura del mérito J. Gordon Leishman, (2006) usa la modificacion de la teoria del momento
con una aproximacion no ideal para potencia, la figura del mérito se puede escribir de la siguiente
manera:

c3/?
T
Pot ia Ideal P; V2
FM = Potencia Inchie:::-(;er;Cill de Potencia _ kP; ldea-:-P - 3/2\/5 (4.22)
idealtFo kCr ™ aCq,
7 s
Donde tenemos que Cy es el coeficiente de empuje
Otra manera de escribir la figura del mérito seria:
P; 1 1 1
FM = et —_ —— — = (4.23)
. 0 P_O O'Cd
kPigeai+Po  k+ Prdeal k+ T %, 0
A T T

Donde tenemos que T es el empuje, A es el area que abarca el disco del rotor.

4.2.1 Calculo del rotor, relacion y seleccién de hélices

Con las definiciones y formulas ya vistas podemos realizar un célculo con hélices estandar y
calcular la potencia de nuestro rotor que necesitaremos como minimo para mantener nuestro
QuadRotor en vuelo suspendido.

La comenzar los célculos consideraremos el nimero de rotores que vayamos se utilizan, para este
. R ‘. Wy

ejemplo usaremos 4 rotores, esto nos indica que nuestro peso W, sera: W = — - Tengamos un

supuesto de que nuestro prototipo pesara 1 kg.
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Entonces tenemos que el empuje se escribiria como:
T=5tx9.81 (4.24)
Por lo tanto
T =.25%9.81=2.4525N (4.25)
W = .25 Kg

La segunda es el tipo de hélice podemos usar para este ejemplo, tomaremos dos tipos de hélice, la
de 2 aspas y la de 3 aspas como se muestran en la siguiente figura 29.

a) Hélice de 3 aspas b) Hélice de 2 aspas

Figura 29. Los hélices de 2 y 3 aspas a utilizar para los calculos
HobbyHing. Recuperado de. Recuperado dehttp://www.hobbyking.com/hobbyking/store/rc_propeller_configuration_page.asp

Algunos datos que se requieren aclarar son las dimensiones en las que se manejan este tipo de
hélice, como por ejemplo el Pitch que es el avance tedrico de una hélice en una revolucién (en
pulgadas), también define las caracteristicas de la velocidad y la maniobrabilidad de vuelo,
debemos tener en cuenta el "Twist" (torsion) de las cuchillas.

Por ejemplo, una hélice de 10x6 describe un diametro de 10" con un Pitch de 6", se necesita
calcular la velocidad de la hélice en "metros por segundo” (fps), el didmetro y las revoluciones por
minuto (RPM).

Con una hélice de 6" de pitch, el avance es tedrico es de 6" por revolucion, mientras mas rapido gire
la hélice, mas rapidamente se avanza. Sin embargo, las hélices tiene un limite practico en lo rapido
que puede girar (RPM), que se basa en la curva de potencia del motor y el didametro de la hélice.
Otra limitacion préactica se debe a consideraciones de ruido. Estas limitaciones se pueden expresar
por la velocidad punta (velocidad en la punta del aspa en la hélice).

A baja velocidad, las acrobacias aéreas, grandes despegues y aterrizajes, todo se puede lograr con
hélices con un Pitch bajo, con un valor més alto reducen la capacidad de maniobra, pero pueden
volar més répido, debido a que las hélices estandar no tienen pitch variable, debemos de seleccionar
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una hélice con un pitch en funcion del tipo de vuelo, la velocidad y capacidad de maniobra, con un
pitch en algin punto medio alrededor de 65 a 70% del didmetro de la hélice.

Un factor limitante que disminuye la eficiencia de la hélice es la potencia del motor y arrastre de la
aeronave, lo que significa que con una hélice de un pitch alto no se puede hacer un avién mas
rapido de lo que es capaz. Un pitch demasiado bajo puede resultar en menor consumo de energia y
empuje.

Para calcular la potencia minima que necesitaremos para realizar la suspension en el aire de nuestra
aeronave tomaremos nuestra Eq.4.1:

P= (ﬁ)% (4.26)

De esta ecuacién calcularemos primero las variables que se puedan obtener de forma directa por
ejemplo el area del disco del rotor que podemos ver en la tabla 5 donde tenemos este calculo para
los casos propuesto:

Tabla 5. Calculo del &rea para el rotor con hélices de 2 y 3 aspas

Area de la hélice de 3 aspas Area de la hélice de 2 aspas
1in=0.0254 m 1in=0.0254 m
11in=.2794 m 11in=.2794 m

11in=.94ft 11in=.94ft
En metros En metros
2794\ * L2794\ *
A = T[*R2=3.14159*( ) A= n*R2=3.14159*( )
A; = 0.0613116 m? A, =0.0613116 m?

En Pulgadas En Pulgadas

.92\? .92\?

Ay = m* R? =3.14159 % (T) Ay = m*R? =3.14159 « (T)
A, = .664761 ft? A, = 664761 ft?

Leos M. G. (2013). Calculo para Tesis

Como en los dos casos nuestro diametro de la hélice son 117, tenemos que nuestros valores son
iguales.
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Para los calculos la densidad del aire en este caso en la ciudad de México, utilizaremos la Tabla 4
es:

£ =0.7860 (4.27)

Po

La ciudad de México se encuentra a una altitud Media de 2240 metros sobre el nivel del mar,
utilizamos el valor de la tabla 4 que corresponda a un valor mayor a este, que seria el de 2428
metros sobre el nivel del mar.

Tenemos que p, = 101,301 N/m? , despejando y sustituyendo en la ecuacion Eq.4.27 y la se
reescribe de la siguiente manera:

p = 0.7860 * 101,301 N/m? (4.28)
Realizando la operacion tenemos que

p = 79622.586 N/m? (4.29)

Por lo que nuestra ecuacion quedaria con los siguientes valores

p= 1 2.45253/2[N] 430
(FM) J2*79622.586[%]*0.0613116 [m2] (4.30

El siguiente paso es calcular la figura del mérito tomando la ecuacion Eq.4.23 tenemos que:

1
O'Cdo

(4.31)

-

a

Se calcula primero el parametro de solides o, ya que la misma medida que tenemos del empuje que
se calculé anteriormente en la ecuacion 4.25 donde:

T = 2.4525[N] (4.32)

Por lo tanto la solides del rotor obtenemos de la ecuacién Eq.4.21

— DNpe
o= — (4.33)
En esta parte del calculo de la solides que podemos ver en la tabla 6 donde usaremos el niamero de
hojas que tienen nuestras hélices respectivamente, dado que las hélices que tenemos son del mismo
fabricante, y de caracteristicas similares donde tenemos una cuerda de 288 mm. (.00288 m.)
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Tabla 6. Calculo de la solides para el rotor con hélices de 2 y 3 aspas

Solidez en hélice de 3 aspas

Solides con hélice de 2 aspas

Nyc 3% .0275 [m]

7T TR T Tx1397[m]
_ o085
9= 043888

Nyc 2% .0275 [m]
R m*.1397[m]

g =

_ 055 =0.1253
9= 043888

Leos M. G. (2013). Célculo para Tesis

Teniendo nuestro valor de Cg, con un valor de .008 que es el estandar en las hélices de los
helicopteros convencionales las hélices que se utilizan cumplen con los estandares NACA.

Tenemos que en nuestra funcién Eq.4.23, sustituiremos los valores correspondientes y se mostrara

el célculo en la tabla 7 teniendo que:

(4.34)

Tabla 7. Célculo de la figura del mérito para el rotor con hélices de 2 y 3 aspas

Figura del mérito hélice de 3 aspas

Figura del mérito hélice de 2 aspas

FM !
= 0.1879+.008
V20.1879 —
2.4525 [N] 2.4525 [N]
0.0613116 [m?]
1
FM = .6130 .0001879
2.4525 [N] 4000058 V]

[m?]

FM 1

= 0.1253+.008
\2%0.1253 e
2.4525 [N] 2.4525 [N]

0.0613116 [m?2]

[UnN

FM =

.50059 .0001253

2.4525[N] 20.00058-1Y]
' [m?]
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1
FM =
0.2499 + 218720
6.32460@
[N]
0.2499 ™! [m?]

[N]

1

FM =
1 0001253
0.2041 [N] + 6.32460%

1
FM = - —
0.070151 — +.00001981 ™
] Iv]
1 [N]
FM = ———— = 4.8987 —
0.20413 ™! [m?]

[N]

Leos M. G. (2013). Calculo para Tesis

Obtenidos estos valores se calcula la potencia del rotor, de la ecuacion Eq.4.30:

2.4525%/2[N]

PZ(W)J

El célculo se observa en la tabla 8.

2 % 79622.586 [%] x 0.0613116 [m?]

Tabla 8. Calculo de la potencia para el rotor con hélices de 2 y 3 aspas

Potencia con hélice de 3 aspas

Potencia con hélice de 2 aspas

.253/2[N]

1
p =
40011 N
00117 51 2*79622.586[F]* 0.0613116 [m?2]

1 125
P=\—%7 |sss1
4.0011-—5- ] 98.81
[m?]

P = (0.2499) * 0.00126 = .000316 KW

p= 1 253/2[N]
- [N]
489877 o7 J2*79622.586[%]* 0.0613116 [m?]

1 125
P = " aoas N | 9g 81
4.8987——- | 98.81

[m?]

P =(0.2041) x 0.00126 = .000257 KW

P=257W
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P=.316 W

Leos M. G. (2013). Célculo para Tesis

Se necesita menos potencia en la hélice de 2 aspas, que en la de 3, tomando en cuenta que es la
potencia necesitaria para mantener el aeronave en un vuelo estatico suspendido, esta potencia es la
minima que se requiere, es necesaria mas potencia en el despegue y/o la elevacion, la eleccion de
nuestro motor con una mayor potencia de lo que se obtuvo, con esto aseguramos que se elevara a
una distancia mayor del nivel de piso y consuma mas potencia.

Notamos que al utilizar un didmetro demasiado grande y/o pitch demasiado alto puede el motor no
acelerar con la mejor eficiencia. Con un diametro demasiado pequefio y/o pitch pequefio, el motor
no entrega el mejor empuje. Considerando que los QuadRotor pesados y lentos usan un gran
diametro vy el pitch moderado, mientras que un avion rapido tendra un diametro mas pequefio y un
pitch mas alto.

Como consideracion extra para cambiar de una hélice de 2 aspas a una hélice de 3, si se quiere el
mismo rendimiento de acuerdo con Windsor Propeller Company (2012) una regla general es
disminuir el diametro de la hélice por 1” 0 2", y aumentar en una 1” 0 2" el angulo de ataque de la
hélice.

En la Figura 30 se describen relaciones entre tamafios y modelos de motores y las hélices que hacen
un buen juego con los motores.

Propellers for Electric Motors

Motor Size Prop

400 = Direct Drive 6x3, 6.5x4, Tx4

400 - Geared 7x5.5, Bxd4, 8x5, B.5x6

550/600 Direct Drive Bx4, Bx5, 8.5%6, 9x6

550/600 Geared:

2.5:1 Ratio 106, 10x7, 11x6, 11x7, 12x6, 12x7
3.0:1 Ratio 11x6, 117, 12x6, 12x7, 12x8

3.5:1 Ratio 12x7, 12%8, 13.8.5

Figura 30. Relacion de diferentes tipos de hélices con las medidas y modelos de rotores.

Windsor Propeller Company, Inc. Master Airscrew SELECTING A PROPELLER. Recuperado de
http://masterairscrew.com/manualinstructions/SELECTING_A_PROPELLER2a.pdf

En la figura 31se muestra el motor que usaremos:
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Figura 31 Motor AC2836-358, 880Kv.
3DRobotics Motor AC2836-358, 880KV... Recuperado de http://store.3drobotics.com/

En la Tabla 9se observa las caracteristicas del motor y las recomendaciones del fabricante:

BC2836 (2217) BRUSHLESS MOTOR

Tabla 9. Caracteristicas del Motor AC2836-358, 880Kv.

Model Volts KV (rpmiv) Max Pull Weight Motor size Shaft size Max Power ESC Battery/prop
bc2836-9 | 7.4~11.1V 880 860g 70g »28*36mm ©4.0*49mm 248watt 40A L:;o:ﬂ;gz):(:
Caracteristicas Recomendadas del Motor segun el Fabricante:
. Tamafio: 28 x 36 mm
. Eje: 4mm
. RPM/V: 880
. Hélice: 11x47
. Bateria: 2-4 S LiPo
. Peso: 72gr
. Cables: 35cm/18 AWG con conectores.

BC2836 Out-Runner Brushless Motor, Datasheet Motor modelo bc2836-9.

Comparando el resultado del calculo de la potencia de un rotor para el vuelo estacionario en un solo
punto, la potencia para la hélice de 2 aspas es P = .257w y la potencia de la de 3 aspas es P = .316w,
y tomando los datos de la potencia maxima que se puede alcanzar nuestro motor seleccionado que

es de Pmax = 248w, tenemos que el motor es adecuado para los movimientos, el despeguen
ascenso/descenso y aterrizaje de nuestro QuadRotor

4.2.2 Heélices
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Para nuestro QuadRotor observando las caracteristicas de la tabla 9, podemos observar que el motor
puede llegar a cargar hasta 860g, con una hélice de 11x47 de dos aspas, y necesita para funcionar
una bateria LiPo minimo de 2S y maximo de 4S (que va desde 7.4 V a 14.8 V), con esto el
QuadRotor puede genera el suficiente empuje para levantar un maximo de hasta 3440 g, 3.4 kg de
peso sin contar del fuselaje y electronica hay que tener la consideracion de utilizar dos tipos de
hélices, las de giro en sentido de las manecillas de reloj y las que giran en contrasentido de las
manecillas del reloj (ver Fig. 32) .

ok

Figura 32. Juego de Hélices de 11x47, para giro en sentido de las manecillas del reloj y en contra

sentido conocidas como Pusher.
3DRobotics Hélices 11x47. Recuperado dehttp://store.3drobotics.com/

4.3  Electronica Interna del QuadRotor

La electrdnica que se utiliza en el sistema es la siguiente y se puede observar en la figura 33:

e Controlador electrénico de velocidad (ESC Electronic Speed Controler)

o El sistema de posicionamiento global (GPS)

e Magnetdmetro

e Lacomunicacion de telemetria (Xbee®)

e Los instrumentos de vuelo y navegacion (APM 1 IMU Shield)
e Lacomputadora de vuelo (ATMega 2560)

e Bateria (LIPO)
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GPS Mtek con
Tarjeta Adeptadora

XBee Pro

Magnetémetro ———
N - : Tarjeta

XtreamBee

Tarjeta de Sensores
Unida con ArduPilot
Mega (Modo shield)

de Potencia ®———— Controlador
Electronico de
Velocidad (ESC)
Bateria LiPo

Figura 33. Electronica que se utiliza en el sistema ArduPilot Mega
APMCopter Componentes Electrénicos. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

4.4  Controlador Electronico de Velocidad (ESC)

Los controladores electronicos de velocidad constan de un microprocesador de alto rendimiento
que lleva a cabo la mejor compatibilidad con todo tipo de motores y la mayor eficiencia de la
conduccion.

