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CapriTULO 1

INTRODUCCION

1.1 ESTADO DEL ARTE

1.1.1 BREVE HISTORIA DE LOS UAV’S

1.1.1.1 QUE ES UN UAV?

Antes de analizar la tecnologia UAV (uninhabited or unmanned aerial vehicle)

es necesario proveer conceptos, clasificaciones y aplicaciones acerca de estos sistemas.

Un vehiculo no tripulado o UAV puede ser operado remotamente (ROA remotely

operated aircraft) o piloteado remotamente (RPV remotely piloted vehicle)[31].

Por otro lado la ATAA (American Institute of Aeronautics and Astronautics)
define al UAV como « Una aeronave que es disenada o modificada, para no llevar
un piloto humano y es operada mediante entradas generadas por un controlador de
vuelo electronico o por un sistema de control de gestion vuelo auténomo que no

requiere la intervencion de un controlador de vuelo».
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1.1.1.2 HISTORIA

El primer UAV fue manufacturado en 1916 y se muestra en la Figura 1.1. En
el se desarrollo un giréscopo para estabilizar el aeronave, con el fin de construir
un auto-piloto. A esta aeronave la llamaron el «Aviation Torpedo» construida por
Lawrence y Sperry y volé una un poco mas de 48 kilémetros, sin embargo debido a

a la falta de madurez técnica en su uso practico, esta aeronave no se utilizo.

Figura 1.1: Primer UAV

El desarrollo de UAVs comenz6 formalmente en el ano de 1950, aprovechando
la guerra fria o la guerra de Vietnam, con desarrollos e investigacion a gran escala
hasta 1970 en la Figura 1.2 se puede observar el UAV «Firebee» desarrollado en esta

época.

Ya terminada la guerra fria, Estados Unidos e Israel comenzaron con desarrollo
de UAVs mas pequenos y baratos. Estas aeronaves se utilizaban para llevar video

cdmaras y trasmitian iméagenes a el operador.

Los Estados Unidos pusieron esta tecnologia en practica en a guerra del golfo

en el ano de 1991, una aeronave famosa de uso militar fue el « Predator»(Figura 1.3)
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Figura 1.2: Tipo de desarrollo de UAVs en los anos de 1960-1970

Figura 1.3: UAV en uso Militar
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Por otra parte durante el mismo periodo que el Predator la NASA (National
Aeronautics and Space Administration) estaba en el nicleo de UAVs de uso civil.
Un proyecto de esta época fue el ERAST(Environmental Research Aircraft and
Sensor Technology) se enfocaba al estudio de fenémenos ambientales. Este proyecto
comenzo en el ano de 1990 y represento un gran esfuerzo para los investigadores
ya que la tecnologia que se necesitaba para volar debia soportar altitudes de hasta
30,000 m, con una duracion de vuelo prolongada. Los proyectos desarrollados en
este proyecto podemos encontrar el Helios, Proteus, Altus, Pathfinder, etc. Figuras

1.4-1.6.

Figura 1.4: UAV en uso Civil(Helios)

Figura 1.5: UAV en uso Civil(Altus)
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Figura 1.6: UAV en uso Civil(Proteus)

1.1.2 SISTEMAS DE PROPULSION

Una de las areas de aplicacién més novedosas y con mayor grado de desarrollo
tedrico y practico dentro de los sistemas aeronauticos son los sistemas de propulsién
con configuraciones no estandares, estas configuraciones normalmente se dividen de

acuerdo a la configuracién de sus propulsores(Figuras 1.7-1.10) como:

= Ala Fija: Es la configuracién del avién convencional y requiere de una pista
para despegar y aterrizar. Las principales caracteristicas de esta configuracion

es que cuenta con periodos largos de vuelo y alta velocidad crucero.

= Ala Rotativa: Esta configuracién tiene capacidad de aterrizar y despegar de
manera vertical, con la gran ventaja de que puede permanecer en el aire en
determinada posiciéon (Hover). Existen distintas configuraciones dentro de esta
como la de rotor principal con rotor de cola (Helicéptero convencional), rotor

coaxial, rotores en tandem, multi-rotores etc.

» Dirigibles: Son maés ligeros que el aire y gran resistencia, vuelan a velocidades

bajas y por lo general son de gran tamano.
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= Ala Batiente: Sus alas son inspiradas en sistemas bioldgicos como aves o insectos

= Hibrido o Convertible: Esta configuracién puede despegar verticalmente o mediante
una pista ya que estos vehiculos cuentan con caracteristicas de ala fija y

rotativa, dependiendo de como posicionen sus rotores o sus cuerpos.

O de acuerdo a su resistencia y tamano (Figura 1.11):

» HALE(High Altitude Long Endurance): Altitud de hasta 65,000ft, Tiempo de
Vuelo 35h y una Carga util de 1,9001b.

» MALE(Medium Altitude Long Endurance):Altitud de hasta 27,000ft, Tiempo
de Vuelo de 30-40h y una carga util de 4501b.

s UAV Técticos:Altitud 15,000ft, Tiempo de Vuelo 5-6h y una Carga util de 551b.

= Small and Mini UAV:Altitud 3000ft, Tiempo de Vuelo 50 min y una Carga Util
de 4-51b .Este tipo de aeronaves son de mas reciente estudio y generalmente

son portétiles, un ejemplo de ellas es el «<Raven»(Figura 1.11).

» MAV(Micro Aerial Vehicle):Altitud 500-2000 ft, tiempo de Vuelo de 30-80 min
y carga util 1-3 Ib con dimensiones menores a 15 cm. Este tipo de aplicaciones
ganan frecuentemente la atencién de los investigadores en aplicaciones de alta

maniobrabilidad y desempeno.

En este sentido, siempre ha existido interés en desarrollar sistemas innovadores.
Recientemente, ha surgido interés por desarrollar sistemas de ala rotatoria con
configuraciones diferentes a los helicopteros tradicionales, como los vehiculos multi-rotor,

con caracteristicas de ala rotativa o combinaciones de ala fija y rotativa (Hibridos).
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aerosonde australia

P
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Figura 1.8: UAV de Ala Rotativa
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Figura 1.9: UAV tipo Dirigible

NAV (Aerovironment) DelFly MAV

Figura 1.10: UAV de Ala Batiente
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Shadow 200 (tactical UAV)

Figura 1.11: UAV de acuerdo a su Tamano

1.1.3 HARDWARE IN THE LoOoOP

El proceso Hardware-In-the-Loop(HIL) existe desde hace no mas de 15 o 20
anos y tiene sus raices en la industria de la aviacién[8|, ya que esta técnica de
simulacion tiene la capacidad de desarrollar y comprobar modelos complejos. Gracias
a esta técnica la parte fisica de nuestro sistema es remplazada por la simulacién de
un modelo matematico, el cual describe de manera cualitativa la dindmica de nuestro

sistema real(Figura. 1.12).

control

Plant
Uk
—
software

4
Control System 4 }
0

simulation
environment

HIL Simulator

Figura 1.12: Representacion HIL
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Esto nos brinda la oportunidad de correr distintas pruebas lo largo del diseno

de nuestro sistema sin el riesgo de danar o destruir el Sistema Real[20].

La técnica HIL se vuelve cada vez mas importante ya que cumple con el alta
demanda de complejidad, confiabilidad y tiempo de desarrollo de un sistema. El
desarrollo de sistemas con base en modelos ofrece ventajas como, andlisis temprano,

verificacién y el desarrollo de mejores modelos.

1.1.4 ANTECEDENTES

En anos recientes se han venido presentado diversos disenos innovadores de
sistemas de propulsion para diversas aplicaciones especificas, no obstante, se observa
un déficit en estudios comparativos y de caracterizacién de estos sistemas de propulsion.
En particular, las interacciones aerodinamicas de los elementos de propulsion mas
complejos como los multi-rotores de tipo rotativo no han sido caracterizados del todo

en tuneles de viento.

En este contexto, el presente proyecto propone el diseno e implementacion de
un banco de pruebas orientado a la caracterizacion y comparacion de los elementos

de propulsion encontrados en los disenios de UAV’s més recientes.

Estos vehiculos aéreos no tripulados han tomado la atencién en diferentes
aplicaciones civiles y militares. Distintas configuraciones multirotor han sido utilizadas
de manera exitosa. Quad-rotors y tri-rotors son algunas de las configuraciones més
comunes [15, 4, 25]. Sin embargo, existen muchas otras configuraciones. Por ejemplo,
en [39, 10, 32] distintas configuraciones de tri-rotors son estudiadas, mientras que en

[36] se presenta un vehiculo mono-rotor.

Adicionalmente, existen distintas configuraciones alternativas de sistemas de
propulsién que también podrian ser utilizadas, como el vehiculo cyclo-copter presentado

en [3]. Toda esta variedad en las configuraciones de los sistemas de propulsién nos
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lleva a la necesidad de herramientas apropiadas para analisis y pruebas.

Por otra parte los algoritmos de navegacién y estabilidad son cruciales para
asegurar la confiabilidad y seguridad del vehiculo, ya que estos algoritmos estan muy
asociados con la configuracion del sistema de propulsion. Por ejemplo, la configuracion
tradicional de un quad-rotor utiliza la conocida estrategia mostrada en la (Fig.1.13)
para la activacion de sus cuatro rotores aqui una flecha mas larga indica un incremento
en la velocidad de la hélice. Es decir, con el fin de inducir el momento deseado
(primeros 2 casos) o elevacién (tercer caso), las 4 hélices se activan con un patrén
especifico. Por otra parte, nuevas configuraciones requieren distintas estrategias
[9] con el fin de obtener un comportamiento confiable y un mejor desempeno del

vehiculo.