Actlia como la conexion entre la bateria principal y el receptor RC. Por lo general, incluye un
circuito eliminador de bateria (BEC), que proporciona la energia para el sistema de RC y la
electrdnica a bordo. (Aeromodelismo Eléctrico de R.C., 2013)

Observando la Tabla 9 tenemos que las caracteristicas del rotor nos sugiere un ESC de maximo de
40 Amp., Utilizando un ESC de 20 Amp (ver Tabla 10), que son los recomendados para este tipo de
QuadRotor, se debe tener cuidado, porque si se utiliza uno de mayor amperaje que recomienda el
fabricante podemos quemar el motor.

El ESC al igual que el motor debe de ser el adecuado para baterias 2S a 4S Lipoly.
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Tabla 10. Caracteristicas del ESC.

Nombre:

ArduCopter ESC 20 Amp

Especificaciones:

Salida:

Continto 20A, Maximo 25A por un periodo de 10 segundos.

Voltaje de entrada:

Bateria de 2 a 4 celdas de litio o bateria de 5 a12 celdas de NIMH

BEC:

Lineal 2A ~ 5V

Control de la sefial de
transmision:

Sistema de Acoplamiento Optico

Velocidad Maxima:

2 Polos: 210,000rpm

6 Polos: 70,000rpm

12 Polos: 35,000rpm

Tamafio:

50mm (L) * 26mm (W) * 12mm (H).

Peso:

21q.

APMCopter. Recuperado de http://copter.ardupilot.com/

Existen diferentes tipos de ESC, algunos solo funcionan con motores del mismo fabricante.

De la tabla 10se observa que tendremos continuamente 20 Amp, con un maximo de 25Amp por10
seg, de la misma manera que el motor se necesita una bateria de 2-4 celdas del Li-po (Baterias de
polimero de litio (LiPo) o una bateria tipo NIMH de 5 a 12 celdas).

Cuenta un BEC que regula el voltaje y la corriente con una salida de 5v y 22 como méaximo, esta
conexion va a alimentar la electrénica del QuadRotor.

45 Tarjetas: GPS y Magnetometro

En el UAV se utiliz6 la tarjeta MediaTek MT3329 GPS 10Hz con adaptador Basico (ver Fig.34) el
cual puede cambiar la frecuencia de actualizacién entre 1 Hz a 10 Hz,

54



http://copter.ardupilot.com/

£
O
U
wn
@
c
(o]
S
o
>
—
(=]

tediaTek_U12

a) Frente b) Vuelta

Figura 34. MediaTek MT3329 GPS 10Hz con adaptador Basico

APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Caracteristicas:

-Basado en la arquitectura de chip Unico de MediaTek.
-Dimensiones: 16mm x 16mm x 6mm

-Alta Sensibilidad: -165 dBm

-Posicion Precision: <3m

-Arranque en frio tiene menos de 35 segundos
-Encendido en caliente es menos de 34 segundos
-Arranque en caliente es menos de 1 segundo

-Bajo consumo de energia: 48mA adquisicion, 37mA seguimiento
-Bajo la parada consumo actual: 15uA

-Peso: 0.3 0z,8¢g

Para la instalacion en la tarjeta APM 1 IMU Shield, se conectar el cable del médulo GPS a la
conexion de la tarjeta roja para el GPS (ver Fig. 35).

~a:;uemom
] o T T
I i g
R "
) &

.'b) GPS Colocado

en la tarjeta APMega 2560

Figura 35. Conexion del modulo MediaTek GPS
APMCopter. . Recuperado de. Http

El QuadRotor puede mantener el vuelo sustentado en un punto y realizar movimientos en cualquier
direccion, con este modelo de GPS, el microprocesador calcula un vector de direccion cuando se
mueve hacia el frente, el UAV no corrige su posicion en el momento que se gira o realice algin
movimiento en una direccion distinta. Para la correccion de este problema se utilizé un
magnetometro para indicar los cambios de direccion de estos movimientos y mantener la
orientacion correcta.
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La tarjeta que se utilizé contiene sensores digitales en los 3 ejes basados en la brdjula de
HMC5883L de Honeywell (ver Fig. 36). La comunicacion con el HMC5843 se logra a través de
una interfaz 12C. La tarjeta dispone de un traductor 12C y regulador de potencia de 3,3 V que hacen
gue sea compatible con las aplicaciones de 3,3 V y 5V mediante un puente de soldadura. Este
magnetometro serd utilizado en el APM 1 IMU Shield.

Figura 36. Magnetémetro con brdjula HMC5883L de 3 ejes

APMCopter... Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

4.5.1 Conexién Magnetémetro

Para nuestro QuadRotor conectaremos el magnetémetro directamente a la tarjeta, esto es la
configuracion predeterminada, sin embargo el puerto I2C que con esta opcidn queda libre se puede
utilizar para comunicar a otro dispositivo. Para esta configuracién tenemos que asegurarnos que el
puente de la soldadura que indica la tension que se utiliza es de 5V.

Retirar suvemente con unas pinzas

Figura 37. Preparacién del Magnetémetro para colocarlo en la tarjeta APM 1 IMU Shield
APMCopter... Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Retirando la parte superior del circuito, ubicamos en la tarjeta APM 1 IMU Shield la conexion para
el puerto 12C (ver Fig. 36.a), donde colocaremos los headers correspondientes (ver Fig. 36.b), en el
cual colocaremos el magnetémetro con la cara donde se muestran los circuitos integrados hacia
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abajo en direccion a la tarjeta IMU Shield, y soldandolo los headers en ambas tarjetas (ver Fig.
36.¢).

a) Ubicacion del puerto 12C en la tarjeta b) Colocacion de headers para la conexion
APM 1 IMU Shield del magnetémetro.

c) Magnetémetro colocado en la tarjeta APM 1 IMU Shield

Figura 38. Colocacion del Magnetdmetro directamente a la tarjeta APM 1 IMU Shield
APMCopter... Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Este modelo de magnetdémetro tiene una opcidn donde seleccionaremos el voltaje que va a manejar
la tarjeta (3.3 v 0 5v), nuestra tarjeta APM 1 IMU Shield utiliza 5v de alimentacion para este puerto,
nos aseguraremos que el punto de estafio en el jumper corresponda a la seleccion de 5 volts (ver.
Fig. 39).

Cambiar el jumper de 3.3v a Sv, antes de colocar en la tarjeta APM 1 IMU Shield

Figura 39. Cambio de voltaje en el Magnetémetro para la tarjeta APM 1 IMU Shield

Configuracion lzquierda: 3.3v, derecha 5v
APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

57


http://copter.ardupilot.com/
http://copter.ardupilot.com/

4.6 Instalacién tarjeta de telemetria Xbee

Para la conexion y comunicacion con la tarjeta APM 1 IMU Shield, necesitaremos las tarjetas
XtreamBee Board (ver Fig. 40.a), para la programacion y configuracion de los mddulos Xbee Pro,
utilizamos las tarjetas de desarrollo XBIB-U-DEV Rev.3 (ver Fig.40.c) y XBIB-U-DEV Rev.6 (ver
Fig. 40.c).

c) Tarjeta XBIB-U-DEV Rev.6

Figura 40. Tarjetas para la programacion y conexion de los modulos Xbee
APMCopter... Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Los controladores para estas tarjetas se descargan de la pagina de DiGi de la referencia [14], donde
buscaremos los controladores dependiendo del sistema operativo que tengamos.
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4.6.1 Conexion Tarjeta de Telemetria Xbee.

La Tarjeta XtreamBee (ver Fig.40.a), se conecta, directamente a la tarjeta APM 1 IMU Shield en el
puerto que se indica en la figura 41 y se reconoce con el nombre de TelemPort.

rust = (OO (S HEEEN D i Y A 1
- - ) A . 8 Puerto para Terjeta de
I Sl 81 ) elemetria
i e = . 1 35 [

g ) - g e

T o g tan - 2 -
K ] ] [ )
-

AAAAAAA

Figura 41. Puerto de Telemetria
APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

La conexién de los pines se muestra en la figura 42 y siguiendo la tabla 11, se muestran las
conexiones respectivas para la comunicacién entre ambas tarjetas, los cuales indican cuales pines
de XtreamBee se tienen que conectar con la tarjeta APM 1 IMU Shield.

Figura 42. Conexion de la tarjeta XtreamBee con APM 1 IMU Shield.

APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Tabla 11. Relacién de Conexién de Pines

APM1 IMU Shield XtreamBee
GND GND
Vcce (5v) Vcce (5v)
RX TX
TX RX

APM Copter Using Xbee radios for telemetry with APM http://copter.ardupilot.com/wiki/xbee-radios/

Usando headers a 90° en la tarjeta APM 1 IMU Shield y en la tarjeta de telemetria, dejaremos el
interruptor de la configuracion entre maestro y esclavo para la tarjeta de telemetria XtreamBee,
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hay que poner en interruptor que tiene en la posicion de Maestro (MST) para que funcione
correctamente.

4.6.2 Configuracion Tarjeta de Telemetria Xbee.

Primero conectamos las tarjetas XBIB-U_DEV, a nuestro equipo, usaremos las dos tarjetas a la vez
ya que necesitaremos hacer pruebas de rango y funcionamiento entre nuestros modulos de
telemetria, necesitaremos los controladores que se descargan de la pagina de DiGi e instalamos,
para este modelo en especial junto con el programa X-CUT que se descarga del mismo sitio de
donde se descargan los controladores, una vez hecho esto desconectamos las tarjetas del equipo.

Identificando los moédulos Xbee tenemos médulos Xbee Pro, del modelo del modem XBP24 como
se puede ver en la figura 43 y colocamos un Xbee en cada una de las tarjetas de desarrollo XBIB-
U-DEV , como indica la tarjeta.

Figura 43.Modulos Xbee Pro XBP24
Leos M. G. (2013). Tomas para Tesis

Conectamos nuevamente los médulos XBIB-U-DEV a la PC ya con los mddulos Xbee montados y
procedemos a identificar los puertos COM que se utilizaron desde el administrador de dispositivos
(ver Fig. 44).

ents Emulators

s Unidades de disco
&) Unidades de DVD o CD-ROM

Figura 44. Captura de Pantalla de la Identificacion de los puertos COM de las tarjetas
XBIB-U-DEV

Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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Abriendo el programa X-CTU procederemos a configurar y programar nuestros médulos Xbee. Los
maodulos Xbee vienen predeterminados para programarse a una velocidad de 9600 Bauds (ver Fig.
45), la forma de comprobar si esta correcta la configuracion de lectura y escritura, es presionando el
bot6n de Test/Query, si existe comunicacién exitosa con el modulo Xbee, se muestra un mensaje
indicandolo el tipo de modem vy la versidn del firmware (ver Fig. 46.a), en caso contrario nos

genera un mensaje de error, indicando que no es posible la comunicacion con el modem (ver Fig.
46.b).

(B8 x-cru [SHEEE X
About

PC Settings | Range Test | Terminal | Modem Configuration |
Com Port Setup
Select Com Port

Baud [8600 v

Flow Control |NONE v

Data Bits 8 =
Paiity NONE -]
| Stop Bits 1 -
Test / Query

Host Setup | User Com Ports | Network Interface |
API

[~ Enable 4Pl

=

AT command Setup
ASCIl Hex

Command Character (CC) |~'— PF

Guard Time Before (BT) [1000°
|| | Guard Time After (AT) 1000

Il Modem Flash Update
[ Nobaud change

Figura 45. Captura de Pantalla para la configuracion de fabrica para la comunicacion con

los médulos Xbee
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Com test / Query Modem Com test / Query Modem

Communication with madern. 0K
Modem type = XBP24
Madem firmware version = 10EC

Unable to communicate with modem

Rety oK Retry oK
a) Conexion Exitosa b) Error de Conexion

Figura 46. Captura de Pantalla de Mensajes del Programa X-CTU
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

En el caso de que no se pudiera leer necesitamos saber, como estadn configurados esos moédulos
Xbee, si no es asi, podemos probar diferentes velocidades de comunicacion, o bien Reiniciar los
maodulos a su configuracion de fabrica (ver anexo de reinicio de los modulos Xbee Pro).
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Una vez verificada la comunicacion con el mddulo Xbee PRO, procedemos a configurar nuestros
modulos.

En el Programa X-CTU, nos vamos a la pestaiia “Modem Configuration” y en la parte de “Modem
Parameters and Firmware”, le damos clic al botén “Read”, en este momento obtenemos la
configuracion de los parametros que tienen nuestros médulos Xbee PRO (ver Fig. 47.a).

BB X-CTU [cOMT] s

Remote C BB X-CTU [COM9] (o= o]
PC Settings | Range Test | Tevminail Modem Configuration | Remote Configuration

Patemeler Vien |- Profle | -Versions PC Setings | Range Test| Teminal Modem Corfigastn |

Head Restre [[T_ClearScreen | || _Save ||| powrload nem Modem Parameters and Fimware - - Parameter View - Profils— (~Versions

| S==—
[ Akvays updale fimware Show Defauits| Load YEISIOns: Read | Wite | Restore Clear Screen | || Save Dowmia e

Modem: Function Set Version [l Ameays Upcass fimwiere Show Defauts| || _Load versions.
[onknown =] [ Modem: XBEE Function Set Version
XBP24 | [eEE PRO B0215.4 ~| >
/3 Networking & Security -
B (C)CH - Channel
B (33320

B (5679) MY - 16-bit Source Address
[ (138200) SH - Serial Number High

jon
[ (1)EE - AES Enciyption Enable =
Read parameters..OK

Press 'Read' to discover an attached modem or select the modem type above.