SEDEhe
< (<3
(» DO D &

Figura 1.13: Patrén de Activacion para un quad-rotor tradicional

No obstante, un procedimiento efectivo de diseno requiere el uso de modelos
matematicos adecuados y herramientas de disefio que nos permitan acceso a la
dinamica del vehiculo antes de cualquier vuelo real. Esto permitira reducir costos,
mano de obra y experimentos riesgosos. El sistema de propulsién en los vehiculos
multirotor es uno de los componentes méas complejos debido a los distintos factores
involucrados, como la aerodindmica, balance mecanico y geometria del vehiculo.
No obstante, en estos sistemas es comunmente utilizada una aproximaciéon de un
modelo estatico simple y simétrico por lo que se pueden estar dejando a un lado
caracteristicas dinamicas importantes. Ademds, el procedimiento de caracterizacion
experimental para determinar los parametros del modelo simplificado normalmente
no es reportado. Si bien esta practica puede ser justificada, es decir, se pueden

omitir las dinamicas adicionales, debe usarse un método de validacién experimental
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adecuado[27].

A través de esta experimentacién se pueden encontrar aspectos que no son

normalmente tomados en cuenta en un modelo tradicional.

Aunque el procedimiento propuesto puede ser utilizado con diferentes configuraciones
de rotores, en esta tesis solo se analizara el de un quad-rotor tradicional con el fin

de comprobar el funcionamiento del banco de pruebas.

1.2 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Debido a los distintos tipos de propulsion y configuraciones de UAV’s, es
necesario desarrollar sistemas de modelado y caracterizacién estandarizados para
este tipo de vehiculos con el propdsito de poder determinar las capacidades de cada
configuracion y establecer sus posibles aplicaciones. Actualmente no existen muchos
estudios comparativos enfocados a determinar si alguna configuraciéon en particular
es la mas conveniente para determinada aplicacion. Es decir, que generalmente se
proponen sistemas novedosos de propulsion sin tener en claro las ventajas que pueden

llegar a tener [39, 15, 4, 25, 10, 16, 12, 38, 7, 34, 2, 23, 13, 36, 32, 3, 35|

1.3 OBJETIVOS DE LA INVESTIGACION

1.3.1 OBJETIVOS GENERALES

El objetivo general del proyecto consiste en desarrollar un banco de pruebas
para elementos de propulsion con el fin de continuar con las investigaciones dentro
de las areas comprendidas como: dinamica de vuelo, control, sistemas de propulsiéon

y UAVs.
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1.3.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

En lo particular se espera generar nuevo conocimiento en los siguientes rubros:

= Caracterizar el sistema de propulsion tradicional bajo distintos escenarios con

el fin de validar el modelo de propulsion.

= Desarrollar un banco de pruebas con las siguientes caracteristicas:

(a) Que permita probar diversos sistemas de propulsién en un tinel de viento

instrumentado.
(b) Que permita simular la dindmica de vuelo del prototipo con técnicas de HIL.

(¢) Que permita medir las principales variables de interés de los fenémenos presentes
en efectos aerodinamicos resultantes de la interaccion de los elementos de

propulsion con el flujo de aire del tinel.

(d) Que permita evaluaciones experimentales de sistemas de aviénica para control

de dindmica de vuelo utilizando técnicas HIL.

1.4 JUSTIFICACION

Como se vio anteriormente, el problema del surgimiento de diversas formas
de propulsion no convencional y sus combinaciones da origen a la necesidad de
contar con elementos tedricos y técnicos para lograr la apropiada caracterizacion y
comparacion. En este sentido se pretende construir un banco de pruebas que combine
la capacidad de caracterizar y comparar sistemas no convencionales de propulsién con
la capacidad de realizar mediciones en tuéneles de viento. En particular la inclusion

de tuneles de viento con altas prestaciones de técnicas de simulacion HIL avanzadas y
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de elementos de medicién de muy alta precision constituyen caracteristicas sobresalientes

del banco de pruebas propuesto.

En ingenieria dificilmente un controlador se disena sin ayuda de una simulacion,
por lo que un proceso tipico es desarrollar el modelo de la planta (UAV) y simularlo
en una computadora. Gracias a técnicas como el lazo HIL podemos comprobar
el funcionamiento del controlador asi como del modelo que representa a la planta
para mejorar su diseno. Esto nos permitird estandarizar dichos modelos para lograr
un mejor funcionamiento de la planta y el controlador. El diseno de este lazo nos
permitird accesar facilmente a la informacién generada por la planta y obtener un
punto de vista tedrico practico mas firme de la misma, ya que al tener el control
y actuando sobre una planta real podemos asegurar que el funcionamiento sera el

adecuado bajo distintas circunstancias.

1.5 HIirOTESIS

Se ha observado que actualmente los sistemas de propulsién innovadores son
un aspecto de interés en la comunidad cientifica internacional. La hipotesis consiste
en que el desarrollo de un banco de pruebas como el que se propone en este proyecto,

asi como los elementos teoricos relacionados, permitirdn:

= [dentificar el sistemas de propulsion de un Quad-rotor convencional bajo distintas

condiciones de operacion.

» Caracterizar los efectos aerodindmicos presentes en el sistema de propulsion

mediante tuneles de viento.

» Lograr una mejor compresion de los sistemas de propulsion.
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1.6 LIMITES DE ESTUDIO

= Dado que esta tesis es parte de un proyecto colaborativo, los elementos mecéanicos
y estructurales del banco se desarrollaran en conjunto con otros estudiantes-investigadores.
El enfoque principal de esta tesis es el desarrollo e implementacion de los

elementos de medicién, de simulacién y de control.

= Las mediciones dinamicas se pueden utilizar para generar modelos muy completos
de las interacciones aerodinamicas, sin embargo, en esta tesis estas variables

s6lo se analizaran cuantitativamente y a través de modelos simplificados.

= El objetivo principal para el diseno de los sistemas de control para el prototipo
es mostrar la efectividad del banco de pruebas y no el de operar bajo especificaciones

adicionales.

= En principio, el banco se disenara para funcionar con una gran variedad de
prototipos y de configuraciones. En esta tesis se probara un prototipo con una

configuracion estandar.

1.7 METODOLOGIA

Una vez que se haya dimensionado el banco y se hayan definido las variables
mas relevantes a medir, se procedera con un proceso de diseno aeronautico-mecatronico.
Este proceso de diseno integrara los elementos aeronauticos, mecanicos y de medicién

necesarios para cumplir con las especificaciones establecidas en las etapas anteriores.

A lo largo del diseno se tendra como requerimiento la inclusiéon de elementos
de simulacién del tipo “Hardware in the loop” (HIL) mediante interfaces digitales
compatibles con Matlab y/o Labview. Esto ayudard a extender de manera importante
las prestaciones del banco de pruebas. En general las caracteristicas generales del

banco seran:
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= Medicién de fuerzas y momentos en los tres ejes cartesianos. Estas mediciones

son fundamentales para la caracterizacion de las fuerzas aerodindmicas.
= Medicién de caracteristicas del flujo de aire y temperatura promedio.

s Tarjeta de adquisicién de datos de tiempo real. Una tarjeta de adquisicién
de datos capaz de operar en tiempo real permitird implementar técnicas de

simulacién HIL.

= Acoplamiento semi-universal para elementos de propulsion.
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PLATAFORMA EXPERIMENTAL

Los atributos de esta plataforma estan basados en una integracién funcional y
espacial de los distintos elementos mecanicos, eléctricos asi como de procesamiento
de informacion. Estos elementos forman sistemas y sub-sistemas que deben ser
correctamente analizados con el fin de cumplir con los requerimientos necesarios
para la aplicacion. Por lo que para el diseno de la plataforma se utilizaron distintas
herramientas de modelado, métodos de andlisis de senales y distintos métodos para

realizar un analisis del comportamiento de los sistemas dentro de la plataforma.

Este punto es de vital importancia ya que servird como enlace entre la teoria y
la practica. Para lograr esto, primero se estableceran experimentos basicos para los
componentes clave que conforman a los sistemas. Por ejemplo, marcos de referencia
para comprobar modelos de propulsores rotativos. Las variables medidas deberan
contener informacién dindmica y estdtica suficiente para caracterizar los fenémenos
en cuestion. En este capitulo se validara el funcionamiento de la plataforma a través
de bibliografia e investigacion tedrica-practica. El producto de este capitulo serd en
dos vias, por un lado, un conjunto de experimentos que permitirdn caracterizar
experimentalmente la plataforma y por otro, se deberd generar conocimiento sobre

las variables mas relevantes a medir en el banco de pruebas experimental.

Finalmente, una vez validadas y caracterizadas las capacidades de medicion del

16
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banco con esquemas estandar asi como los métodos de vinculacion de las mediciones
con los modelos matematicos, se comenzara a solucionar problemas de caracterizacion

y comparacién de sistemas de propulsion.

2.1 BANCO DE PRUEBAS

2.1.1 DISENO MECANICO

En décadas pasadas han emergido distintas tecnologias de manufactura para
piezas y prototipos. Utilizando este tipo de tecnologias puedes reducir el tiempo de
manufactura de una pieza virtualmente compleja a solo unas horas en lugar de dias,

SeImnanas O 1Mmeses.

Estas tecnologias son frecuentemente conocidas como técnicas CAD (Computer
Aided Desing) y CAM (Computer Aided Manufacturing) estas técnicas son de gran
ayuda para el modelado y construccién 3D de una pieza o un ensamble completo.
Estas técnicas fueron utilizadas ampliamente para el diseno mecanico de los elementos
mecanicos del Banco de Pruebas. A continuacién se realiza una descripcion de estos
elementos mecanicos que son de vital importancia para el desarrollo del Banco de

Pruebas disenados mediante Solidworks®).