COM?7 /9600 8-N-1 FLOW:NONE COM3 57600 8-N-1 FLOW:NONE XBP24 Ver10EC

a) Lectura del Xbee Pro b) Pardmetros ya leidos del Xbee PRO

Figura 47. Captura de pantalla de la Forma de Leer la configuracion de los Parametros de los

Modulos Xbee PRO
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Una vez leidos los pardmetros de nuestro modulo se hacen las configuraciones necesarias para el
direccionamiento, utilizaremos la configuracién punto a punto de los mddulos, colocando una
direccion a cada modulo Xbee en “MY -16-bit Source Address”, (se pueden colocar direcciones
desde 0 hasta FFFE), en este caso para el primer modulo que denominamos Xbee Pro A, le
colocaremos la direccion 5679, y al segundo que denominamos Xbee Pro B la direccion 5678.

Para que exista comunicacion entre estos dos mddulos, colocaremos en el médulo Xbee Pro A, en la
parte de “DL-Destinaton Address Low”, el nimero de “MY -16-bit Source Address” del modulo
Xbee PRO B (ver Fig. 48.a) que acabamos de asignar, también se copia en el mdédulo Xbee Pro B
en “DL-Destinaton Address Low” el numero de “MY -16-bit Source Address” que corresponde al
Xbee Pro A (Ver Fig. 48.b).

Configurando la PAN ID, colocando el mismo nimero para ambos modulos (desde el 0000 hasta el

FFFE), En estos mddulos se utilizd6 el valor de 3332. (ver Fig. 48), con esto se termina la
configuracion para la comunicacion entre los modulos y escribimos los valores en ellos.
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a) Configuracion Direcciones
Xbee PRO A

b) Configuracién Direcciones
Xbee PRO B

Figura 48. Captura de Pantalla para la Configuracion Basica de Direcciones para Direccionamiento

entre Modulos Xbee PRO, Punto a Punto
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Comprobando que existe comunicacion entre los modulos Xbee PRO, Abrimos otra terminal X-
CTU y seleccionamos el otro puerto, nos vamos a la pestafia de “Range Test” en ambas ventanas y
activamos el boton “Start”, y debemos de ver como se comunican entre ellas mandando una cadena

de caracteres, entre ellos (ver Fig. 49).
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| Transmit || Receive:

WcoM7 [s7e008n1 FLOW:NDNE

COM3 [57600 8N-1 FLOW:NONE

Figura 49. Captura de pantalla de la revision de comunicacion entre los médulos Xbee PRO

Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Comprobando la buena comunicacion de los modulos Xbee, se realiza la Gltima configuracion
necesaria para la comunicacion con la tarjeta APM 1 IMU Shield, la velocidad de transmision de la

tarjeta es de 57600 Bauds.
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En la pestafia de “Modem configuration”, volvemos a leer los modulos, y en el folder de “Serial
Interfacing”, en la opcion de “BD-Interface Data Rate”, donde seleccionamos de la velocidad de

9600, seleccionamos la velocidad de 57600 (ver Fig. 50) y escribimos esta nueva configuracion en
los médulos.

8B x.cTu (com7) [ESSRE

Sejmdibe

Fiaad BD ester o rd achud bau he schweved

b, o vabies
Fiead 8D regste o ind achud b 1le acheved

COMS 57600 B-1 FLOW NONE

COM7 576008141 FLOWNONE

Velocidad Original 9600 Cambio a Velocidad de 57600

Figura 50. Captura de Pantalla para el cambio de configuracion de velocidad en los Mddulos Xbee

PRO.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

En la pestafa “PC Settings”, cambiamos la opcion Bauds de una velocidad de 9600, a la de 57600

(ver Fig. 51), y comprobamos la correcta conexion con los mddulos Xbee Pro, con el botdn
Test/Query.

(DiGi International, 2013)
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Figura 51. Cambio de velocidad en el Programa X-CTU a 57600
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Con el fin de la configuracion basica para la comunicacién punto a punto, de los médulos Xbee Pro,
continuamos con la descripcion y configuracion de los demés componentes eléctricos.
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4.7 Tarjeta ArduPilot Mega 1 IMU Shield/OilPan Rev-H V1.0 (APM 1
IMU Shield)

Las caracteristica de esta tarjeta consta de una gran variedad de sensores necesarios para la
implementacion y control del UAV que contiene aplicaciones de robética (ver Fig. 52), como son
los giroscopios que nos dan la representacion de la rotacion en tres ejes angularmente, los
acelerébmetros que nos dan la representacion de la medida de vectores de gravedad en los ejes X, v, z,
(sensor de aceleracion), sensor de presiéon absoluta, sensor de temperatura, una memoria flash de
16MBits de registro de datos, un conector de comunicacion nativa USB, un convertidor analdgico
digital (ADC) de 12 bits, regulador de voltaje dual a 3.3v, puertos 1°C para el magnetémetro,
puertos de expansion para sensores adicionales y relevador para cdmara y/o luces, como sus
principales componentes.

Estd disefiado para que se acople en la parte superior del ArduPilot Mega 2560, creando una
solucién total de piloto automatico con un médulo GPS conectado. (3DRobotics, 2013)

Giroscopio

enZ Puertos de Expansion
Chiip FTD! para Sensor de Presidn para sensores
soporte nativo USB Altitud) adicionzles

Relevador para
camara u otros
eventos con disparos | : : L% 59 e : f 3

._;npn

AR o - ) Memoria Flash de
- 16MBits de registro
de datos

[‘w‘j. 12C Tragla

Puertos I12Cpara
Magnetometro

DIP switches Giroscopios Convertidor Regulador de Voltaje
enxy Acelerometros  Analogico Digital Duala3.3V
3Ejes 12-bits

Figura 52. Elementos de la Tarjeta ArduPilot Mega 1 IMU Shield/OilPan Rev-H V1.0
APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Listando las caracteristicas completas de esta tarjeta tenemos que:

e Regulador doble de 3.3V. (Uno dedicado para sensores analégicos)

e Relevador para cdmaras, luces o cargas Utiles

e Convertidor analdgico digital de 12 bits para una mejor resolucion en Giroscopios /
Acelerometros / Velocidad del Aire.

e Memoria interna de registros de datos de 16MB.
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Piano de interruptores DIP para invertir los servos o personalizar su funcionamiento.
Chip FTDI integrado en la placa para puerto USB nativo.
Puerto dedicado de médem / OSD.

Puerto de entrada I>C.

Dos botones programables por el usuario.

Puertos de expansién analdgicos de 10 bits.

Boton de reinicio.

"Through Hole" opcionales para divisores de tension.

LEDs de estado.

Resistencia a vibraciones en giroscopios.

Dispositivos analogicos ADX330 acelerometro.

Puerto del sensor de la velocidad del aire.

Sensor de presion absoluta y de temperatura de la altitud exacta.

4.8 Tarjeta ArduPilot Mega 2560 (ATMega 2560)

La tarjeta de desarrollo ArduPilot Mega es una version de piloto automatico disefiado por Chris
Anderson y Jordi Mufioz, (2010), de DIY Drones utilizando el microcontrolador ATMEGA2560.

ArduPilot Mega 2560 (ver Fig. 53) conocida también como la tarjeta roja, el control, la tarjeta
principal o la tarjeta maestra, es un piloto automatico totalmente programable que requiere un
mdodulo GPS y los sensores en la tarjeta ArduPilot Mega 1 IMU para el funcionamiento UAV.

El piloto automatico se encarga de la estabilizacion y la navegacion, eliminando la necesidad de un
sistema de estabilizacion por separado. También es compatible con un modo de estabilizacion del
QuadRotor durante el vuelo de forma manual con un control de RC (modo volar por cable, fly-by-
wire), por lo que es mas facil y mas seguro para realizar pruebas de vuelo. El hardware y software
son de codigo abierto es manufacturada por SparkFun.

Es programable con el IDE de Arduino el cual es “una plataforma de electronica abierta para la
creacion de prototipos basada en software y hardware flexibles y faciles de usar. Se cred para
artistas, disenadores, aficionados y cualquiera interesado en crear entornos u objetos interactivos”
(Arduino, 2012).

a) Frente b) Reverso

Figura 53. Tarjeta ArduPilot Mega 2560, comparativa de tamafio
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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El contenido de la tarjeta (ver Fig. 54), consta de el piloto automatico, un multiplexor, 8 salidas, 8
entradas, los puertos para la programacion en el sistema (ISP, In-system programming) y una
Interfaz serial de periféricos (SPI - Serial Peripheral Interface), chip de codificacién demodulacién
por posicién de pulso (PPM - Pulse Position Modulation), y pruebas de fallas, LED de estado,
también tenemos los puertos SPI/ISP para el ATMega 2560 (Piloto Automatico) el cual es un micro
controlador fabricado por Armel, que tiene una memoria flash de 128 Kb.

Codificacion PPM LED de Status Codificiacion PPM
Puerto SPIISP Codificacion PPM IPrueba de Fallas

ATMega 2560
\ l / Puertos SPI/ISP

000 3
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4 Entradas F’nnmpalej o010 S = -
e W T | € T
Helle PR g -
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C (9)(®)] [ =
(C\: : T L LTI
7\ '
®0[0)|5 |
o) ELNITLLLE .
4 Salidas Principales (SO ENELE W' 0000
1) X (000000 X
Multiplexor \\

Piloto Automatico

Figura 54. Elementos de la Tarjeta ArduPilot Mega 2560
APMCopter... Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

El ATMega 2560 tiene temporizadores con 3 capturas de salida independientes para sefiales de
modulacion por ancho de pulsos (PWM - Pulse-width modulation) y una captura de entrada para
cada temporizador. Con algunos trucos de codificacion se puede utilizar un temporizador con 2
capturas de salida y 1 captura de entrada. Las capturas de salida se utilizan para generar modulacion
de ancho de pulso para controlar los servos, y la captura de entrada se usa para decodificar las
sefales, ya sea PWM o sefiales PPM. En este caso se utiliza un temporizador para decodificar una
sefial PPM proveniente del ATmega328P que funciona como un codificador PPM de 8 canales y las
otras 2 capturas de salida se utiliza para controlar los servos, Se pueden utilizar las dos salidas para
la captura de cada temporizador y una captura de entrada para leer 8 entradas de servos codificados
en un marco de PPM, En otras palabras, son capaces de leer y escribir 8 canales PWM mediante el
uso de menos del 1% de la potencia de la CPU. (Chris Anderson y Jordi Mufioz, 2010)

La Tarjeta también tiene un ADC (convertidor anal6gico digital) con 16 canales con una resolucién
de 10 bits. Estos pines pueden ser también utilizados como pines digitales 10. También se
incluyeron pines digitales de 1/O separados, cuatro puertos serie que se utilizan para la
programacion y uno con un conector estandar de EM-406 GPS.
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Con el APM 1 IMU Shield los cuatro puertos serie se utilizan como se indica en la taba 12:

Tabla 12. Asignacién de Puertos Serie APM 2560 con APM 1 IMU Shield

Puerto O: USB

Puerto 1: GPS

Puerto 2: ADC

Puerto 3: Xbee/Telemetria

Jordi Munoz, The ArduPilot Mega Hardware. Recuperado de https://code.google.com/p/ardupilot-mega/wiki/Hardware

El microcontrolador Atmega 2560 viene con un gestor de arranque (bootloader) de Arduino, pero se
pueden modificar los ajustes internos del micro controlador en cualquier momento a través del
puerto SPI, al conjunto de tarjetas APM 2560 y APM 1 IMU Shield, las conoceremos de ahora en

adelante como APM 1.

El algoritmo de control que se implementara en el microcontrolador de la APM 1 tiene como base
tres valores que se obtienen de la tarjeta de sensores, estos valores se utilizan para mantener los
elementos de la matriz de movimiento usando la informacion del giroscopio, el acelerometro y
GPS y se utilizan también para la matriz del control y la navegacion. Desde una perspectiva general,

asi es como funciona Matriz de Direccién de Cosenos (MDC):

1. Los giroscopios se utilizan como la principal fuente de informacion de orientacion.

Integrando la ecuacién diferencial no lineal de la cinematica, que relaciona la tasa de
tiempo de cambio en la orientacion del QuadRotor a su velocidad de rotacién, y su
orientacion actual. Esto se hace a una alta velocidad (40 a 50 Hz) esta es la frecuencia para
obtener informacion actualizada para generar la informacion para todos y cada uno de los
pulsos PWM que se envian a los servos.

Reconociendo errores numéricos en la integracion, gradualmente viola las restricciones de
ortogonalidad que debe satisfacer la Matriz de Direccion de Cosenos (MDC), se deben de
hacer algunos ajustes regulares y pequefios en los elementos de la matriz para satisfacer las
restricciones.

Los errores numéricos como la desviacién del giroscopio y el offset del giroscopio
compensan los errores que se acumulan gradualmente en los elementos de MDC, utilizado
los vectores de referencia para detectar errores, y una retroalimentacion negativa con un
controlador Proporcional, Integral, Derivativo (PID) detecta errores y las entradas de los
giroscopios utilizados en paso 1, esto para disipar los errores que se puedan ir acumulando
mas rapido. el GPS se utiliza para detectar error de orientacién, los acelerébmetros se
utilizan para detectar cabeceo y balanceo (ver Fig. 55).
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Figura 55. Diagrama de Blogues de la Matriz de Direccion de Cosenos
William Premerlani & Paul Bizard. Direction Cosine Matrix IMU: Theory. 2009 Recuperado de
http://gentlenav.googlecode.com/files/MahonyPapers.zip

El controlador PID de lazo cerrado seguira una sefiale para obtener el resultado deseado
mediante el ajuste de la entrada, utilizdndolo en el QuadRotor para lograr la estabilidad
requerida.

Sumando los 3 algoritmos de control P, 1 y D respectivamente (ver Fig. 56), la ganancia
proporcional tiene el efecto de reducir el tiempo de subida, pero nunca eliminara el error del
estado estacionario, el control integral tiene el efecto de eliminar el error del estado
estacionario de una entrada estacionaria 0 de paso, pero esto genera que la respuesta
transitoria sea mas lenta, el control derivativo tiene el efecto de aumentar la estabilidad del
sistema, reduciendo el sobre impulso y la mejora de la respuesta transitoria (Disefio
Controlador PID MatLab&Simulink,2013).

—> P Ke(t)

u(t) e(t)
0“1

y(t)
Proceso 1

Figura 56. Controlador Proporciona, Integral, Derivativo (PID)
Oscar. Quadcopter PID Explained and Tuning Octubre, 2013 Recuperado de http http://blog.oscarliang.net/quadcopter-pid-explained-
tuning/

Para el QuadRotor cada uno de estos parametros altera la eficiencia de la estabilizacion,
para cada eje se aplica un controlador PID con sus propios coeficientes y se tienen que
adecuar los valores para cada uno.