Montaje

Conector de _
Transductor

Herramienta

Figura 2.1: Colocacion del Sensor.
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= Plataforma
El diseno de el banco pruebas consta de una base hecha en perfil de aluminio
ranurado. Este tipo de perfil es de gran ayuda ya que con la ayuda de herramientas
simples como llaves o desarmadores podemos construir rapidamente nuestro
modelo 3D generado si la necesidad de soldar, pulir o pintar el material. Para
la construccién de la base se tomaron restricciones como el peso y la facilidad
de traslado para pruebas fuera de el laboratorio y la capacidad de poder rotar
su eje principal en donde ira montado el sensor para la medicién de fuerzas
y momentos en el vehiculo. En la Figura 2.3 se muestra el modelo 3D de la

plataforma.

= Sujeciéon de Transductor-Banco de Pruebas y Transductor-Vehiculo .
Gracias a que el transductor cuenta con un plataforma de montaje instalada
de fabrica, se procedié a disenar el plato de sujecion del banco de pruebas
al transductor (Figura.2.4) de tal manera que correspondiera al patrén de
ubicaciones de los sujetadores, tomando en cuenta la sujecién que existiria
entre el vehiculo y el transductor sujeto a la base, de tal manera que coincidan
los ejes cartesianos del transductor(Figura 2.2) con los del vehiculo y con esto
obtener una referencia conocida para la medicion de las fuerzas y momentos. En
la Figura 2.1 se muestra el modo correcto de colocacién de nuestro transductor.

Las caracteristicas principales de estas sujeciones son las siguientes:

(a) Los Platos de Interfaz deben incluir los orificios de acuerdo a los patrones
de ubicacién mostrados en el Apéndice A.4. Estas orientaciones deben
posicionar los ejes X y Y de nuestro transductor alineados a los ejes X y

Y de nuestro vehiculo.
(b) El grosor de los platos de interfaz debe ser lo suficientemente grande para
proveer suficiente rosca a los tornillos sujetadores.

(¢) Los tornillos sujetadores no deben ser demasiado largos. Estos no deben
de sobre pasar el plato interfaz, de lo contrario podria haber interferencia

en la electrénica del transductor.
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(d) Los platos interfaz deben proveer rigidez a la sujecién del transductor sin
distorsionar el rango de medicién méaximo del sensor.
(e) Los platos interfaz deben ser disenados de tal manera que exista una

superficie plana y paralela a la superficie de montaje del transductor.

Figura 2.2: Vectores de Fuerza y Torque del Sensor.

Figura 2.3: Modelo 3D Banco de Pruebas.
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Transductor

F

Plato Interfaz Vehiculo-
Transductor

Plato Interfaz Base-
Transductor

Plato Interfaz
Plataforma-Base

Figura 2.4: Modelo 3D, Sistemas de Sujecion.

CADs 2D. ver el Apéndice A.J

2.1.2 ADQUISICION Y PROCESAMIENTO DE DATOS

El proceso de Adquisicién de Datos es aquel por el cual se toman fenémenos
fisicos del mundo real y son transformados en senales eléctricas que son convertidas
a su vez a senales digitales para su procesamiento, analisis y almacenamiento en una

computadora.

En su gran mayoria de aplicaciones, los sistemas de adquisicion de datos « DA Q»
(Data Acquisition), no son solamente diseniados para adquirir senales, si no también
para actuar con bases a esas senales. Para actuar con base a una senal es necesario
un procesamiento de ella con el fin de generar una senal que el actuador de el sistema

puedan comprender y con esto realizar la accién requerida[11, 17].

Los elementos basicos necesarios para un sistema de adquisicion de datos se

muestra en el diagrama de la Figura 2.5 y son los siguientes:

= Sensores y Transductores

Acondicionamiento de Senales

Hardware de Adquisicién

Software de Adquisicién
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» PC(con algun sistema operativo)

Fenémeno Fisico Transductores Cableado

?9
?’Nﬁp

: § Sefal con
I Ruido
Fuerzas y Momentos Galgas Electrico
Extenciométricas - .
Acondicionamiento
I de Senal

Host PC PC-Vuelo Virtual
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Amplificadores
= | \
AR — ‘
ﬂ Software de Adquisicion
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Amplificada
Al £ F328) 00—
W w g 666 m Cableado

Hardware de

Muestreo Resolucion Adquisicion de Datos

Figura 2.5: Diagrama Funcional Sistema de Adquisicién.

Cada elemento de este diagrama funcional(Figura 2.5) es de vital importancia
para una coleccion y medicién precisa de los datos de un proceso o fenémeno fisico
a ser monitoreado. Con el fin de hacer énfasis en esto en los siguientes puntos se
vera por separado cada una de estas etapas y como se ve relacionada con el sistema

de adquisicion utilizado en nuestro banco.
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= Sensores y Transductores.

Los transductores proveen la interfaz entre el mundo real . En cada
caso las senales eléctricas son proporcionales a una cantidad fisica medida de
acuerdo con una relacién dada. El transductor de el sistema ATI®Mini40 con
cable libre de esfuerzos cuanta con las caracteristicas necesarias para otorgarnos
una senal eléctrica equivalente a una fuerzas y Momentos para cada eje [XY Z].
Los transductores de la familia ATI®)cuentan con una estructura monolitica
compacta y robusta. Estos estan disenados en base a galgas extensiométricas
de silicio las cuales proveen una salida de mayor amplitud lo que requiere
menos amplificacion de senal y al requerir una menor amplificacion de senal
también existe una menor amplificacién del ruido inherente en este tipo de

transductores.

La fuerza aplicada al transductor flexiona tres pequenas vigas localizadas
simétricamente, sujetas a galgas extensiométricas de material semiconductor
los cuales son considerados como resistores sensibles a la deformacién. Dada
la aplicacion es necesario un transductor que proporcione una senal fiel al
fenémeno fisico que esta provocando la excitacion en el traductor. En la tabla

2.1 se muestran las propiedades fisicas de el transductor.
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Tabla 2.1: Propiedades Fisicas Transductor ATI®Mini40

Sobre Carga en un Eje
Fxy 810N
Fz 2400N
Txy 19Nm
Tz 20Nm
Rigidez
Fuerzas Eje X & Eje Y (kx,ky) 1.1210"N/m
Fuerza Eje Z (kz) 2.0010"N/m

Torque Eje X & Eje Y (ktx kty)

2.82103Nm/rad

Torque Eje Z(kyz)

4.0210*Nm/rad

Frecuencia de Resonancia
Fx,Fy, Tz 3200Hz
Fz, Tx, Ty 4900Hz
Especificaciones Fisicas
Peso .0499kg
Diametro 40mm
Altura 12mm
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= Cableado.

El cableado representa la conexion fisica entre el transductor y el sistema
de acondicionamiento de senal o al hardware de adquisicién de datos. Debido
a que el cableado representa algunas veces gran parte del sistema, esto hace
que el cableado sea susceptible a ruido externo, especialmente en ambientes
industriales por lo que una conexion a tierra adecuada asi como el uso cable
blindado para dispositivos y/o comunicacion son de gran importancia en la
reduccién de este ruido. Para el banco de pruebas que se desarrollara no
existen grandes distancias por lo que teniendo un correcto sistema de tierra
sera suficiente para el desarrollo del banco. Los tipos de cable utilizados para
las conexiones fueron del tipo multi conductor de 12, 15 y 9 vias de calibre 22
AWG blindado con malla de cobre para las interfaces digitales y se utilizé cable
coaxial blindado en malla de cobre para las interfaces analdgicas. Los tipos de
conectores se pueden ver en la tabla 2.2 para las distintas interfaces digitales

y analogicas del sistema con sus respectivas funciones.

= Acondicionamiento de Senal.

Las senales eléctricas producidas por el transductor generalmente deben
ser transformadas a una senal eléctrica que el hardware de adquisicion DS1104
pueda utilizar . Las principales tareas de el sistema de acondicionamiento son

las siguientes.

-Filtrado
El uso de filtros es muchas de la veces necesario debido a la naturaleza de
las senales ofrecidas por los sensores y transductores utilizados, (termopares,
galgas extensiométricas). Estas senales generalmente estéan en el orden de Mili
Volts lo que las hace propensas al ruido, ya que este puede ser de la misma
magnitud de la senal o incluso mayor. La etapa de filtrado de el banco es

proporcionada por el sistema Muxbox perteneciente al sistema ATI®), el cual
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Tabla 2.2: Conectores de Equipos

Conexién

Funcion

Sub-D 15 Macho

Conexion entre Mux Box y Sistema

F/T ControllerATI

Conector Circular 15Pin

Conexién entre El transductor y el

Muxbox(Mini40)

Sub-D 26 Hembra

Salidas Analégicas de Sistema

F/T Controller

Sub-D 25 Macho

Entradas y Salidas Discretas Sistema

F/T Controller

Coaxial Hembra

Entradas y Salidas Analdgicas
Hardware DS1104

Coaxial Macho

Interconexién de Hardware DS1104 a Tarjeta de

Interconexién Analdgica

Sub-D 37 Macho

Entradas y Salidas Discretas DS1104

Sub-D 37 Hembra

Entradas y Salidas DSP DS104

Servo Extensiones Hembra

Para Interconexién con Tarjeta de Lazo y

Hardware DS1104(Modo Lectura)

Servo Extensiones Macho

Para Interconexién con Tarjeta de Lazo y

Hardware DS1104(Modo Escritura)

Sub-D 9 Hembra

Conexién Serial F/T Controller

Sub-D 9 Macho

UART RS232 dSpace
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es el encargado de filtrar la senal este sistema cuenta con una frecuencia de
corte de 235H z lo cual es mas que suficiente ya que proporciona un buen ancho

de banda para propodsito de andlisis de vehiculos aéreos.