Con el coeficiente proporcional se realizan pruebas de vuelo relativamente estables sin la
necesidad del control integral y/o derivativo, este control determina que es mas importante
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entre los valores del control remoto o los medidos por los giroscopios, cuando mayor es el
coeficiente, el QuadRotor se vuele mas sensible y el tiempo de reaccion es menor a los
cambios angulares, si el valor de coeficiente es bajo, el tiempo de reaccion es mayor (parece
mas lento) y se vuelve menos estable, el QuadRotor con un coeficiente proporcional
demasiado elevado tendera a oscilar a una frecuencia alta.

Afiadiendo el control integral, se aumenta la precision de la posicion angular, por ejemplo si
el viento cambia el angulo 20 grados, hace la correccion y regresa los 20 grados que se
movid anteriormente, este término es Gtil cuando se tienen vientos irregulares o turbulencias,
sin embargo cuando se eleva demasiado el valor el QuadRotor tiene una reaccion lenta, y un
efecto de la disminucion del coeficiente proporcional, también comenzara a oscilar pero con
una frecuencia menor que el proporcional.

Sumando el control derivativo el QuadRotor llega mas rapidamente a la posicion deseada,
el efecto se toma como una amplificacion a la sefial del control remoto, disminuyendo la
accion de este cuando el error disminuye rapidamente, aumenta la reaccién del QuadRotor,
lo hace més sensible, hay que tener cuidado ya que si el QuadRotor entra en oscilacion el
parametro las incrementa.

Para la MDC de control y la navegacién se realiza en coordenadas cartesianas utilizando productos
cruzados de vectores y productos punto (o escalares). Por ejemplo, de manera general, como se
generan los cuatro célculos de control y navegacion.

4. Para controlar el Pitch del QuadRotor, lo que necesita saber la actitud del pitch del
QuadRotor, que se puede obtener tomando el resultado del producto punto del eje del Roll
de la QuadRotor con el del terreno vertical.

5. Para controlar el Roll de un QuadRotor, se necesita saber la actitud de banqueo, que se
puede obtener tomando el producto punto del eje del Pitch de la QuadRotor con el del
terreno vertical.

6. Para la navegacion, lo que necesita saber la actitud del Yaw del QuadRotor con respecto a
la direccidn que se desea ir, se pueden encontrar tomando el producto cruz de los ejes Roll
del QuadRotor con un vector en la direccién donde se desea ir. Esto funciona incluso si
usted esta de cabeza. Para averiguar si la aeronave puede estar apuntando en direccion
opuesta de la deseada, tomar el producto punto del eje de balanceo con el vector de
direccion deseada. Si es negativo, el avidn esta mas de 90 grados fuera de curso.

7. Para saber si la aeronave estd de cabeza, se examina el signo del producto punto del
QuadRotor en el eje de Yaw con respecto la vertical. Si es menor que cero, la aeronave esta

de cabeza.

8. Para saber la velocidad de giro del helicoptero alrededor del eje vertical con respecto a
tierra, hay que transformar el vector de rotacion del girdscopo, al un marco de referencia de
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Tierra y tomar el producto punto con el eje vertical. (William Premerlani & Paul Bizard,
2009)

El diagrama completo de control del sistema para el vuelo asistido (ver. Fig. 57), se basa en un
controlador con respecto a tierra dentro del microcontrolador, las entradas son recibidas
directamente del control remoto para el movimiento en cada eje, este controlador utiliza los valores
de los sensores y de la matriz de direccion de cosenos ( Direction Cosine Matrix - DCM), para
ajustar la sefial dentro de un limite establecido, se hace la proyeccion de la referencia de tierra al
QuadRotor, una vez ajustados los valores se realiza nuevamente la resta de los valores dados por la
DCM con los valores de actitud, pasandolos nuevamente por un controlador PID, limitando los
valores de salida para que no sobrepasen los establecidos, realiza un reajuste en la estabilidad que
manda la sefial a los controladores de velocidad electronicos para actuar en el movimiento del
QuadRotor y recalcular los valores de la DCM (DIY Drones, Enero,2013).

ArduCopter V2.9 STABILIZE Roll, Pitch & Yaw PID's

o

Controladores con respecto a tierra i Controladores en el QuadRator

Figura 57. Diagrama de control para el vuelo asistido
DIY Drones. ArduCopter 2.9 PID Loops for STABILIZE, ACRO and ALT_HOLD Enero, 2013 Recuperado de
http://diydrones.com/profiles/blogs/arducopter-2-9-pid-loops-for-stabilize-acro-and-alt-hold

71



4.9 Descripcion y caracteristicas de la Bateria

Tabla 13. Bateria Turnigy nano-tech 8400mah 3S 40~80C Lipo Pack

Turnigy nano-tech 8400mah 3S 40~80C Lipo Pack

Nombre:

Especificaciones:

Capacidad: 8400mAh

Voltaje: 3S1P /3 Cell / 11.1V
Discharge: 40C Constant / 80C Burst
Weight: 6419 (including plug & case)
Dimensiones: 157 x 45 x 45mm

Descarga Plug: TRX plug

HobbyKing, com
http://www.hobbyking.com/hobbyking/store/__21945__turnigy_nano_tech_8400mah_3s_40_80c_lipo_pack_tra2878_slash_vxI_slash_4
x4_compatible_.html

Para saber qué bateria es mejor dependiendo de la aplicacion y aclarando los datos de la tabla 13.

Para QuadRotor a R/C hay una gran variedad de baterias disponibles y, aunque muchos pueden
adaptarse su aplicacion a su objetivo final es adquirir un paquete de baterias que cumplan con:

- Estar dentro del presupuesto

- Tener un largo ciclo de vida

- Tener el tamafio correcto y peso

- Tenga el tiempo de vuelo mas largo

- Entregue el voltaje correcto / (alimentacion)
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Se ha notado que las baterias tienen diferentes caracteristicas como son;

Capacidad (mAh): Es el mayor nimero que aparece en el empaque y se mide en mAh (miliampers /
hora) o Ah (ampere / hora), es la capacidad y el primer indicador del tamafio de las baterias, la
capacidad (mAh) tiene similitud con la cantidad de combustible en el tanque de gasolina en los
automoviles, con un tanque de mayor capacidad, mantiene en funcionamiento el vehiculo por méas
tiempo. Por ejemplo una bateria 4,000 mAh tendra una duracién de dos veces el tiempo que una
bateria de 2.000 mAnh.

Descarga (C): Es la cantidad de energia que la bateria puede suministrar y es el nimero que aparece
con terminacion ‘C’ como ejemplo '20C ', una bateria de 20C puede descargar a 20 x 2,000 mAh,
nos da el resultado de 40.000 mAh o 40Amps de energia constante. ES un nimero importante ya
gue su motor requiere que se le suministre un nivel de potencia determinado.

Las baterias tienen una tasa de "rafaga", que una cantidad de energia que la bateria puede descargar
por un periodo corto de tiempo, normalmente de 10-20 segundos. En etiqueta de la bateria puede
mostrar 20-30C, esto significaria una bateria 1000 mAh puede descargar 20.000 mAh
constantemente o dar una repentina y por corta duracion de 10-20 segundos una descarga de 30.000
mAh (30A) de réfaga de energia.

La bateria nominal un una cierta ‘C’ durara méas tiempo si se utiliza a una necesidad menor de "C",
como ejemplo de esto en el funcionamiento de una bateria con etiqueta 30C y nuestra aplicacion
requiere una descarga nominal de 20C méxima, la bateria tendra un ciclo de vida de més largo que
si usamos una bateria con la etiqueta 20C en cada vuelo.

En nuestro caso tenemos que vamos a utilizar una bateria para 4 rotores que tienen un EC de 20
Amp y necesitan una de 20 C lo que significa que necesitamos una bateria de 40 a 80 C, para
nuestra aplicacion.

Tension (S)

Cada celda de polimero de litio (Lipo) tiene un voltaje nominal de 3.7v por celda. Cuando se esta
cargada una celda Lipo el voltaje no debe de ser mayor a 4.2v, y cuando se descarga nunca debe
estar por debajo de 3v.

Los paquetes de Lipo RC se componen de multiples células. Si la calificacién de la bateria es 3S
esto significa que es de 3 x 3,7 V que es 11.1v. Cuenta con 3 capas de 3.7v cada uno. En otras
palabras, es un paquete de '3 ' celdas.

Peso / tamafio

Para una bateria que es la indicada para nuestro modelo estd debe encajar dentro del
compartimiento de la bateria y el equilibrio del QuadRotor se mantenga estable.

Es normal querer elegir la bateria mas grande y méas potente, pero esto sacrifica rendimiento de
vuelo vy si el voltaje de paquetes es demasiado alto; puede destruir los ESC o del motor.
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Baterias Lipo (carga)

Es importante resaltar que siempre al utilizar un cargador de bateria de polimero de litio, nunca
cargue la bateria por encima de 4.2V por celda.

Ejemplo: Una bateria 2S que serian 2 celdas, nunca se deben de cargar por encima de 8,4 V, 0 una
bateria 3S, nunca hay que cargarla por debajo de 9V

A Nunca hay que dejar una bateria cargando sin vigilancia.
A Nunca hay permitir que el voltaje de la bateria caiga por debajo de los 3V por celda.

Con estas reglas se asegura que nuestra bateria, asi como nuestros elementos y equipo tengan un
buen funcionamiento, se mantengan en buen estado y que son los indicados para nuestra aplicacién
de un UAV tipo VTOL, de baja altura.

4.10 Mddulo de Vigilancia (Transmisor y Receptor de Video)

En el QuadRotor se implementa un sistema de adquisicién de imagenes para realizar posibles tareas
de vigilancia, que consta de un sistema de adquisicion de video, asi como un transmisor en el
QuadRotor y un recepto conectado a la base terrena.

4.10.1 Sistema de video

El sistema de video consta de 2 partes, la primera transmisor de video de reducido tamafio y liviano,
con una transmision inaldmbrica de alta frecuencia (5.8 GHz), ya que sefiales de menor frecuencia y
diferente canal interfieren con la transmisién de datos de video (ejemplo redes celulares) junto con
una camara para la adquisicion de video.

El sistema de transmision de video que utilizaremos consta de una cdmara, la cual utiliza un vidrio
de calidad con un lente del sistema CCD de Sony (ver Fig. 58) y sus caracteristicas en la tabla 14.

Figura 58. Camara de 1/3 de pulgada, SONY CCD con cables y Tapa del objetivo
HobbyHing. Recuperado
dehttp://www.hobbyking.com/hobbyking/store/__21324__1_3_inch_SONY_CCD_Video_Camera_NTSC_.htmlI?strSearch=SONY %20CCD
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Tabla 14. Especificaciones Camara SONY CCD

Especificaciones.

Dispositivo de imagen:

1/3-inch Sony Super HAD CCD de color

Pixel:

752 x 582 (PAL)

Sincronizacion:

Sincronizacién interna

Resolucion horizontal:

520 lineas de TV

lluminaciéon minima: 0.1Lux/F1.2

S/ N Ratio: mas de 48dB (AGC OFF / B/ W OFF)

Balance de blancos: Balance Auto Tracking Blanca

Auto compensacién de contraluz: Encendido / apagado conmutable

Lente: 3,6-6mm

Voltaje de entrada: DCi12v

Corriente eléctrica: 80mA = 5MA

Obturador electronico: Auto

PAL: 1/50 a 1/100, 000 segundo
Salida de video: 1,0 Vp ~ p75Q
Temperatura de funcionamiento: .-10 ~ +50

Tamafio: 38 x 38 mm

Suministro de energia: 12V/150mA

HobbyHing http://www.hobbyking.com/hobbyking/store/__21324__1_3_inch_SONY_CCD_Video_Camera_NTSC_.html?strSearch=SONY %20CCD

Para la transmision de video se utilizara un sistema de comunicacion de transmision de alta
frecuencia 5.8 GHz a 200mW, con 8 canales distintos de transmision, se garantiza una buena
trasmision para un vuelo maximo de 500m volado con la antena estandar, con una antena
direccional se puede extender el rango a mas de 1 km. Esta unidad incluye entrada para micréfono
incorporado.

La segunda parte se encarga de la recepcion y despliegue de datos, utilizando la misma base terrena
como salida del receptor, se utiliza una tarjeta de conversion de RCA a USB, para realizar la
conexion del receptor con la base terrena.
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La unidad receptora tiene 2 salidas de audio y video (AV) para poder hacer grabacion de video y la

para utilizar gafas de FPV u otro monitor, ver figura 59 y sus caracteristicas en la tabla 15.

Figura 59 Sistema de Transmision de video a 5.8 GHz Con 8 canales
HobbyHing Bo scams 5.8Ghz 200mw FPV Wireless AV Tx & Rx Set. Recuperado de
http://www.hobbyking.com/hobbyking/store/uh_viewitem.asp?idproduct=15295

Tabla 15. Especificaciones sistema de transmision de video

Especificaciones:

Impedancia de salida: 50 ohm
Potencia de salida: 21 ~23dBm
Canales: 8

Transmisor de voltaje de funcionamiento:

7 ~15VDC / 150mA

Receptor de tension de funcionamiento: 5vDC
Temperatura de funcionamiento: -10 ~ 85C
Ancho de banda: 0~ 8.0MHz
Audio Frecuencia: 6.5MHz
Video nivel de entrada: 0.8~1.2Vp-p
Video impedancia de entrada: 75 Ohm

Nivel de entrada de audio: 0.5~ 2.0Vp-p
Impedancia de entrada de audio: 10K/Ohm
Peso: 259
Conector de antena: RP-SMA
Dimensiones: 55x26x17mm
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Canales

5,8 g: 5705,5865,5665,5645,5885,5905,5925,5945 MHZ

HobbyHing Boscam 5.8Ghz 200mw FPV Wireless AV Tx & Rx Set http://www.hobbyking.com/hobbyking/store/uh_viewitem.asp?idproduct=15295

El conversor de sefial analdgica RCA a sefial digital USB, es el conversor EasyCap 2.0, (ver Fig.
60). Utilizando un software para grabar video realizaremos la captura de video que se mande desde
el QuadRotor.

Figura 60. Sistema de conversion de RCA a USB EasyCap.