-Amplificacion
Una vez que se filtré la senal de entrada de el transductor, esta debe ser
amplificada para con esto incrementar la resolucién. El sistema ATI®F /T
Controller cuenta con una etapa de acondicionamiento en la cual se amplifica
y se linealiza la senal en cuestion para tener una senal lineal al fenémeno en

cuestion.

-Aislamiento
El equipo de acondicionamiento F/T Controller también puede proveer de
aislamiento de las senales del transductor a la computadora, en caso de altos
cambios de voltaje en el sistema a ser monitoreado o la presencia de cargas

electro estaticas.

Tabla 2.3: Datos Técnicos F/T Controller

F/T Controller Caracteristicas

Tipo Caja Independiente

Interfaz de Datos RS-232

Entradas y Salidas Discretas | 6 Entradas, 6 Salidas

Desempeno Medio,< 1200H z
Opciones Salida Analoga
Fuente de Poder 115/220VAC
Software Drivers Serial, Cédigo DOS
-Excitacion

El sistema F/T Controller de acondicionamiento provee a sus productos la
excitacion necesaria para su transductor ya que al ser galgas extensiométricas

requiere de un voltaje y corriente externos para su excitacion.

Las etapas se encuentran presentes en el sistema de senado ATI®F /T

Controller Muxbox el cual se considerd para este desarrollo debido a sus altas
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prestaciones y fidelidad de la sefial generada. En la tabla 2.3 se pueden ver las

prestaciones con las que cuenta el sistema.

Estas etapas se encuentran presentes en el sistema de senado ATI®) el
cual se describe de manera mas amplia en la seccién(2.1.2.1) dedicada a este

sistema.

» Hardware de Adquisicién.

El hardware de adquisicién o control dSpace®DS1104(Figura 2.6) se
puede definir como un componente que realiza la adquisicion de datos y el
control del sistema o proceso. Las funciones que realizara este sistema son las

que se muestran a continuacion.

Figura 2.6: Periféricos Tarjeta DS1104

-El procesamiento o la conversién de una senal digital a un formato
anal6gico mediante el uso de DACs (Digital to Analog Converter). Estas senales
pueden ser utilizadas para al control o excitacién de algiin proceso nos permiten

la realizacion del lazo HIL.

-La emisién de senales digitales de control. Las salidas y entradas
discretas proveeran una comunicacion con el sistema ATI®), esto para saber el
estado del sensor ya que en caso de que se llegue a generar alguna sobrecarga en
el transductor, este de inmediato mostrara al operador que los datos generados

por el sistema ATI®) estan comprometidos.

En la figura 2.7 se pueden observar el bus de conexiones en particular para

el desarrollo del banco se utilizaron los puertos CP1, CP2, CP3, CP5, CPG6,
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CP7 para entradas analdgicas y los puertos CP9-CP14 para salidas analogicas.
Para las interfaces digitales se usaron los puertos CP17,CP18,CP21. Este bus
de conexiones cuanta con un conector KEL de alta densidad (P1) de 100-pines
el cual provee la conexién con la tarjeta DS1104 de manera que todos los
periféricos disponibles en ella pueden ser usados. En la seccién 2.1.2.3 se ve més
a fondo el diseno de las interconexiones entre el sistema ATI®F /T Controller

y el bus de conexiones dSpace@®CP1104.

Este sistema provee al banco con altas prestaciones de hardware ya que
que es capaz de adquirir y generar datos en tiempo real, lo que es de gran
importancia al momento de realizar el lazo HIL. En la tabla 2.4 se pueden ver

las caracteristicas basicas del Hardware dSpace DS1104.

Hole for 19" rack mount Incremental Encoder Interface connectors
(CP19) (CP20)
; i

o o o el

CP1 CP5 CP9 CP13 HH
© ©@ 0 © ~~ M :
CP2 CP6 CP10 CP14
cp3 cp7 CP11 CP15 b
CP4 CP8 CP12 16 L L
— —/
\_/

O O O \ 99 le 100
Slave I/10 PWM UART RS485/RS422
connector (CP18) connector (CP22)

BNC connectors
(CP1 ... CP16)
Digital I/O connector UART RS232 connector

(CP17) (CP21)

Figura 2.7: Bus de Conexiones CP1104

El sistema dSpace® se describe de manera mas amplia en la seccion

2.1.2.2.
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Tabla 2.4: Detalles técnicos Hardware DS1104

dSpace®DS1104 Hardware

Pardametros

Especificaciones

Encoder Incremental

Canales

2 canales independientes

Entada Programable (TTL o RS422)

Contadores de Posicion

Resolucién 24-bit

Méxima frecuencia

de entrada. 1.65 MHz ,

Reset de conteo via software

Fuente de Alimentacion

5V/0.5 A

UART con FIFO

Configuracién UART impulsado por PLL
Interfaz Serial Compatibilidad RS232/RS422/RS485
Hasta 115.2 kBd (RS232)
Baud rate
Hasta 1 MBd (RS422/RS485)
Texas Instruments TMS320F240 DSP
Tipo

DSP Esclavo

Procesador 16-bit fixed-point

Velocidad del Reloj

20 MHZ

Memoria

Memoria de Cédigo Externo 64Kx16

Memoria de Cédigo Externo 28Kx16

Puerto Dual de memoria

de comunicacién 4Kx16

Memoria Flash 32KB

10 salidas PWM

4 entradas de captura

1 interfaz serial

Voltaje de Entrada

Nivel TTL de entrada y salida

Convertidor A/D Entradas: 0....5V

Corriente de Salida

Max. +-13 mA

Interfaz PC-Host

PCI

PCle
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= Software de Adquisicion.

El hardware DS1104 tiene la necesidad de un software ya que es esto lo
que hace que el sistema se transforme en un sistema de adquisicién completo

para analisis y control del sistemas.

El software requerido para programar el hardware DS1104 es el sistema de
dSpace®RTI&RTI-MP (Interfaz de tiempo real de multi procesos) en conjunto
con los software de Mathworks® (Matlab®), Simulink®), Stateflow®) y Real
Time Workshop®)), que son los encargados de compilar y escribir en los registros
de la tarjeta DS1104 directamente. Esto representa una gran ventaja ya que
estas plataformas permiten al usuario enfocarse mas sobre la aplicacion que
desea realizar sin la preocupacién de tener que generar codigo en algin otro
lenguaje de programacion para correr sus modelos en la tarjeta. Esto reduce los
tiempos en los que se implementa el analisis del vehiculo en el banco debido
a que reduce los tiempos en los que se implementa el algoritmo, haciéndolo
automatico y ademas lo compila el programa y lo enlaza al hardware donde se
llevara acabo el analisis. Ya que si se realizara de una manera mas tradicional
involucraria diferentes equipos de Ingeniero: un equipo disenaria el algoritmo
una vez que obtiene las especificaciones requeridas, el equipo de software
implementaria este algoritmo en un ambiente simulado para obtener los requerimientos
de hardware, después se tendria que generar el hardware para que finalmente
se implemente por un equipo de ingenieros en aplicacion. Esto lleva a alargar

la implementacién y el andlisis que se desea realizar.

Otra herramienta de software importante es de dSpace®es Control Desk(®)
que es quien genera la interfaz de usuario donde este puede visualizar, guardar
y analizar las variables importantes para el estudio de el vehiculo. Esto se puede
realizar con el equipo DS1104 en linea o con datos guardados que pueden ser
analizados fuera de linea en la interfaz de Matlab®), o en el software que el

usuario desee ya que los datos guardados pueden ser exportados a distintos
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formatos comunes.

Esto brinda la oportunidad de observar y analizar el vehiculo aéreo en
Control Desk® y Mathworks®) y ver como reacciona en distintos escenarios
controlados que se pudieran llegar a dar en un vuelo real sin la necesidad de

realizando uno.

La interfaz disenada(Figura 2.8) puede adquirir datos para ser procesados
fuera de linea o procesar datos que genera el vehiculo para analizar y observar
su comportamiento y asi tener un mejor entendimiento de los fenémenos fisicos

que ocurren en el vehiculo.