Usbfever EasyCap 2.0. Recuperado de http://www.usbfever.com/index_eproduct_view.php?products_id=218

4.10.2 Sistema de Transmision de video

El diagrama de conexiones que se observar en la figura 61, donde se describen las conexiones
necesarias para la recepcion del video (Rc-305) alimentando el circuito con una fuente de corriente
directa de 5 a 12v, dos opciones para energizarlo es usando una bateria recargable de 9v o una de
Lipo de 12 V a 1200 mA., conectado con el EasyCap, mediante conectores RCA macho-macho, y
listo para conectarlo a la base terrena.

Camara CCD

Figura 61. Conexion del Receptor y el Transmisor (En la Base Terrena) y el Emisor (Montado en el
UAV)

Leos M. G. (2013). Disefio para Tesis

En la conexion abordo del UAV, conectamos la camara directamente al emisor conectando
respectivamente GND, 12v y Out, hay que sefialar que ambos elementos se conectan a nuestra
fuente de voltaje de 12 V, que es la bateria principal que alimenta al QuadRotor.
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4.11 Software de monitoreo en la base terrena

4111 Base terrena

La base terrena esta conformada por un equipo con las siguientes caracteristicas:

o NoteBook COMPAQ nc6400: Con un procesador Core 2 Duo, 1.5 Gb. en RAM, corriendo
en Windows 7 Profesional.

Se instalaran los programas Mission Planner (v1.x.x), Honestech VHS to DVD 5.0 y el X-CUT
para la configuracién del sistema de telemetria, recepcién y grabacion de video, adecuacién,
pruebas, calibraciones y monitoreo del QuadRotor.

4.11.1.1 Programa Mission Planner

El Mission Planner, es un software creado por Michael Oborne, trabajar con el protocolo de
comunicacién MAVIink, en conjunto con las tarjetas ArduPilot Mega de 3DRobotics, dandonos una
aplicacion de alto rendimiento, donde podemos manejar algunas de sus caracteristicas como son:

e Pantalla de datos de vuelo: Se visualizan los instrumentos de vuelo (altimetro, indicador de
velocidad, horizonte artificial (actitud), indicador de direccién, indicador de viraje) asi
como los indicadores de los instrumentos de navegacion (GPS, brdjula) y las variables que
recibimos directamente del QuadRotor (ver Fig.62), podemos reproducir nuestras misiones
previas, por mencionar algunas caracteristicas.

Quick | Acciones Indcadores | Estado | Servo | Logs Telemetria | DataFlash Logs

EIR .

Figura 62. Pantalla Principal de Datos de Vuelo y sus diferentes opciones. Mission Planner a)

Instrumentos de vuelo, b) Instrumentos de navegacion, ¢) Paramentos recibidos
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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o El uso de Google Maps, para crear los waypoints (puntos de ruta) (ver Fig. 63)

N T=I=F
-

Figura 63. Pantalla del Mission Planner: Google Maps, para colocar waypoints (puntos de ruta)
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

e Seleccionar comandos de la misién en mends desplegables
e Grabar a un archivo los registros de misién, cargarlo y analizarlo.

e Pantalla para escribir firmware estable para las diferentes opciones del APM para diferentes
aeronaves y configuraciones, ademas de la activacion, configuracion y calibracion de
instrumentos de vuelo (ver Fig. 64).

Figura 64. Captura de pantalla de las Opciones de Hardware, Seleccion, Activacion,

Configuracién y Calibracién de Instrumentos de Vuelo
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

¢ Modificar la configuracion en los valores y caracteristicas del sistema, como los valores de
los controladores P.1.D. (Proporcional integral derivativo), (ver Fig. 65).

Figura 65.Captura de Pantalla de las Opciones de Software, Configuracion, de valores y

caracteristicas del sistema
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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e Sistema de simulacion de vuelo. (ver Fig. 66).

Figura 66.Captura de Pantalla de la Opcién de Simulacion de vuelo.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

e Comunicacion con el microcontrolador por medio puerto serie del APM 1(Ver Fig. 67)

Figura 67. Captura de pantalla de la Opcién de Terminal, para comunicacion con el micro

controlador.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

El software Mission Planner no Gnicamente tiene la capacidad de monitorear nuestro QuadRotor, si
no también suministra un firmware estable de vuelo, monitoreo de cada variable que transmite el
QuadRotor, comunicarnos directamente con el microcontrolador y solicitarle datos, cambiar la
mision de modo de vuelo automatico pre cargada en pleno vuelo del QuadRotor.
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4.11.1.2 Configuracion de la comunicacion del QuadRotor con la Base
terrena

La tarjeta APM 1, cuenta con un bootloader para Arduino pre instalado, ademés de este bootloader
se instal6 un firmware para el QuadRotor en configuracion Equis (X).

El firmware a utilizar para pruebas es el QuadRotor (v3), la manera directa es por medio de la
aplicacion Mission Planner de la base se terrena o mediante la configuracién y programacion de la
tarjeta con el IDE de Arduino.

Para cargar el firmware mediante la base terrena, se conecté la tarjeta APM 1 mediante el cable
mini a USB a un puerto libre USB 2.0 de la base terrena es importante no tener montadas las
hélices en el QuadRotor si no se realizan pruebas de vuelo y especialmente en la de calibracion
donde no es necesario colocar la bateria.

En el Mission Planner nos dirigimos a la pantalla de datos de vuelo, para hacer la carga del
firmware al QuadRotor la parte de Hardware (ver Fig. 68), de los diferentes modelos
seleccionaremos el ArduCopter (v3.X.X.), con la base terrena conectada a internet procedemos a
cargar el firmware en la tarjeta APM 1 y con esto estaremos listos para hacer las calibraciones
correspondientes...

Mission Planner 1.2

TWARE  SIMULATION  TERMINAL

Antenna Tracker

Figura 68. Captura de Pantalla de la opcion de Hardware, para instalacion de firmware
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Para la configuracion, modificacion y programacién del firmware para grabarlo directamente a la
tarjeta APM 1mediante el IDE de Arduino, necesitamos obtener el programa Arduino modificado
para APM 1y utilizando el cddigo base de firmware ArduCopter (3.0.1 (final)) que se pueden
encontrar en la referencia [16]. Se descomprimieron la carpeta Zip, en carpetas separadas, y
ejecutamos Arduino.

Todos los trabajos en Arduino se guardaran en la carpeta “...\Documentos\Arduino”, aqui

copiaremos las carpetas que se descomprimen del codigo base del firmware, ArduCopter y las
librerias. (ver Fig. 69).
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. € Users » Chris » My Documents » Arduino »
- @@ @@ ]

Include in library = Share with = Burn Mew fi

ez Mame Date mod
 ArduCopter 10/28/201

. libraries 10/28/201

Figura 69. Carpetas necesarias para la programacion, modificacion y configuracion del firmware
APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Para abrir el proyecto en el programa Arduino dentro de la carpeta ArduCopter, abrimos el archivo
del proyecto ArduCopter.pde.

Se cambian la configuracion en la pestafia de APM_Config.h donde, se quitaran los comentarios de
la siguiente forma.

//La seleccion del GPS es automatico.

#define MAG_ORIENTATION
AP_COMPASS_COMPONENTS_DOWN_PINS_FORWARD
Se des comenta la configuracién para el magnetémetro una vez que lo hayamos conectado.

#define FRAME_CONFIG QUAD_FRAME
/*

* options:

* QUAD_FRAME
*TRI_FRAME

* HEXA_FRAME

* Y6_FRAME

* OCTA_FRAME

* OCTA_QUAD_FRAME
* HELI_ FRAME

*/

Definimos que configuracion del QuadRotor, con la opcién QUAD_FRAME.

#define FRAME_ORIENTATION X_FRAME
/-k

* PLUS_FRAME

* X_FRAME

*V_FRAME

*/

Definimos la orientacion de nuestro QuadRotor, y con esto terminamos la configuracién basica.
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Procedemos a carga el programa al microcontrolador del APM 1, seleccionando la tarjeta que
estamos utilizando, en este caso usamos una version de Arduino para esta tarjeta, seleccionando

Arduino MEGA 2560 en ArduPilot > HAL Board > ArduPilot Mega 1 (ver Fig. 70).

= ArduCopter | Arduino ${version} - oIEN
Archivo Editar Sketch Herramientas ArduPilot| Ayuda

N
R— o | ArduPilot Mega 1 -
| AEM_C M ArduPilot Mega 2x  jiil

nove w/ ATmega32s
la o Duemilanove w/ ATmegal68

rduino Mega 2560 of Mega ADK #define FRAME CONFIG QUAD_FRAM
uino Mega (ATmega1230)

16 MHz) w/ ATmega328
16 MHz) w/ ATmegal6e
/, 8 MHz) w/ ATmegai2s
/8 MHz) w/ ATmegal6

Arduino NG or older w/ ATmegal68

Arduino NG or older w/ ATmegag

Figura 70. Captura de Pantalla de la Seleccion de tarjeta para Programar por Arduino.

Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Y cargamos el programa nos vamos al menu Sketch > verificar/compilar.
Para activar los sensores de manera manual, dependiendo de si existen fisicamente o no.
En el codigo, para la tarjeta APM 1.

T L T |

/I Sensores

T L T |

I

/I Existen tres opciones basicas para la seleccion de los sensores de vuelo.
1

/I - Modo de Vuelo Normal. Los sensores son usados fisicamente.

I

/I - Modo de Actitud HIL. Muchos sensores estan deshabilitados,

/I el protocolo HIL suple la informacién de la actitud directamente.

I

/I - Modo de sensores HIL. Sintetiza los sensores que se configuran para
/I suplir los datos de la simulacion

1

// Todo el accesos al GPS puede ser también desde este punto

static GPS *g_0ops;

// Modos de vuelo con arreglo
static AP_Int8 *flight_modes = &g.flight_model;

#if HIL_MODE == HIL_MODE_DISABLED // Si el Modo HEL esta deshabilitado
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/I Sensores Fisicos

#if CONFIG_ADC == ENABLED /' S1 la configuracion del convertidor Analdgico Digital
esta Habilitada
AP_ADC_ADS7844 adc; I/ Se asigna a ADC la conversién del sensor 7844

#endif

#ifdef DESKTOP_BUILD /' Si el constructor de escritorio? esta definido
AP_Baro_BMP085_ HIL barometer; I Se utiliza el Barémetro del Modo HIL
AP_Compass_HIL compass; /I SE utiliza el Compés del modo HIL

#include <SITL.h> // Se incluye la libreria SITL
SITL sitl; /I Si no esta definido el constructor de escritorio

#else

#if CONFIG_BARO == AP_BARO_BMP085 /I Si se configuro el Barometro BMP085
entonces

#if CONFIG_APM_HARDWARE == APM_HARDWARE_APM2 // Si la configuracion del
Hardware a usa es la APM2 entonces

AP_Baro_BMP085 barometer(true); I/l Se utilizar la configuracion del APM2
para el bardbmetro BPM085
# else // De otro modo
AP_Baro_BMP085 barometer(false); /I No se utiliza el Barémetro BPM085
# endif // Fin de la comparacion
#elif CONFIG_BARO == AP_BARO_MS5611 /I Entonces el barémetro es el MS5611
AP_Baro_MS5611 barometer; I/ Se asigna al valor de barémetro el barémetro
MS5611
#endif
AP_Compass_ HMC5843 compass; I/ Se asigna el compaés el compas HMC5843
#endif
#ifdef OPTFLOW_ENABLED /1 Si esta Activo el Flujo Optico entonces

#if CONFIG_APM_HARDWARE == APM_HARDWARE_APM2 // Si la configuracion del
Hardware es la del APM2
AP_OpticalFlow_ADNS3080 optflow(OPTFLOW_CS PIN); // Se utiliza la configuracién con
las conexiones del Hardware con el Flujo 6ptico ADNS3080

#else // De otro modo la configuracion del Hardware es la del
APM1
AP_OpticalFlow_ADNS3080 optflow(OPTFLOW_CS_PIN); // Se utiliza la configuracion con las
conexiones del Hardware con el Flujo 6ptico ADNS3080

#endif /Il Fin de la comparacion del Hardware
#else /I De otro modo no esté activo el flujo optico
AP_OpticalFlow optflow; Il Se genera la variable Ap_OpticalFlow
#endif I/ Fin de la comparacion del Flujo Optico
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4.11.1.3 Programa Honestech VHS to DVD 5.0

El programa Honestech VHS to DVD 5.0 (ver Fig. 71) es un programa para edicién de video, con el
cual se recibi6 y grabo la transmision recibida desde el QuadRotor, compatible con la tarjeta
EasyCap y el sistema de recepcidon de video.

Para nuestra aplicacién donde solo necesitares visualizar o grabar el vuelo del QuadRotor
utilizaremos la opcidn de modo avanzado de video.

ht" vHsImDVD5.0

ﬁ = . &m?g bl b

Figura 71, Captura de Pantalla Principal del programa Honestech VHS to DVD 5.0
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

4.12 Control Remoto

La radio DX7 de Spektrum (ver Fig. 72), es el un sistema Spread Spektrum a 2.4 GHz de largo
alcance para aeromodelos de radio control (R/C). Con la tecnologia DSM2 (Modulacién Spread
Spektrum version 2) de Spektrum, para grandes aeromodelos a gas se obtienen ventajas de la
tecnologia Spektrum. No hay que preocuparse por si existe una frecuencia libre o que subitamente
al encender un radio control en la misma frecuencia existan problemas. Con la tecnologia DSM2 de
Spektrum cuando se realizan pruebas de vuelo, sea un aeromodelo pequefio 0 uno a gran escala,
siempre esta listo y configurado.

El DX7 transmite en la banda 2.4GHz y utiliza DSM2 que utiliza rango visual para todos los tipos y
tamafios de aeromodelos. A diferencia de los sistemas convencionales de banda estrecha, la
tecnologia digital DualLink 2.4 GHz de Spektrum es virtualmente inmune a interferencias de radio
internas y externas.
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SPEKTRLUM.

Sistema de largo alcance, 7
canales, 20 modelos de
memaria.

Figura 72, Control Spektrum DX7

Instruction Manual Spektrum DX7... Recuperado dehttp://www.spektrumrc.com/ProdInfo/Files/dx7espanol.pdf

Junto con el DX7 se utilizd un receptor de 7 canales AR7000 (ver Fig. 73). EI AR7000 combina un
receptor interno y un externo, ofreciendo una superior area de enlace (Transmision Diversity). El
sistema transmite simultdneamente en dos frecuencias, creando dos enlaces de radio frecuencia
(RF). Este redundante doble enlace y la ubicacion en diferentes partes del QuadRotor
(aproximadamente 15 cm), exponen a cada uno a un diferente entorno RF y crea un sélido enlace
RF en todas las condiciones.

Figura 73. Receptor AR7000

Instruction ManualSpektrum DX7. Recuperado de http://www.spektrumrc.com/ProdInfo/Files/dx7espanol.pdf

Uno de los elementos mas importantes para el QuadRotor en pruebas de vuelo, es el control remoto
Spektrum DX7, que se utiliza no solo como control remoto para dirigir la aeronave, sino también
como medida de seguridad, con la opcion de cambiar de modo manual a una misién automatica, o
activar otro modo de vuelo personalizado (Instruction Manual Spektrum DX7, 2013), Es necesario
configurar el control remoto para el control de una aeronave de ala fija, ya que nuestro QuadRotor,
no se maneja con la configuracion de helicoptero tradicional.
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4,121 Sincronizacién Control Remoto y Receptor.

Es importante para cualquier aeromodelo donde se usa control remoto, la sincronizacion entre el
control y receptor(es), es necesario saber que combinacion de pines del receptor de RF hay que
utilizar, para entrar en este modo.

En el receptor en la parte de las conexiones con la etiqueta hacia arriba, se observan varias lineas de
pines, organizados en grupos de 3 de manera vertical, donde la primera linea, comenzando de arriba
hacia abajo son las sefiales PWM que se mandan a la tarjeta APM 1, la segunda linea es donde se
conecta el positivo de alimentacion (+5v) y la tercera es donde se conecta la parte neutral de nuestra
alimentacion (GND), todos los pines de alimentacion estan interconectados (mismo nodo), y de la
misma manera los de alimentacion negativa, solo los que son individuales son las sefiales de pulsos
(ver Fig. 74).

Figura 74. Receptor Principal Spektrum AR7000

Instruction Manual Spektrum DX7. Recuperado de http://www.spektrumrc.com/ProdInfo/Files/dx7espanol.pdf

Hay un juego de 3 pines los cuales estan alineados de manera horizontal, estos tres pines se utilizan
para entrar al modo de sincronizacion del receptor, para esto necesitamos conectar la salida de los
pulsos PWM a la conexién neutral con un conector o un cable, nuestro receptor trae consigo un
conector especifico para esta conexion o podemos realizar el puente con conectores slim
individuales (ver Fig. 75), con el puente conectado alimenta con 5v al receptor y el led del receptor
comenzaran a encender y apagar, esto indica que esta en modo de sincronizacion.

Figura 75. Conexion para entrar al modo de Sincronizacion del receptor Spektrum AR7000
Instruction Manual. Recuperado dehttp://www.spektrumrc.com/ProdInfo/Files/dx7espanol.pdf
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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Con el control apagado, mantenemos presionado el boton BIND/RANGE TEST, que estd en la
parte trasera de nuestro control R/C (ver Fig. 76), y encenderemos nuestro control, y ya se habra
realizado la sincronizacion y el led del receptor se queda encendido. (Instruction Manual Spektrum
DX7, 2013).

Figura 76. Boton BIND/RANGE TEST ubicado en el Control Spektrum Dx7
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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5. Implementacion, pruebas y resultados

Antes iniciar la calibracion, validacion y pruebas, necesitamos tomar en cuenta reglas de seguridad,
no solo las del operador, sino también lo que rodea su medio y la del equipo segin Master Airscrew
(2012) y 3DRobotics (2013).

5.1 Reglas de Seguridad

Operador:

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

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

o Si se realizan pruebas de vuelo en un lugar con auditorio, debe reportar el riesgo por la
distancia de cercania.

o Distancia de seguridad —EIl operador debe de hacer su propia determinacién de lo que es una
"distancia de seguridad" de las personas, los bienes y entorno.

o A plena potencia, el QuadRotor en promedio puede superar los 32 km / h, pueden ascender
cientos de metros y viajar mas de 1.6 km de distancia antes de quedarse sin bateria.

o Hay que prestar atencion a cémo quitar el cable de la bateria de la placa de distribucion de
potencia hasta las pruebas de vuelo y retirar las hélices durante la prueba de motores.

QuadRotor:

o Para las pruebas de vuelo mantenerlo cerca de los limites de alcance visual, no mas alla de
30 m de nuestra posicion. Si el helicoptero se aleja de aproximadamente 100 m empieza a
ser dificil mantener la orientacién y puede romperse.

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

o Los fuertes vientos pueden girar el QuadRotor ocasionando que no se puede avanzar hacia
adelante.

o Cuanto més alto se encuentre, los vientos se vuelven més 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.

o Esaltamente 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 sefial
de radio, puede ser incapaz de discernir el "frente” y desorientarse, o puede perder de vista
el QuadRotor.

o Sise esta iniciando mantener un vuelo bajo y una velocidad lenta en un gran espacio abierto,
hasta que haya probado y ganado confianza
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o Evitar desviaciones bruscas o extremas sobre el control (no tirar bruscamente los sticks).
Con el QuadRotor correctamente calibrado y equilibrado debe requerir s6lo pequefas
entradas de joystick para cambiar la direccion y deben ser estables en el plano horizontal
sin entradas de control.

Evite hacer un reinicio por software de la APM con la bateria del motor conectada.
Evitar que la bateria de los motores esté conectada a menos que se realicen pruebas.
Evitar volar alto con una bateria con carga baja.

Asegurese de que la bateria no se caiga.

Usar un pedazo de goma espuma delgada debajo de ella para que sea pegajoso o utilice
velcro, ademas de la correa de velcro.

O 0O O O O

5.2 Prueba de Funcionamiento y Calibracion

Antes de comenzar con la calibracion y las pruebas de vuelo, es importen mantener fijos y sujetos
los componentes, se utilizé velcro en la estructura del QuadRotor y en los componentes ademas de
amarres elasticos.

Para mantener configurado nuestro moédulo Xbee en el QuadRotor se mantiene desconectado
completamente antes de conectar la bateria, ya que al momento de conectarla, los motores generan
un movimiento en su eje que genera una diferencia de potencial que reinicia nuestro Xbee, (ver Fig.
77).

W

Figura 77. Antes de conectar la bateria desconectar el médulo Xbee.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Conectamos la bateria, se escucha una secuencia de inicio en los motores, en caso de que no
tengamos encendido el control remoto los motores se quedaran pitando, y encenderén las tarjetas.
Una vez conectada la bateria procedemos a conectar la antena de Xbee del QuadRotor, en el otro
moédulo Xbee en una tarjeta de desarrollo y conectada en la base terrena, en el software Mission
Planner en la pantalla de datos de vuelo seleccionaremos el puerto COM que identifica a nuestra
conexion con el Xbee, seleccionaremos la velocidad de transicion que es de 57600 (ver Fig. 78).

90



‘
— T

Figura 78 Captura de Pantalla de Seleccién de Puerto COM, Velocidad de Transferencia y

Conexion. Mission Planner
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Un error de conexion se puede presentar, lo mas comun son los problemas en puerto COM, ya sea
porque no se instalé correctamente el driver de la tarjeta o no seleccionamos el puerto correcto. Si
nos muestra una ventana con cuenta regresiva (ver Fig. 79), hay que verificar si el Xbee del
QuadRotor no se reinicid realizando nuevamente la prueba de transmision entre los médulos Xbee
en las tarjetas de desarrollo o si esta bien conectado los Xbee en su respectiva tarjeta.

Trying to connect

Timeout in 28

Figura 79. Captura de Pantalla donde no hay conexion con el Xbee cuenta regresiva.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

Con la conexion exitosa se muestra la ventana de lectura de variables que se transmiten del Xbee
en el QuadRotor (ver Fig. 80).
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Got param TRIM_THROTTLE

Figura 80. Captura de pantalla de la conexion exitosa del QuadRotor con la Base Terrena
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

5.2.1 Seleccion de Configuracion de Vuelo

En el Mission Planner en Hardware seleccionar la configuracién de la direccion en Equis (X), la
opcion de Hardware, seleccionaremos de la parte izquierda“>> Mandatory Hardware” en “Fremae
Type”, donde seleccionamos la configuracion de modo de vuelo 3 en Equis (X), para nuestro
QuadRotor (ver Fig. 80).

[ Mission Planner 1255

DATA FLIGHT PLAN HARDWARE SOFTWARE  SIMULATION

g2

Install Firmware Modo de Vuelo 1
>> Mandatory Hardware

Modo de Vuelo 2

Accel Calibration

Radio Calibration Modo de Vuelo 3

Flight Modes

Figura 80.Captura de pantalla de la seleccidn de configuracion Equis (X) en el Mission Planner.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

5.2.2 Activacion y Calibracion del Magnetometro

Seleccionaremos “Compass” en “>> Mandatory Hardware” y seleccionaremos la casilla “Activar”,
y la de “Auto Dec Declinacion”, (ver Fig. 81), para activar el magnetometro, se ajusta
automaticamente mientras es usado, esta opcion es la mas optima ya que no tendremos que meter
los datos manualmente de cada lugar en el que se realicen pruebas si se cambia seguido de aérea
geogréfica.
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ission Planner 1.2.55 mav 1.0
Pk

TDATA FLIGHT PLAN HARDW, SOFTWARE ~ SIMULATION  TERMINAL HELP DONATE

| Install Firmware Modo de

>> Mandatory Hardware Activar ;
AtoDec 0 por ejemplo, en grados 2° 3
Fiosme Type ; Decinacion  Siio Web Decinacién Modo de Vuelo 4

Accel Calibration P votube Bxamole

Figura 81. Captura de pantalla de la Activacion del magnetémetro en el Mission Planner
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

La calibracion se realiza mediante la opcion “Live Calibration”, dura 60 segundos, y durante este
periodo de tiempo, se mueve el QuadRotor sobre en todos sus ejes y direcciones, colocandolo de
cabeza, recargarlo sobre su lado derecho e izquierdo, sobre el frente totalmente vertical ya sea a 90°
y 270° respectivamente, esta misa forma de calibrar se utiliza en la calibracion de los acelerémetros.

5.2.3 Seleccion de Configuracion de Vuelo

La configuracion del control remoto, para aplicacion de seguridad, en pruebas automaticas, es
utilizada cuando algln percance durante las pruebas de vuelo automaticas ocurre, y necesitamos
pasar a un modo de vuelo automatico mas seguro y estable o a un modo de vuelo manual.

La configuracion de los diferentes tipos de vuelo la podemos realizar en la pantalla del Mission
Planner en Modos de vuelo (Flight Modes), seleccionando los tipos de modos de vuelo disponibles,
para pruebas de vuelo los modos de vuelo que se utilizaron(ver Fig. 82), son:

Stabilize (Estabilidad).

Alt Hold (Modo de Mantener Altura).
No se utiliza.

Position (Mantener la posicion).

Auto (Vuelo Automatico)

© o M w N

Land (Aterrizaje)
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Figura 82. Captura de pantalla de la Seleccion de modos de vuelo - Mission Planner
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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En la posicion No.3 de nuestra lista no es accesible, por las combinaciones posibles de nuestro
control remoto dado la configuracion de este, en la tabla 16podremos ver las combinaciones de los
controles Flap Mix y Mix Rudder D/R del control remoto.

Flap Mix, tiene 3 posiciones, a la que le asignaremos numeros, tabla 16.a, Asi como al control de
Mix Rudder D/R, tabla 16.b, para poder realizar las combinaciones de la tablal6.c, donde se
describen las combinaciones de estos controles para asignar los modos de vuelo.

Tabla 16. Combinacion de los controles Flap Mix y Mix Rudder D/R.

Numero | Posicion
0 Alto
1 Centro
2 Bajo
a) Uso de los nimeros del control Flap Mix.
Numero | Posicion
1 Hacia
Adelante
0 Hacja
Atrés

b) Uso de los nimeros del control Mix Rudder D/R.

Flap Mix Mix Rudder Modo de vuelo
D/R
0 2 Stabilize
1 2 Alt Hold
1 1 Position
0 0 Auto
1 0 Land

c) Resultado de la combinacion de los controles de Flap Mix y Mix Rudder D/R

APMCopter . Recuperado de http://copter.ardupilot.com/

Como podemos notar falta la combinacién Flap Mix (FM) =0 con Mix Rudder D/R (MR) = 1, esta
combinacion nos da el mismo resultado que la combinacién (FM-1 con MR-1), por lo tanto no
podamos utilizar esta combinacion.

Para la activacion de esta configuracion del control remoto es necesario revisar el manual.
(Instruction Manual Spektrum DX7, 2013).
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5.3 Pruebas manuales

Para las pruebas manuales se utilizé el modo de vuelo estabilizar (Stabilize), que es apropiado para
conocer la forma de vuelo y ajustes de nuestra aeronave, las caracteristicas son:

5.3.1 Modo de vuelo de estabilizacion (Stabilize):

* El modo de vuelo estabilizar, automaticamente nivela el QuadRotor y mantiene el rumbo actual.
* Es el modo de vuelo operativo principal y es bueno para el vuelo general.

* El QuadRotor debe estar siempre inicializado en el modo de vuelo estabilizar con el fin de ser
capaz de armar a los ESC antes del despegue.

» Al mover el Pitch and Roll palanca de control en cualquier direccion hard que el helicoptero se
incline y se mueven en esa direccion.

e Al soltar la palanca de control del Pitch y Roll hara que el QuadRotor vuelva a nivelarse.

e En ladireccion de la palanca de mando (Pitch y Roll) es aproximadamente igual al angulo
del helicoptero.

e Los angulos de control por defecto son mas y menos 45 grados.

e El viento permanente no se compensa automaticamente y el QuadRotor se ira a la deriva
con el viento a menos que los controles del operador generen una entrada que lo
contrarresten.

» Al mover el Throttle (acelerador) del control hacia arriba o hacia abajo hara que el helicéptero
ascienda o descienda en consecuencia.

Este modo de vuelo es el perfecto para volar manualmente el QuadRotor, ademas de que es nuestro
principal modo para el “armado” y “desarme”.

5.4 Pruebas automaticas

Estas pruebas se abordaron los modos de vuelo automaticos, que son Utiles para programar posibles
rutas o modos de vigilancia ya sea utilizando un solo modo de vuelo o combinando los, sus
caracteristicas que nos indican en 3DRobotics (2013) que son :

5.4.1 Modo de vuelo mantener la altitud (Alt Hold)
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- El acelerador se controla automéaticamente para mantener la altitud actual.