- ControlDesk NG Project: DAQ_ATI Experiment: A_D_Adquisition - [HIL*] F= e e
Home Layouting Platforms Postprocessing Automation View & - X
rF N ’ & d Start Inmediate - & e Ti t Bool @ ,-’ Proposed Calibration -
. EE ] v d;f Start Triggered ~ 47 Trigger Rules #7 Edit Bookmarks ',;.3 Refresh Values
Go Start tor TEre { ] ) Data
Online Measuring Mes #f Pa Pag st = g &y Save Buffer ﬁ" Find Bookmark Sets - [ Snapshot~

z

=

= " i

= # Name Value Unit * L. L

= #  Name Value Uni *: # Name Walue uni = | [l 03 %1 430173 i

— | [ ro_term -0.0012024 [ oetr_ent -5.652616-3.. (] o2_yini 20T T

= W oorzm 00141341 <t Wl o7 Taem 1704060164 - | I 01z 200 zll,

o 1 [ b i m » 1 I » :
%) (4) Plotter_353: 13_ref_psi/in1 Variable Array 354: fre... Variable Array 357: Gain_...| Variable Array 350: co... | Variable Array 3

-1.79769313486232E+308..1.7 | -1.79769313486232E+308..1.7976.._ | -1.79765313486232E+308. 1.7 __| -1.79763313486232E

? -1.78769e+308 ., 1.7976%e+308 Converted
o Variable Value Variable Valug Variable Value Variable
[F] frec_psiGain |0.01 3| [F] Gain_psiGain 10 =E conec_fzc/Gain |1 3 conec_fz/Gai
[F] frec_xGain 0.1 (3| [F] Bain_x/Gain 50 || conec_tpciGain |1 [F] conec_tpiGai
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[F] conec_trciGain |1 [F] conec_tr/Gair
| S ——————e e 2 s :
a f4 Measurement Data Pool o [nterpreter _‘i';,'_:';_\ [E® Platform/Device | [l Var ¥ User Functions Qutput
Offline 3249

Figura 2.8: Interfaz Control Desk(®)
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= PC Host

El computador utilizado en el sistema de adquisicion de datos puede
afectar la velocidad a la cual los datos son transmitidos de manera continua
y precisa; también puede afectar el procesamiento y almacenamiento de estos
datos para alguna aplicacién en particular. Dependiendo de la aplicacion, la
velocidad del procesador, acceso al disco duro, capacidad de discos y los tipos
de datos a ser transferidos podria verse comprometida la velocidad a la cual la

computadora es capaz de enviar y recibir los datos adquiridos.

Gracias a que el sistema dSpace®DS1104 procesa la informacién en su
mismo Hardware. El PC Host no representa una gran desventaja ya que la
tarjeta DS1104 solo enviara datos procesados listos para ser visualizados o
guardados por el usuario. Esto libera el procesador del PC Host y le permite
enfocarse en otras actividades y no en procesar informacion de los fenémenos

fisicos ocurriendo en el vehiculo.

El PC Host utilizado en este desarrollo es un PC Lanix®Titan HX-4250
el cual cuenta con una ranura PCI requerida para la conexion de la tarjeta
DS1104(Tabla 2.4) y una capacidad de memoria RAM 8Gb con un sistema
operativo Windows®7 Pro 32 bits. Ya que el PC no realiza procesos que
necesiten grandes capacidades de célculo este PC-Host es suficiente para obtener

los datos del vuelo virtual.

Para poder visualizar una animacién 3D del lazo HIL fue necesaria una
segunda computadora esto debido al procesamiento de las imagenes ya que
la PC-Host estd actualizando la visualizacion del lazo HIL. Los datos fueron
enviados por los puertos andlogos de la dSpace®) y visualizados utilizando el

Aerospace Blockset de Simulink®).
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2.1.2.1 SisTEMA ATI®

El sistema de sensado de ATI®) de fuerza y troque en multiples ejes nos
permite medir los seis componentes de fuerza y troque de un proceso o sistema.
Este sistema consiste en un transductor, cable de alta flexibilidad blindado, y un

sistema de acondicionamiento con diferentes buses de salida de datos conocido como

F/T Controller.

El transductor ATI®Mini 40 cuenta con una estructura monolitica compacta y
robusta que convierte fuerza y troque en senales eléctricas. Las galgas extensiométricas
con las que cuenta proveen alta inmunidad al ruido y permiten que tenga una alta

proteccién en sobrecarga.

Este transductor reacciona a fuerzas y torques aplicados utilizando la Tercera
Ley de Newton «Con toda acciéon ocurre siempre una reaccién igual y contraria»
esto quiere decir que la accién mutua entre dos cuerpos entre si, siempre es igual y
en sentidos contrarios. Las fuerzas y torques son tres vectores ortogonales, que se

pueden expresar en 3 componentes ortogonales como se muestra en la figura 2.2.

La fuerza aplicada al transductor flexiona tres pequenas vigas localizadas de
manera simétrica de acuerdo con la Ley de Hook (Eq. 2.1). Estas pequenas vigas
estan sujetas pequenas galgas extensiométrica de material semiconductor las cuales

son consideradas como resistores sensibles a la deformacion

Donde:
o = Esfuerzo aplicado a la viga(este esfuerzo es proporcional a la fuerza).
E = Modulo de Elasticidad de la viga.

€ = Deformacién de la viga.
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La resistencia de estas galgas extensiométrica cambia en funcion de la deformacion

aplicada, de acuerdo a la ecuacion 2.2.

AR=S, R, ¢ (2.2)

Donde:

AR =Cambio de resistencia por deformacion.

S, =Factor de deformacién.

R, =Resistencia de la galga extensiométrica sin deformacion.
¢ = Deformacién aplicada a la galga extensiométrica.

Cada par de estas galgas extensiométrica deforman un medio-puente que mide
una porcion de la carga total del transductor, en la Figura 2.9 se puede ver su

diagrama equivalente.

SG_hi
S S S S S S
< < < < < <
Ve < < V4 V4
S SGO S SG1 S SG2 S SG3 S SG4 S SG5
N S S S S S
S S S S S S
S S S S S S
SG lo

Figura 2.9: Diagrama Eléctrico Equivalente del Transductor.

El Cable del sistema que va del sensor al Muxbox es de alta flexibilidad y cuenta

con un sistema de blindaje. Este cable conector proporciona un envié de datos de
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manera confiable sin comprometer la calidad de la senal del transductor. Dentro del
Muxbox se encuentra la primera etapa de acondicionamiento que consta de un filtro
pasa baja con una frecuencia de corte de 235Hz (Figura 2.10), esto debido a que
esta etapa en transductores pequenos como el Mini 40 no existe el suficiente espacio

para el circuito de la etapa de filtrado.

3.00

0.00

Gain -3.00
in dB

-6.00

-9.00

-12.00

Frequency in Hz

Figura 2.10: Respuesta del Filtro Muxbox.

Una vez que la senal fue filtrada pasa al dispositivo F/T Controller, una de las
funciones principales de este dispositivo es convertir las sefiales eléctricas generadas

por el Muxbox en las componentes cartesianas de fuerza y momento.

Este sistema cuenta con un DSP (Digital Signal Processor) para procesar las
senales de la galga extensiométrica en tiempo real y convertirlas en las Fuerzas y

Torques medidos.

El F/T Controller cuenta con un bus PC y entradas y salidas discretas. En la

Tabla 2.3 se muestran las caracteristicas del F/T Controller a grandes rasgos.

El sistema ATI®) representa una gran ventaja para el banco de pruebas gracias
a su interfaz de gran flexibilidad y confiabilidad en su diseno, tanto eléctrico como
mecanico. En la figura 2.11 se puede ver el diagrama completo de interconexién de

todo el sistema de medicion.
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Entrada de Alimentacion de AC

F/T Controller

En los modelos Mini
y Nano existe un
Muxbox entre el
transductor y el F/T
Controller

RS-232

Transductor/v T

Figura 2.11: Sistema de Mediciéon de Fuerzas y Momentos ATI®)

Para mas informacion acerca de el sistema de medicion de fuerza y momento

ver el Apéndice A.2
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2.1.2.2 HARDWARE DE ADQUISICION Y CONTROL DSPACE®

El hardware de adquisicién y control dSpace® forma parte esencial para el
desarrollo del lazo HIL. El ambiente de desarrollo de la plataforma dSpace nos
permite manejar sistemas de gran complejidad y reducir los tiempos de desarrollo
de la aplicacion, esto ultimo gracias a su compatibilidad con las herramientas de
Mathworks® (Matlab®), Simulink®), Stateflow®)). La inclusién de las herramientas
de desarrollo de Mathworks® hace de dSpace®una tarjeta con altas prestaciones

para desarrollo de sistemas en base a modelos.

Figura 2.12: Hardware DS1104 R&D

e B

Slave
DSP IO
PCl Interface / PWM

PCle Interface 1x3-Phase [C=—=>
4 x 1-Phase

Interrupt Control
Unit

TMS320F240 | [ 4 capture
DSP

| Inputs
8 MB Flash Serial | |
Memory PowerPC 603e m peripheral <z
interface

Digital VO L
# L o i:rv

<

il
u

Timers

Memory Controller I

Dual Port
RAM

ADC DAC i Serial Interface|
" Incr. Encoder Digital O
4 ch. 16-bit 8 channels RS232/R$485/
4.ch, 12-bit 16-bit SEELS ADlais RS422
ﬁ ﬁ DS1104

Figura 2.13: Arquitectura de la Tarjeta DS1104 R&D

En particular para el banco de pruebas utilizaremos la tarjeta dSpace DS1104R&D
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(Research and Development.Figura 2.12) esta tarjeta ofrece beneficios clave a la PC
Host ya que gracias a su interfaz PCI puede conectarse y comunicarse con ella
facilmente y le otorga capacidad de desarrollar sistemas en tiempo real gracias a
su procesador embebido PowerPC, permitiendo al PC Host liberar su procesador
y mejorar el desempeno de la aplicacion requerida. La arquitectura de la tarjeta

dSpace ®)se puede observar en la figura 2.13.

Ademas el software dSpace®tiene enormes beneficios ya que en su interfaz
ControlDesk®) podemos unir las distintas funcionalidades de dSpace®). Proveyendo
también el acceso a simulacién de modelos y los distintos sistemas y sub-sistemas

conectados, otorgandonos la capacidad de medir y controlar dichos sistemas.

Este conjunto entre ControlDesk® y Mathworks® cuenta con una interfaz
RTI (Real-Time Interface), donde facilmente se pueden comprobar modelos en la
tarjeta DS1104R&D configurando puertos de entradas y salidas graficamente desde
Simulink®)
solo insertando bloques en el diagrama de Smiulink®) y generar cédigo utilizando
Real-Time Workshop®), listo para descargarlo a los registros de la tarjeta dSpace.

Con esto se reduce el tiempo implementaciéon del sistema a un minimo posible.

Las caracteristicas técnicas basicas del sistema dSpace se muestran el la figura

2.14.
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Processor = MPC8240 processor with PPC 603 core and on-chip peripherals
= 64t floating-point processor
= CPU dock: 250 MHz
= 2x 16 KB cache, on-chip

Memory Global memory = 32 MB SDRAM
Flash memory =8M8
Timer 4 general-purpose timers = 32-bit down counter

= Reload by hardware
= 80-ns resolution
1 sampling rate timer (decrementer) ~ ® 32-bit down counter
 Reload by software
= 40-ns resolution
1 time base counter = 64-bit up counter
= 40-ns resolution
Interrupt controller = 5 timer interrupts
= 2 incremental encoder index line interrupts.
= 1 UART interrupt
1 slave DSP interrupt
= 1 slave DSP PWM interrupt
= 5 A/D converter (end of conversion) interrupts
= 1 host interrupt
= 4 external interrupts (user interrupts)
AID converter Channels = 4 muttiplexed channels equipped with one sample & hold A/D converter (1x16-bit)
= 4 parallel channels each equipped with one sample & hold A/D converter (4x12-bit)
= Note: 5 A/D converter channels (1x16-bit and 4x12-bit) can be sampled simultaneously

Resolution = Multiplexed chanels: 16 bit
= Parallel channels: 12 bit
Input voltage range 10V
Conversion time = Multiplexed channels: 2 ps”
= Parallel channels: 800 ns”
Offset error m Sy
Gain error = Multplexed channels: £0.25%
= Parallel channels: £0.5%
Offset drift = 40 VK
Gain diit = 25 ppmiK
Signal-to-noise ratio = Multiplexed channels: >80 dB
= Parallel channels: >65 dB
DIA converter Channels = § channels
Resolution = 16:bit
Output range: =410V
Setting time = Max. 10 ps (fullscale, accuracy % LSB)
Offset error =i my
Gain error " 101%
Offset dift = 130 VK
Gain diift = 25 ppmiK
Signal-to-noise ratio = >80 dB
e u5mA
Digital 10 Channels = 20-it parallel IO
m Single bit selectable for input or output
Voltage range = TIL inputioutput levels
[ = £5mA
Digitalincremental ~ Channels = 2 independent channels
encoder interface = Selectable single-ended (TTL) or differential (Rs422) input (software programmable
for each channel)
Position counters ™ 24-bit resolution

= Max. 1.65 MHz input frequency, e, fourfold pulse count up to 6.6 MHz
= Counter reset or reload via software
Sensor supply votage =5V/05A
Serial interface Configuration = Single UART (universal asynchronous receiver and transmitter) with FIFO
= PLL-driven UART for accurate baud rate selection
= RS232/RS422/RS485 compatibilty

Baud rate = Upto 115.2kBd (RS232)
= Up to 1 MBd (RS422/R5485)
Slave DSP Type = Texas Instruments TMS320F240 DSP
= 16:bit fixed-point processor
Clock rate = 20 MHz
Memory = 64Kx16 external code memory

= 28Kx16 extemal data memory
= 4Kx16 dual-port memory for communication
= 32 KB flash memory
1/0 channels” = 10 PWM outputs
= 4 capture inputs
= 1 serial peripheral interface

Input voltage range = TIL input/output level
= AID converter inputs: 0 ... 5V
Output current = Max. 13 mA
Host interface (requires one PC or one PCle x 1 slot) Pl PCle
Physical Physical size = 185x 107 mm (7.28x4.2in) = 220 111 mm (8.6 x 43 in)
characterstics Ambient temperature ®0...55°C(32... 131°F) ®0..55°C(32... 131°F)
Cooling = Active cooling by fan = Active cooling by fan
Power consumption = 185W Please inquire
Power supply B 45V £5%, 25A Please inguire
= +12V £5%, 03A

12V £5%, 0.2A

Figura 2.14: Datos Tecnicos Tarjeta DS1104 R&D
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2.1.2.3 IMPLEMENTACION DE INTERFAZ

Para la implementacion del banco una vez definidas las caracteristicas mecanicas
y eléctricas con las que debe contar, se procede a realizar el desarrollo mecatrénico
aeronautico para combinar los diferentes sub-sistemas y elementos tedricos a estudiar

en el banco.

» Comunicacion dSpace®<+— ATI®)

Para comunicarnos y poder adquirir informacion del sistema ATI. Se
disenaron dos tarjetas, una que es la encargada de enviar la informacién de
la celda en formato analégico al bus de conexiones del F/T Controller al bus
de conexiones CP1104. Esta tarjeta(Figura 2.15) cuanta con una conexién
Hembra Sub-D26 que obtiene las senales y las distribuye mediante conectores
del tipo BNC hembra. Una vez realizada esta accion las senales son enviadas
por medio de Cable Coaxial terminaciones Macho-Macho al bus de conexiones
dSpace@®CP1104 que se encarga de recibir las senales y pasarlas a un formato

digital para ser interpretadas.

|
ARRANAAT

Figura 2.15: Tarjeta de Interconexion Analdgica ATI®R)—> dSpace®DS1104, cotas

€11 ImMIn
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La segunda tarjeta estd encargada de la comunicacion de entradas y
salidas discretas (Figura 2.16). Esta tarjeta se encarga de monitorear estas
salidas para poder determinar si las mediciones son correctas mediante sus
funciones de salud del sistema, los cuales envian una condicién alta binaria
para saber que las mediciones son adecuadas y el sistema no esta sobrecargado
o saturado. También es posible definir rangos de mediciones importantes los
cuales generan condiciones Altas o Bajas. Dependiendo estos rangos otra ventaja
es la de realizar un ajuste de deriva mediante el hardware del sistema F/T

Controller.

Figura 2.16: Tarjeta de Interconexién de Entradas y Salidas Discretas ATI®R) +—
dSpace®), DS1104 cotas en mm.

Para informacién acerca de los pines de conexiéon puede obtenerlos en
los manuales del fabricante dSpace® y ATI®). Los disenos fueron generados
utilizando el software Eagle®) para disenio de PCB y manufacturados en laboratorios

de la Universidad.

» Programacion Mathworks®— dSpace®DS1104

La programacion de la tarjeta se realizo completamente en software de
Mathworks®) mediante el uso de las distintas interfaces(Matlab®), Simulink®)
y Stateflow®)) de programacién en conjunto con el paquete Real-Time Workshop®).

Este paquete produce los codigos directamente de modelos Simulink(®) automaticamente.



CAPITULO 2. PLATAFORMA EXPERIMENTAL 42

El cédigo que genera es un cédigo optimizado y totalmente comentado en C por
defecto y puede incluir caracteristicas lineales, no lineales, continuas, discretas

o modelos hibridos del vehiculo que se desea analizar o caracterizar.

Este codigo logra la comunicacion con los puertos del bus CP1104 gracias
a la interfaz RTI(Real Time Interface) de dSpace®) esto para poder especificar
el hardware donde se desea correr el codigo para el andlisis del vehiculo por lo
que dSpace® RTT provee los datos necesarios a Real Time Work Shop®) para
poder correr el cédigo en un dispositivo de Hardware especifico que en el caso
del banco implementado seria la tarjeta DS1104. Utilizando estos dos software
no se necesita mas que instalar el sistema de software de dSpace®) y comenzar a
realizar la programacion necesaria para el analisis del vehiculo, ya que dSpace
provee archivos pre-configurados para ser utilizados con su hardware lo que
simplifica en de macia el proceso de crear una aplicacién que se va ejecutar en
un microprocesador de dSpace®) ya que para enlazar y descargar el codigo. Solo
hace falta presionar el botén Build(crear) para descargar y enlazar el programa
al Hardware de dSpace(®) indicado, para este caso se utilizo una tarjeta DS1104.
En la Figura 2.20 se puede estructurar proceso de programacién hasta el punto

donde se descarga la programacion a la tarjeta.

» Interfaz de Analisis dSpace®Control Desk(®)

Una vez realizada la programacion de la Tarjeta DS1104 es necesario
poder ver y analizar las senales generadas por el vehiculo, para esto se utiliza
la Interfaz Control Desk®). Aqui se pueden ver miltiples senales en una interfaz
grafica conveniente y también es posible interactuar con los distintos instrumentos
para simular cambios de estado o guardar senales que se desean analizar
fuera de linea. Esta es una herramienta muy util para realizar un analisis
del comportamiento del vehiculo en el lazo HIL o de un sub-sistema dentro
del vehiculo. Para el banco se crearon dos interfaces en Control Desk®) la

Interfaz de Caracterizacién (Figura 2.17), que tiene como su funcién principal
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guardar datos de fuerzas y momentos en los tres ejes cartesianos. Estas fuerzas

y momentos se generan a partir de maniobras basicas del vuelo del vehiculo

mediante un control remoto convencional del tipo Fly Sky FS-T6 2:4GHz. En

la Interfaz de Vuelo Virtual(Figura 2.18),en la cual no solo se adquieren datos

del vehiculo aéreo real si no que se generan las senales de control para los

actuadores del vehiculo. Ambas interfaces ofrecen las opciones comunes del

software Control Desk® mencionadas anteriormente.
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= Andlisis Fuera de Linea y Analisis en Linea.