- Al entrar en un modo Alt Hold se mantiene la altitud actual de forma automaética, la
posicién actual de la aceleracidn en el control remoto (Throttle) se utiliza como base para el
mantenimiento de la altitud por lo que es importante que se esté en a una altitud estable
antes de iniciar el modo ALT HOLD.

La tarjeta APM 1 compensara el ascenso o descenso y se mantendrd una altura
estable.

Es aconsejable no depender de esta capacidad.

- Enel modo Alt Hold la altura fijada se puede cambiar manualmente elevando o bajando el
acelerador mas alla de una zona central donde no se ve accion alguna.

Después de usar el control manual para cambiar de altitud, es importante volver a
colocar el acelerador de nuevo a lo més cercano posible a su posicion de vuelo
estacionario original.

Cuando se cambia de nuevo al modo de estabilizacion de cualquier modo Alt Hold,
el QuadRotor ird inmediatamente en la direccion de cualquier desplazamiento del
acelerador desde la posicién original. Esto puede disminuir o aumentar su altura a
un ritmo peligroso.

Es importante tener en cuenta que no se puede aterrizar y apagar los motores en este
modo, y no se controla la altitud ni los motores directamente.

Se recomienda siempre cambiar al modo a estabilizacion para aterrizar y desactivar
(desarmar) los motores.

5.4.2 Modo de position y modo Loiter

- El'modo de posicién es el mismo que Loiter, pero con el control del acelerador manual.

- El modo Loiter intenta mantener automaticamente la ubicacién actual, asi como el rumbo y
altitud.

- Con el viento los controladores PID y sensores se verdn afectados en la eficacia para
mantener la posicion.

Si es muy fuerte el viento se tendrd una mayor desviacion en la ubicacion.

En el modo Loiter la ubicacién se puede ajustar manualmente mediante las palancas
del control remoto.
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La ubicacién horizontal se puede ajustar con la palanca del control Roll y palanca
de control de Pitch.

El rumbo se puede restablecer con la palanca de control de Yaw.

La altitud también se puede ajustar con la palanca de control Throttle.

- El modo Loiter intenta mantener la posicion actual, con base a los datos del GPS, que debe
estar encendido y recibiendo la sefial de los satélites antes del despegue.

LEDs:

A (Verde)

B (Yellow)

C (Rojo)

Tanto el LED azul del GPS y de la APM 1 IMU Shield de la placa (led C, ver Fig.
84),el LED azul debe estar encendido y sin parpadear antes de armar cuando el
modo Loiter se va a utilizar la descripcion de los LED’s se puede ver en la tabla 17.

Figura 84. Leds de estado placa morada APM 1 IMU Shield
APMCopter . Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Tabla 17. Leds en la placa morada del APM 1 IMU Shield
Descripcion:

Solido (Se mantiene encendido) = Armado, Los motores estan listos para operar; Parpadeando
= Desarmado, los motores no funcionaran aunque aceleremos

Enciende y apaga durante la calibracién, de otro modo no se usa y se mantiene apagado.

Solido = Ubicado,
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Parpadeando = Esperando localizacion,

Apagado = El GPS no esté4 conectado

Power .
("on") Cuando se encuentra conectado a la bateria.
RX TX Parpadean durante la comunicacion serial, ya sea por la carga del firmware o la comunicacion

por telemetria.

- Al entrar en un modo que mantiene la altitud actual de forma automatica, la posicion actual
de la aceleracion se utiliza como base o indicador para el mantenimiento de la altitud por lo
gue es importante que se mantenga en una altitud estable antes de iniciar el modo Loiter.

La APM 1 compensara el ascenso o descenso y debe mantenerse a una altura
estable.

Es aconsejable no depender de esta capacidad.

- En el modo de altitud Loiter todavia se puede cambiar manualmente elevando o bajando el
acelerador mas alla de una gran zona central.

Después de usar el control manual para cambiar de altitud, es importante volver a
colocar el acelerador de nuevo a lo mas cercano a su posicion original.

Cuando se cambia de nuevo al modo de Estabilizacién de cualquier modo
automatico, el QuadRotor ird inmediatamente en la direccién de desplazamiento
que tenga el acelerador, se disminuye o0 aumenta la altura a un ritmo acelerado.

- No se puede aterrizar y apagar el motor manualmente en modo Loiter.

El mando del acelerador solo ajusta la altura, no activa o desactiva los motores
directamente.

Debe cambiar al modo de estabilizacion para aterrizar y desarmar los motores.

5.4.3 Modo de Vuelo Auto (Automatico)

- El modo automatico permite al QuadRotor seguir una lista de puntos de ruta que conforman
una mision para controlar sus acciones.
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Las listas de mision pueden ser un conjunto de puntos de ruta (waypoints) o seleccionar
modos automaticos en secuencia y generar listas de misiones complejas con, despegue,
giros, activacién del relevador, regresar a home, etc.

Las misiones utilizan el GPS, para que el QuadRotor logre con seguridad su mision, hay
verificar que el indicador del GPS,(LED azul) y APM 1 IMU Shield LED C, no encienden
y apagan antes de comenzar las pruebas.

Se puede iniciar el modo automatico en tierra o desde el aire.

Si se utilizar el modo Auto para despegar desde tierra, hay un sistema especial de seguridad
que impide la ejecucion de la secuencia de comandos de mision hasta que se “Arme” el
QuadRotor y luego hay que dar una pequefia aceleracion para que comience la secuencia.

Esto es para evitar que el QuadRotor despegue por si solo si es accionando
accidentalmente el interruptor que acciona este modo.

Su valor actual del acelerador se utiliza como punto de referencia para el control de
la altura.

Una vez que el QuadRotor ha despegado se dirige a la primera altura de destino y
comenzara a seguir la secuencia de comandos de la mision.

Activar el modo Auto cuando se esta en el aire hara que el QuadRotor se dirija a su primera
altitud marcada y comenzara a seguir la secuencia actual de la mision.

Una vez que la secuencia de la misién se ha completado, el helicoptero no vuela a home, si
no se le ha indicado.

Perdera el tiempo en la Gltima ubicacion de la secuencia hasta que recobre el control en
modo de estabilizacion.

El QuadRotor regresa a home agregando el comando Regresar al punto de despegue
(RTL — Return to Launch), hasta el final de la secuencia de comandos de la mision.

Para aterrizar manualmente y desarmar los motores (en lugar del aterrizaje automatico),
debe cambiar al modo de estabilizar para hacerlo.

- No se puede aterrizar de forma manual en cualquier modo de automatico, ya que el
acelerador controla la altitud, no los motores directamente, colocando la instruccién
RTL o Auto Aterrizar en el Gltimo lugar de la secuencia de la mision obligaré al
QuadRotor a aterrizar y desactivara los motores.
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Se generd una secuencia de vuelo en el modo auto, agregando al final la instruccion RTL, la
secuencia se introdujo mediante el Mission Planner, donde utilizaremos 5 puntos de ruta, siendo el
ultimo el de aterrizaje (ver Fig. 85).

Figura 85. Captura de Pantalla de la Ruta a seguir del QuadRotor
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

5.5 Resultado

5.5.1 Pruebas Manuales

Colocando el QuadRotor a una distancia de seguridad mayor de 5 mts., con el modo de
estabilizacién seleccionado, se “arma” el QuadRotor con los comandos del control remoto
(acelerador al minimo y con la palanca de control del Roll hacia la izquierda), verificando que
responda adecuadamente acelerando un poco.

Para conocer y calibrar el QuadRotor con las salidas del control remoto, se utilizan los ajustadores
de sefial (Trim) (ver Fig. 86), estos ajustadores de la sefial de salida en las diferentes direcciones del
control del QuadRotor, una vez ajustado, la aceleracion eleva o desciende horizontalmente el
QuadRotor sin que nos genere otro movimiento indeseado sobre alguno de los ejes, esto se
considera cuando el QuadRotor estd se eleva y mantiene en su posicién en un punto con
movimientos suaves, lo Unico que modifica el desplazamiento del QuadRotor es la direccion del
viento.

Esta calibracién es relativa a la percepcion del operador, ya que con un pequefios movimientos en
los controles se generar el movimiento necesario, no hay que mover de extremo a extremo los
controles, ya que ese movimiento sera reflejado en el QuadRotor.

Hay que desarrollar cierta afinidad con el vuelo del QuadRotor por medio del control remoto, ya
que es el sistema de seguridad para las pruebas automaticas.
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Figura 86. Trim, Ajustes en la salida del control.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis

5.5.2 Pruebas Automaticas

Las pruebas automaéticas se realizaron a baja altura, establecer la altura en el Mission Planner, se
indicara una altura de 9m en “Home”, que se modifica en la pantalla de datos de vuelo, en acciones,
donde podemos observar la altura de nuestro home, se puede cargar en el QuadRotor este nuevo
valor ya sea antes del iniciar las pruebas o durante ellas.

Con pleno conocimiento de las combinaciones de los modos de vuelo en nuestro control remoto, se
realizaron los cambios respectivos en la prueba de vuelo del QuadRotor.

Durante las pruebas se presentaron percances, con respecto a la posicion horizontal en las pruebas
automaticas y al mantener la altura por la falta del sensor ultrasénico, que nos ayuda en el descenso
y con posibles chogues del QuadRotor.

Para la prueba de vuelo totalmente automatico la secuencia a utilizar se puede observar en la figura
87, comenzando por la instruccion de despegue (Take off), seguida de la ruta de 5 puntos y
finalizando con la opcion de RTL o auto-aterrizar (Land).

Figura 87. Planeacion de Mision en Mission Planner.
Leos M. G. (2013). Captura para Tesis
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En la prueba automatica, los percances que tuvieron son sobre el control de la elevacion y posicién
debido al poco espacio abierto reducido en el que se realizaron las pruebas, y la resolucion del GPS,
como se menciona en las caracteristicas es menor a 3m, esto nos generé problemas al momento de
acercarse a los arboles y estructuras que se encuentran en el area de pruebas, teniendo que cambiar
al modo de estabilizacion de manera constantemente para evitar choques.

Ademas de la falta del sensor ultrasénico, hace falta un sensor de flujo, que es una camara de baja
resolucidn encargada de vigilar los cambios en los movimientos de direccidn del QuadRotor.

Conclusiones

Se implementé un UAV tipo QuadRotor de baja altura integrado por un asistente de vuelo
(microprocesador de la tarjeta ArduPilotMegal), que permite la transmision de variables: datos de
giroscopios en los tres ejes, acelerometros en tres ejes, GPS, magnetdmetro, medidor de presion
atmosférica, medidor de temperatura y estado de la bateria, mediante médulos de comunicacién
Xbee, su carga Util esta compuesta por una camara RGB/video con transmisora la base terrena.

Basandonos en las pruebas de vuelo, el modo de vuelo de estabilizacion, es el mas ideal para
manejar, conocer y controlar directamente el QuadRotor, mediante el control remoto. Para las
pruebas automaticas es necesario agregar al sistema sensores ultrasénicos asi como sensores de
flujo de video, para que el control sea preciso y estable para estos modos de vuelo en el QuadRotor.

En el presente trabajo se exponen los elementos necesarios para la implementacién de un UAV,
QuadRotor tipo VTOL impulsados por motores eléctricos AC sin escobillas, para lograr un control
y censado, un ejemplo de base terrena para la simulacién de instrumentos y monitoreo de la
aeronave.

Trabajo futuro

Mediante este UAV, se adquiri6 la experiencia para comenzar la modificacion y/o el desarrollo de
un UAV, de estas caracteristicas con tecnologia propia, desde la avidnica, hasta el fuselaje.

El UAV presentado en este trabajo, se considera por los resultados de las pruebas manuales como
un sistema estable al momento de controlarlo, esto nos presta la oportunidad de implementar nuevas
formas de control, como por ejemplo mediante sefiales biométricas, agregandolas a las
caracteristicas de las que ya cuenta el aeronave y el software de pruebas.
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ANEXOS

Procedimiento para reinicio de los médulos Xbee Pro con tarjeta de
desarrollo XBIB-U-Rev 6.

Para reiniciar los médulos Xbee Pro con las tarjetas de desarrollo XBIB-U-Rev. 6, seguiremos los
siguientes pasos:

Tomando el médulo de la tarjeta de interfaz XBIB-Rev 6.

Conectaremos la tarjeta de interfaz a la computadora sin el Xbee conectado.
Abrimos el X-CTU asegurandonos de que la velocidad de seleccién es de 9600
Nos iremos a la pestafia "Configuracion del médem"

Activamos la marca en la casilla "Siempre actualizar firmware"

Seleccione médem adecuado del menu desplegable, por ejemplo el XBP24
Seleccionar la versién del firmware en el mena desplegable.

Hacer clic en el boton "Write". Después de unos segundos de intentar leer el mdédem, aparecera un
cuadro de informacion que dice Accidn Necesaria.

Insertar con precaucion el Xbee en la tarjeta de desarrollo como lo indique la tarjeta. Después de
unos segundos, esto deberia provocar una recarga del firmware.

Si se muestra el cuadro de informacion nuevamente, sélo se tiene que utilizar el boton de reinicio en
la tarjeta de desarrollo.

Una vez que haya confirmado que escribiendo nuevamente, se restablece la configuraciéon de
fabrica, con la velocidad de 9600 bauds.
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Ensamblado de tarjetas ATMega 2560 y APM 1 IMU Shield

Para que las tarjetas ATMega 2560 y APM 1 IMU Shield integren una sola solucion, tenemos que
acoplar estas dos tarjetas, para este procedimiento se necesita, un cautin con control de temperatura,
soldadura, las tarjetas ATMega 2560 y APM 1 IMU Shield y los headers tanto macho como hembra

y el especial de &ngulo recto de 3x16 (ver Fig. 88).

Figura 88. Tarjetas ATMega 2560 y APM 1 IMU Shield, con headers macho y hembra y el especial

de angulo recto de 3x16
APMCopter . Recuperado de http://copter.ardupilot.com/

Se instald el heder de angulo recto de 3x16, para los conectores de entrada para el control R/C,
alimentacion y salidas de la tarjeta ATMega 2560 (ver Fig. 89).