Es importante mencionar que la caracterizacién del vehiculo se llevo
acabo fuera de linea, es decir que se guardaron los datos de fuerzas y momentos
que genero el vehiculo mediante una computadora de vuelo comercial embebida
dentro del vehiculo. Estos datos se guardaron en formato .mat, el cual es un
formato nativo de Mathworks®). Una vez realizada esta accién se caracterizo el
sistema de propulsion del vehiculo y se introdujeron las variables caracterizadas
a partir de datos de propulsion reales al modelo en Simulink®) del vehiculo
para asi poder llevar acabo el vuelo virtual. El vuelo virtual se realiza con el
sistema en linea, es decir que se corre un modelo en Simulink@®) que representa
las caracteristicas fisicas del vehiculo real con los datos que se caracterizaron
anteriormente. Una vez hecho esto se procede a enviar este modelo a la tarjeta
dSpace®DS1104. Al comenzar el andlisis es necesario enviarle una referencia
al modelo representativo en Simulink(®), los actuadores del vehiculo generaran
los esfuerzos de control necesarios para cumplir esa trayectoria por lo que el
vehiculo real genera estos esfuerzos de control y excita el transductor, el cual
regresa los datos al modelo para realizar las correcciones pertinentes para llevar
al vehiculo a un punto deseado. Para realizar las conexiones entre dSpace(®)
y el vehiculo y realizar estos experimentos fue necesaria la manufactura de
una tarjeta que permite leer indices de modulacion o escribirlos. Con base
en interruptores de deslizamiento podemos seleccionar si queremos leer los
indices de modulacion de la computadora de vuelo del vehiculo o escribirlos
directamente con la tarjeta dSpace® DS1104 2.19. El algoritmo para la implementacién

del lazo HIL y caracterizacion del sistema se puede ver en la figura 2.20.
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Figura 2.20: Algoritmo de Implementacién de Software y Hardware



CAPITULO 2. PLATAFORMA EXPERIMENTAL 46

2.2 CARACTERIZACION DE LOS MODOS DE

VIBRACION

La interaccién entre el vehiculo y los soportes de la base pueden inducir momentos
de vibracién. Estas vibraciones pueden interactuar con los mecanismos del vehiculo
y como consecuencia, vibraciones adicionales que no son representativas del vehiculo
pueden aparecer. En esta seccién se presenta la caracterizacion de los modos de

vibracion del banco de pruebas.

En [24] se muestra que la respuesta en frecuencia de un vehiculo quad-rotor,
debida las fuerzas y momentos externos M, and Fj, pueden ser aproximados por
una serie de dobles y cuddruples integradores. Debido que los integradores tienen
una respuesta en frecuencia baja, solo las fuerzas y momentos de baja frecuencia
inducida por desbalances en las hélices y el motor son relevantes para el control del
vehiculo y la estabilidad en esta Tesis. Por ejemplo, para un micro quad-rotor el
ancho de banda de estos integradores es menor a 100rad/s = 628 H z[24]. Por lo que
solo los modos debajo de estas frecuencias (menores a (300H z)/2+m = 48rad/s) son

estudiados aqui.

La frecuencia acumulativa de F'z considerando una respuesta impulso para el
banco de pruebas se obtiene utilizando la transformada rapida de Fourier (FF'T)
(Figura 2.21). Descartando el ruido de la linea eléctrica (60H z) y su tercer arménico
(180Hz) el banco de pruebas tiene dos modos de vibracién de baja frecuencia a
42Hz y a 64H z. En la Figura 2.21 también se muestra que el Segundo modo (64 H z)
tiene un fuerte contenido arménico (128 Hz) mientras que el primero tiene un bajo

contenido arménico

Se obtuvieron resultados similares para los otros dos ejes del banco de pruebas.
En particular, se encontrd que en el eje x y y (Figura 2.22) esta presente un modo de

vibracion adicional alrededor de 24 H z. En el siguiente capitulo se mostrara el anélisis
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para determinar las vibraciones inducidas por el vehiculo con el que se trabajara en
esta tesis y los correspondientes a los modos de vibracién del banco de pruebas. Esto
con el fin de obtener las variables de fuerza y momento producidas por el vehiculo y

no las que se ven afectadas por los modos de vibracién del vehiculo.
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Figura 2.21: Frecuencia acumulativa contenida en la respuesta al impulso para el eje

z del banco de pruebas con el Sistema de propulsién apagado.
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Figura 2.22: Frecuencia acumulativa contenida en la respuesta al impulso para el eje

z(a) y y(b) del banco de pruebas con el Sistema de propulsién apagado.



CAPITULO 3

CARACTERIZACION DEL SISTEMA DE

PROPULSION DE UN QUAD-ROTOR

La identificacién de vehiculos aéreos es un procedimiento versatil para extraer
de manera rapida y eficaz los modelos dindmicos de la aeronave mediante la medicién
de la respuesta de salida a una excitacién de entrada especifica. Esta dindmica
es representada mediante estos modelos y estos pueden ser caracterizados para un

sistema aeronautico completo o un sub-sistema en particular.

En su definicién mas simple la identificacion de sistemas podra definirse como el
proceso que provee un modelo que caracteriza de la manera mas eficaz las respuestas

del sistema a una sefial de control especifica(p. ej. utilizando el criterio de minimos

cuadrados)|[26].

En este capitulo se generara una caracterizacién de los sistemas de propulsion
en un quad-rotor. Se eligié un vehiculo tipo quad-rotor debido a su facilidad de
manejo, ya que si se compara con un vehiculo de ala fija, el quad-rotor es altamente
maniobrable y puede se utilizado de manera segura dentro de un laboratorio y en
comparacion con un helicoptero tradicional, el quad-rotor no tiene el problema del
complejo mecanismo de el rotor principal(swash plate) y es mucho mas sencillo

modelar y controlar.

48
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Otro aspecto clave en el quad-rotor es que sus movimientos en los 6 grados de
libertad estan controlados por la velocidad rotacional de sus 4 motores esto mediante
el cambio de velocidad de los distintos rotores en patrones bien definidos. En la

siguiente seccién se realiza una descripcién del Quad-rotor utilizado en esta tesis.

3.1 QUAD-ROTOR

En esta tesis se utilizo un Quad-rotor comercial pero a la ves que mostrara
versatilidad al momento de tomar y generar las variables necesarias para la investigacion

y validacion del banco de pruebas.

Figura 3.1: HJ280X Quad-rotor

El Quad-rotor «HJ280X»(Figura 3.1) es de tamafo compacto lo que permite
su uso dentro del laboratorio sin el riesgo de un dano grave al ser humano sus
accesorios son faciles de conseguir por lo que existe una amplia variedad de hélices

para seleccionar cuenta con un radio control de 4 canales y una bateria de 900
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mAh de dos celdas de litio polimero. Su tiempo de vuelo con esta bateria es de
aproximadamente 30 minutos sin carga. Esta fabricado en fibra de vidrio y fibra de
carbono, por lo que es ligero y resistente a su vez. En la Tabla 3.1 se muestran los
parametros de el HJ280X. Para mantener un vuelo estable el HJ280X utiliza giros

copos y acelero metros, que estan instalados en el quad-rotor.

Tabla 3.1: Datos Quad-rotor

Parametro Valor

Dimensiones 26.0cm x 26.0cm x 6.3cm

Peso 250 gramos(con bateria)

Carga Util 680 gramos

Motor Sin Escobillas(Brushless)

Motor Speed Controller Embebido en Estructura(PWM)
Transmisor Fly Sky FS-T6 2.4GH=z
Receptor Fly Sky FS-R6B

Rango de Transmisién/Recepciéon  500m

Micro controlador ATMega 2560

El principio de vuelo de los vehiculos de cuatro rotores tipo MAV es simple. Sus
motores estan numerados del numero uno al cuatro en direccion de las manecillas del
reloj(Figura 3.2a) comenzando en el frente del vehiculo. El levantamiento es obtenido
gracias a las fuerzas de empuje que generan los cuatro rotores y los movimientos
alrededor de el eje x es gracias a la diferencia de velocidades entre los motores No.2
y No.4(Figura 3.2a) en conjunto con los cambios de angulo de alabeo alrededor del
eje = en el fuselaje del vehiculo, el empuje del vehiculo genera una componente en
direccion del eje y provocando una traslacion en este eje. Bajo el mismo principio en
el eje y pero utilizando la diferencia de velocidades entre los motores No.1 y No.3,
es posible controlar la traslacién en direccién del fuselaje en el eje z(Figura 3.2b).
Por otra parte los motores No.1 y No.3 rotan en sentido del horario mientras que
los motores No.2 y No.4 giran en en contra del sentido del horario(Figura 3.2c).La

rotacién alrededor del eje z(guinada) del fuselaje del vehiculo es controlada por el
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contra balanceo del momento, es decir al disminuir la velocidad de los motores No.1
y No.3 se genera un mayor momento en contra de la direccién de rotacion de los

motores No.2 y No.4(Figura 3.2d).

a Xp b
Alabeo
Op Yy
Guiiiada Cabeceo /
7 /1 Frente ! Frente
J4 f
Motores en contra del f
c sentido del Horario d ! Frente
1(0)
4 2
— 9
Motores en sentido del
/ Horario

3©

Figura 3.2: Principio de Funcionamiento del Quad-rotor.(a)Principio de Movimiento
en Alabeo, (b)Principio de Movimiento en Cabeceo,(c)Direccién de las Rotaciones

de los Motores,(d)Principio de Movimiento en Guinada

Algo importante al realizar en analisis del Quad-rotor es el sistema de coordenadas
ya que de acuerdo a este sistema coordenadas es como estaremos trabajando los
modelos. El sistema de coordenadas varia segin el criterio del diseniador la configuracion
de este puede sen en «+»(Figura 3.3 Sistema en color negro) o en «X»(Figura 3.3

Sistema en color rojo).