Figura 89. Heder de angulo recto 3x16, colocado en tarjeta ATMega 2560
APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Se cortan los headers hembra y macho, que haran las conexiones entre las tarjetas, primero
cortamos los headers hembra que van a ir conectados a la tarjeta APM 1 IMU Shield (ver Fig. 90.a),
una vez cortados estos headers hembra, los headers machos se colocaran dentro de los headers
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hembra y se cortaran a esa medida (ver Fig. 90.b y 90.c) y asi tendremos listos los headers para
colocarlos en las tarjetas (ver Fig. 90.d).

a) Headers hembra Cortados

20\

c¢) Colocados los headers macho en d) Terminamos de prep»arar los headers
los hembra y los cortamos

Figura 90. Preparacion de Headers para las tarjetas ATMega 2560 y APM 1 IMU
APMCopter. Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Soldando en la tarjeta ATMega 2560 los headers macho y separandolos de los headers hembra (ver
Fig. 91.a), se soldaron todos los headers en la tarjeta ATMega 2560 (ver Fig. 91.b), ya una vez
soldados los headers macho, les colocamos los headers hembra para colocar encima la tarjeta APM

1 IMU Shield (ver Fig. 910.c y 91.d), y soldar los headers, terminando asi con el armado de la
tarjeras (ver Fig. 91.e), denominadas APM 1.

111


http://copter.ardupilot.com/

1
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a) Colocando Headers Machdj
Separados de los headers hembra

3

-

d) Colocando la tarjeta APM 1 IMU Shield
sobre los machos sobre los headers hembra

¢) Colocando los headers hembra

e) Resultado final de los Headers hembra soldados
y la tarjeta ya ensamblada.

Figura 91: Union de las tarjetas ATMega 2560 y APM 1 IMU Shield
APMCopter . Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

Estas tarjetas son la parte medular de nuestro UAV, ya que es la tarjeta (ATMega 2560) donde
reside el microcontrolador que es el piloto automatico asi como el asistente de vuelo, transmisor de
los datos de vuelo que proporcione la tarjeta APM 1 IMU Shield por medio de médulos Xbee, asi
como la conectividad USB a nuestra base terrena para la configuracion y calibracion.
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Interconexion de modulos

Para comenzar con la conexion del QuadRotor, hay que fijar nuestros elementos al fuselaje,
utilizamos velcro, ligas de tela y ganchos, pegando pequefios trozos de velcro en algunos nuestros
elementos y en partes de la base para tener la sujecién, los elasticos de tela los usaremos para
mantener en su posicién como medida de seguridad.

Nos basaremos en el diagrama de la figura 92. Para la conexion del APM 1, con todos los elementos.

Diagrama de Conexiones para las tarjetas APM 1 IMU Shield

Xbee
/ Datos por Radio

RC Receiver
Autopilot control

Sensor de
Velocidad

Yaw / Rudder

Throttle
Pitch / Elevator Magnetometro
Roll / Alleron

Modulo GPS

ESC

1: El Canal de Yaw/Rudder solo se usa conado los alerones estan configuradospara un control de giro
2: Los elevadores requieren la seleccion del mezclador de elevadores en el AMP 1 IMU shield switch #4

Figura 92. Diagrama de Conexiones para la tarjeta APM 1 IMU Shield

APMCopter . Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

La conexi6n de la bateria es la misma para todos los ESC, para esto usamos la tarjeta de
distribucion de energia (PDB) que viene con el fuselaje del QuadRotor, en la cual vienen con
indicadores para hacer las conexiones de la bateria, asi como los conectores que para las sefiales
PWM de salida a la tarjeta APM 1 asi como un la alimentacién de la tarjeta.

Colocando la tarjeta PDB, en el fuselaje se cubre con una nueva placa, donde colocaremos la tarjeta
APM 1, sujetandola con velcro y los elésticos de tela para asegurarla, la posicién de la tarjeta la
podremos ver en la figura 93, donde la parte con pines de conexion, apunta a la parte trasera de
nuestra aeronave.
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Figura 93. Configuracion X, diagrama de conexiones
APMCopter . Recuperado dehttp://copter.ardupilot.com/

En la configuracion en “X”, es importante la posicion de las hélices dependiendo su direccion de
giro para cada rotor, ya sea en sentido de las manecillas del reloj o en contra sentido. Respetando el
orden de nuestras entradas y salidas asi como el diagrama de conexiones para nuestros rotores y
nuestro sistema de RC.

114


http://copter.ardupilot.com/

Glosario

Acelerdmetro: Cualquier instrumento destinado a medir aceleraciones. Esto no es necesariamente
la misma que la aceleracién de coordenadas (cambio de la velocidad del dispositivo en el espacio),
sino que es el tipo de aceleracion asociada con el fendémeno de peso experimentado por una masa de
prueba que se encuentra en el marco de referencia del dispositivo.

Bus SPI: (Serial Peripheral Interface) es un estandar de comunicaciones, usado principalmente
para la transferencia de informacion entre circuitos integrados en equipos electronicos. El bus de
interfaz de periféricos serie 0 bus SPI es un estandar para controlar casi cualquier dispositivo
electronico digital que acepte un flujo de bits serie regulado por un reloj.

Incluye una linea de reloj, dato entrante, dato saliente y un pin de chip select, que conecta o
desconecta la operacion del dispositivo con el que uno desea comunicarse. De esta forma, este
estandar permite multiplexar las lineas de reloj.

Charge-coupled device (CCD): (en espariol «dispositivo de carga acoplada») es un circuito
integrado que contiene un nimero determinado de condensadores enlazados o acoplados. Bajo el
control de un circuito interno, cada condensador puede transferir su carga eléctrica a uno o a varios
de los condensadores que estén a su lado en el circuito impreso. La alternativa digital a los CCD son
los dispositivos CMOS (complementary metal oxide semiconductor) utilizados en algunas camaras
digitales y en numerosas cdmaras web. En la actualidad los CCD son mucho més populares en
aplicaciones profesionales y en camaras digitales.

Conversion analogica-digital (CAD): o digitalizacion consiste en la transcripcion de sefiales
analdgicas en sefiales digitales, con el propoésito de facilitar su procesamiento (codificacion,
compresion, etc.) y hacer la sefial resultante (la digital) mas inmune al ruido y otras interferencias a
las que son més sensibles las sefiales analdgicas.

Un gestor de arranque (en inglés «bootloader») es un programa sencillo que no tiene la totalidad de
las funcionalidades de un sistema operativo, y que esta disefiado exclusivamente para preparar todo
lo que necesita el sistema operativo para funcionar. Normalmente se utilizan los cargadores de
arranque multietapas, en los que varios programas pequefios se suman los unos a los otros, hasta
que el ultimo de ellos carga el sistema operativo.

DIP: se trata de un conjunto de interruptores eléctricos que se presenta en un formato encapsulado
(en lo que se denomina Dual In-line Package), la totalidad del paquete de interruptores se puede
también referir como interruptor DIP en singular.
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FTDI (Future Technology Devices): International conocida cominmente por sus siglas, es
una compafiia de dispositivos semiconductores de propiedad privada escocesa, que se especializa en
tecnologia de bus serie universal (USB). Desarrolla, fabrica y soporta dispositivos y sus
controladores de software relacionadas para la conversion de RS-232 o transmisiones de serie TTL
con sefiales USB, con el fin de permitir la compatibilidad con dispositivos heredados con las
computadoras modernas.

I2C: es un bus de comunicaciones en serie. Su nombre viene de Inter-Integrated Circuit (Inter-
Circuitos Integrados). La velocidad es de 100 kbit/s en el modo estandar, aunque también permite
velocidades de 3.4 Mbit/s. Es un bus muy usado en la industria, principalmente para comunicar
microcontroladores y sus periféricos en sistemas integrados (Embedded Systems) y generalizando
mas para comunicar circuitos integrados entre si que normalmente residen en un mismo circuito
impreso.

La principal caracteristica de 12C es que utiliza dos lineas para transmitir la informacion: una para
los datos y por otra la sefial de reloj. También es necesaria una tercera linea, pero esta sélo es la
referencia (masa o tierra). Como suelen comunicarse circuitos en una misma placa que comparten
una misma masa esta tercera linea no suele ser necesaria.

Las lineas se llaman:
SDA: datos

SCL.: reloj

GND: tierra

ISP: Es la habilidad de algunos dispositivos 16gicos programables, microcontroladores y otros
circuitos electrénicos de ser programados mientras estan instalados en un sistema completo, en
lugar de requerir que el chip sea programado antes de ser instalado dentro del sistema.

Led: Se refiere a un componente optoelectrénico pasivo, mas concretamente, un diodo que emite
luz. La palabra «led» proviene del acrénimo inglés LED (Light-Emitting Diode: diodo emisor de
luz).

Magnetometros: Son los dispositivos que sirven para cuantificar en fuerza o direccion la sefial
magnética de una muestra.

El magnetismo varia de lugar en lugar y a las diferencias en el campo magnético terrestre (la
magnetosfera) y puede ser causada por las diferentes naturalezas de las rocas y la interaccion entre
las particulas cargadas del Sol y la magnet6sfera de un planeta. Los magnetémetros son un
frecuente componente instrumental de naves espaciales que exploran planetas.
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MAVLink: Es solo un encabezado de mensaje muy ligero, para micro vehiculos aéreos.

Puede empacar estructuras a través de canales seriales de alta eficiencia y enviar estos paquetes a la
estacion de control de tierra. Estd ampliamente probado en la PX4, PIXHAWK, APM y plataformas
Parrot AR.Drone y sirve alli como columna vertebral de la comunicacion para la comunicacion
MCU / IMU.

Memoria flash: Es la que permite la lectura y escritura de mdltiples posiciones de memoria en la
misma operacion. Gracias a ello, la tecnologia flash, siempre mediante impulsos eléctricos, permite
velocidades de funcionamiento muy superiores frente a la tecnologia EEPROM primigenia, que
s6lo permitia actuar sobre una Unica celda de memoria en cada operacion de programacién. Se trata
de la tecnologia empleada en los dispositivos denominados pendrive.

Modulacién por Ancho de Pulso (PWM): La modulacion por ancho de pulsos (también
conocida como PWM, siglas en inglés de pulse-width modulation) de una sefial o fuente de energia
es una técnica en la que se modifica el ciclo de trabajo de una sefial periédica (una senoidal o una
cuadrada, por ejemplo), ya sea para transmitir informacion a través de un canal de comunicaciones
0 para controlar la cantidad de energia que se envia a una carga.

El ciclo de trabajo de una sefial periddica es el ancho relativo de su parte positiva en relacion con el
periodo. Expresado matematicamente:

.
D=7

D es el ciclo de trabajo
T es el tiempo en que la funcién es positiva (ancho del pulso)

T es el periodo de la funcién

La construccion tipica de un circuito PWM se lleva a cabo mediante un comparador con dos
entradas y una salida. Una de las entradas se conecta a un oscilador de onda dientes de sierra,
mientras que la otra queda disponible para la sefial moduladora. En la salida la frecuencia es
generalmente igual a la de la sefial dientes de sierra y el ciclo de trabajo estd en funcién de la
portadora.

La principal desventaja que presentan los circuitos PWM es la posibilidad de que haya
interferencias generadas por radiofrecuencia. Estas pueden minimizarse ubicando el controlador
cerca de la carga y realizando un filtrado de la fuente de alimentacion.

Para las Aplicaciones, en la actualidad existen muchos circuitos integrados en los que se
implementa la modulacion PWM, ademas de otros muy particulares para lograr circuitos
funcionales que puedan controlar fuentes conmutadas, controles de motores, controles de elementos
termoeléctricos, choppers para sensores en ambientes ruidosos y algunas otras aplicaciones. Se
distinguen por fabricar este tipo de integradas compafiias como Texas Instruments, National
Semiconductor, Maxim, y algunas otras mas.
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En los motores, la modulacién por ancho de pulsos es una técnica utilizada para regular la velocidad
de giro de los motores eléctricos de induccion o asincronos. Mantiene el par motor constante y no
supone un desaprovechamiento de la energia eléctrica. Se utiliza tanto en corriente continua como
en alterna, como su nombre lo indica, al controlar: un momento alto (encendido o alimentado) y un
momento bajo (apagado o desconectado), controlado normalmente por relevadores (baja frecuencia),
MOSFET o tiristores (alta frecuencia).

Otros sistemas para regular la velocidad modifican la tension eléctrica, con lo que disminuye el par
motor; o interponen una resistencia eléctrica, con lo que se pierde energia en forma de calor en esta
resistencia.

La modulacion por ancho de pulsos también se usa para controlar servomotores, se utilizan mucho
en robdtica y en vehiculos aéreos pequefios, los cuales modifican su posicion de acuerdo al ancho
del pulso enviado cada un cierto periodo que depende de cada servo motor. Esta informacion puede
ser enviada utilizando un microprocesador como el Z80, o un microcontrolador (por ejemplo, un
PIC 16F877A de la empresa Microchip).

Multiplexores: Son circuitos combinacionales con varias entradas y una Unica salida de datos,
estan dotados de entradas de control capaces de seleccionar una, y s6lo una, de las entradas de datos
para permitir su transmision desde la entrada seleccionada hacia dicha salida.

En el campo de la electrénica el multiplexor se utiliza como dispositivo que puede recibir varias
entradas y transmitirlas por un medio de transmisidon compartido. Para ello lo que hace es dividir el
medio de transmision en multiples canales, para que varios nodos puedan comunicarse al mismo
tiempo.

PPM (Modulacion por Posicion de Pulso): Del inglés, Pulse Position Modulation (PPM), En
donde la Amplitud y el ancho son fijos y la posicién en variable, es un tipo de modulacién en la
cual una palabra de R bits es codificada por la transmisién de un Gnico pulso que puede encontrarse
en alguna de las 2”*M posiciones posibles. Si esto se repite cada X segundos, la tasa de transmision
es de R/X bits por segundo. Este tipo de modulacion se usa principalmente en sistemas de
comunicacion Optica, donde tiende a haber poca o ningln tipo de interferencia por caminos
maltiples.

Servomotor: Es un dispositivo similar a un motor de corriente continua que tiene la capacidad de
ubicarse en cualquier posicion dentro de su rango de operacion, y mantenerse estable en dicha
posicion. Un servomotor es un motor eléctrico que consta con la capacidad de ser controlado, tanto
en velocidad como en posicion.

Los servos se utilizan frecuentemente en sistemas de radio control y en robdtica, pero su uso no esta
limitado a éstos.
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THT: Es la Tecnologia de agujeros pasantes mas conocida por las siglas, (del inglés Through-Hole
Technology) es un tipo de tecnologia que utiliza los agujeros que se practican en las placas de los
circuitos impresos para el montaje de los diferentes elementos electronicos, para crear, puentes
eléctricos entre una de las caras de la placa de montaje a la otra, mediante un tubo conductor, que
por lo general es una aleacion de cinc, cobre y plata, para evitar su oxidacion y permitir su
soldadura
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