Como se ve en la en la figura 3.3, la configuraciéon en «mas» que tiene esta
definida con el eje = a lo largo del motor 1(este motor gira en sentido en contra del
horario) y el eje y a lo largo del motor 2(este gira en sentido del horario) y el eje z

apuntando hacia abajo. En cambio si se utiliza una configuracion en «X» , la cual



CAPITULO 3. CARACTERIZACION DEL SISTEMA DE PROPULSION DE UN QUAD-ROTOR52

Figura 3.3: Configuracién de Sistemas de Coordenadas(vista Superior Quad-rotor)

esta definida como una rotaciéon en los ejes x — y de 45° en la direccién positiva
de guinada(Figura 3.2d Direccién de guinada positiva) lo que significa que ahora el
eje x estard entre los motores 1 y 2. En cualquiera de estas dos configuraciones se
asume que x es positivo en direccién hacia el frente del quad-rotor cuando el esta en

movimiento.

3.2 MODELO TRADICIONAL DE PROPULSION

El quad-rotor puede ser modelado utilizando las ecuaciones de movimiento de
un cuerpo rigido. Es decir, considerando la dinamica traslacional y rotacional en el
marco de referencia inercial, el cual estd alineado al marco de referencia del vehiculo
y en base a la regla de la mano derecha (Figura 3.4). Para este caso, las ecuaciones

de Newton-Euler de movimiento estan dadas por [29, 42, 33]:

mVy, +mwy, X V, = F) (3.1)
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Figura 3.4: Configuracion de Hélices del Quad-rotor

Jo:)b + wp X (Jwb) = Mb (32)

T yvw, =1[p q 7" son las velocidades angulares y

Donde V, = [u v w
lineales de los vectores, Fy, = [F, F, FZ]T es el vector de fuerzas externas, m es la
masa, J es la matriz de momentos de inercia M, = [M,, M, M,|" es el vector de

momentos externo.

Las ecuaciones (3.1)-(3.2) deben ser complementadas con el modelo del sistema
de propulsion y la aerodinamica del vehiculo. Para el sistema de propulsion tipico

de un quad-rotor se deriva la siguiente ecuacion.

El trust para cada hélice esta dado por:

P %pSCT(w)Q (3.3)

Donde S es el drea del disco de la hélice, C'r es el coeficiente de empuje, p es

la densidad del aire y w es la velocidad angular de la hélice [33].

La velocidad angular de cada hélice es una senal variante en el tiempo que
depende de distintos factores incluyendo la fuente de alimentacién del motor y
la carga aerodindmica. La aproximacién mas comun para modelar esta velocidad
consiste en negar la dindmica producida por carga aerodinamica y el transitorio del

motor electrico, el cual se asume que es mas rapido que la dinamica principal del
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vehiculo. Por lo que, la velocidad angular de la hélice se considera como:

w; = kV, (3.4)

Donde k£ es una constante que es caracterizada para cada combinacion de

hélice-motor.

La ecuacién (3.4) asume que la hélice es operada mediante un motor de DC con
una Fuente de voltaje continua. Sin embargo, en la practica, las hélices son operadas
con motores de DC sin escobillas y son controlados mediante un médulo de ancho
de pulso (PWM) el cual tiene si propia dindmica [21]. Se considera normalmente
que con una frecuencia de conmutacion lo suficientemente grande, la relacién entre

el PWM y el promedio resultante de voltaje estaria dado por[21]:
Vi = Vool (3.5)

Donde Vdc es el voltaje del bus de DC del médulo PWM y U € [0, 1]es el indice de

modulacién. Combinando (3.3)-(3.5) se tiene que:

F; = ks U} (3.6)

Donde ky = 2pSCr(kVye)?.

La ecuacién (3.6) tiene la ventaja de ser muy simple debido a que kf es
una constante que puede ser caracterizada experimentalmente sin requerir todos

los parametros del sistema.

Cada hélice induce un momento reactivo debido a la aerodindmica producida
por el arrastre. De manera similar que la fuerza de empuje (3.6), este modelo es

normalmente obtenido del siguiente modelo simplificado:
T; =k, U? (3.7)

Donde km es una constante similar a kf.
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Considerando el arreglo de hélices mostrado en la Fig.3.4 y la eq. (3.6), las

fuerzas y momentos totales inducidas por el sistema de propulsién tenemos que:

—k; —ky ks —k| |02
0 —k 0 k||02
k0 | |U2
ko ke —kn ka | |UZ]

EEEDS™

Donde k; = lk; es la constante que determina el torque debido al empuje de

cada motor.

La ecuacién (3.8) permite calcular las fuerzas y momentos resultantes para
cualquier hélice actuando en un motor. Adicionalmente, la matriz de propulsiéon P
es invertible por lo que es posible calcular los voltajes requeridos para cualquier
fuerza de empuje requerida asi como los momentos presentes en el vehiculo, es
decir, [F, M, M, M,]". Esta estrategia se traduce de forma natural al patrén

de activacion de cada hélice Fig.1.13.

3.3 CARACTERIZACION DE LOS MODOS DE
VIBRACION DE LA PLATAFORMA DEBIDOS AL SISTEMA

PROPULSION

En esta seccién la caracterizacion de las vibraciones inducidas por el Sistema

de propulsién seran estudiadas utilizando el banco de pruebas.

Se realizé una serie de experimentos, en los cuales se mantuvo una hélice a
velocidad constante. En la figura 3.5 se muestra el contenido de frecuencia acumulativa
para bajas frecuencias, mientras que en las figuras 3.6 y 3.7 se muestra el contenido

para altas frecuencias.

Para el rango de bajas frecuencias esta claro que los componentes tienen baja
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Figura 3.5: Contenido de frecuencias bajas acumulativas para una serie de

experimentos a velocidad constante.
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Figura 3.7: Contenido de frecuencia acumulativa a frecuencias altas. (A-baja

velocidad, E alta velocidad)

amplitud fuera del ancho de banda de los esfuerzos de control del sistema. También
se observa que las variaciones de los esfuerzos de control que se presentaron en los
experimentos son debido al ruido en los sistemas de comunicacion del controlador
del motor. En el caso de la vibraciones a frecuencias medias se pueden reconocer
facilmente los componentes en la 3.6. En esta figura la secuencia de los experimentos
se denota como A-B-C-D-E donde A es el experimento a velocidad baja y E a
velocidad alta. Esta claro que la vibracién de los componentes es debida a los sistemas
de propulsién ya que los picos de frecuencia van de una frecuencia baja a una mas
alta. En el experimento A, se pueden observar dos picos a 90Hz y 140Hz. Estos
dos picos se mueven uniformemente a la derecha en los siguientes experimentos.
En el experimento C aparece una componente a una baja frecuencia de 52Hz. Esta
componente excita el modo de vibracion del banco de pruebas localizado alrededor
de 70Hz. En el experimento D la tercera componente de baja frecuencia esta muy
cerca de la frecuencia de resonancia del banco de pruebas por lo que induce un pico
de gran amplitud. Finalmente, en el experimento E, la tercera componente de baja
frecuencia se mueve a la derecha alejandose de la banda de resonancia del banco
de pruebas. Finalmente, en la 3.7 se muestra que para altas frecuencias podemos

despreciar el nivel de vibraciones.
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Los experimentos de esta seccion confirman la existencia de una resonancia
principal alrededor de 70Hz, como se predijo en la seccion anterior. Adicionalmente,
los experimentos demostraron que los propulsores inducen una vibracién de baja
frecuencia, la cual puede despreciarse en este estudio. Las componentes de vibracién
inducidas por el sistema de propulsion se encuentran en una banda que va de
80Hz-180Hz. El pico de resonancia del banco de pruebas alrededor de 70Hz no
permite trazar una conclusion apropiada de las vibraciones inducidas por el sistema

de propulsion alrededor de esta frecuencia.

Este andlisis de las vibraciones en los sistemas, devela que existen vibraciones
debidas al sistema de propulsién pero estas estan fuera del ancho de banda relevante
del vehiculo. Sin embargo, se debe tener cuidado en el diseno del sistema de control
tal que se tenga un alto rechazo a perturbaciones en la banda de vibracién, para este

caso 80Hz-180Hz.

3.4 CARACTERIZACION DEL MODELO DE

PROPULSION

En esta seccién se evalian los pardmetros de la matriz (3.8). Cada pardmetro
de la matriz (p.ej. ks, kn, v ki) es identificado utilizando minimos cuadrados con
cuatro diferentes maniobras bajo y distintas condiciones de vuelo, esto con el fin de
observar el comportamiento de la matriz de propulsion en distintos escenarios. Estas
maniobras fueron ejecutadas por un controlador embebido en el quad-rotor. En todos
los casos las fuerzas y momentos medidos fueron filtradas utilizando un filtro pasa
bajas digital de 2° orden con un ancho de banda de 30H z. Disenado de acuerdo con
en analisis de vibraciones, este filtro nos permite eliminar las vibraciones producidas
por el banco de pruebas y las hélices preservando la informacién principal de baja

frecuencia.
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3.4.1 MiNniMOS CUADRADOS

El proceso de minimos cuadrados permite estimar los parametros en un modelo
a partir de mediciones del mismo de manera fundamental este método relaciona una
variable observable y(t) a distintas variables que tratan de explicar este fenémeno
observable a estas variables se les conoce como regresores(¢s(t), ..., ¢,(t)). La variable
t no necesariamente representa el tiempo ya que puede ser una variable que pertenece
a un arreglo de datos. Ademas se asume que el modelo tiene un parametro desconocido
al cual llamaremos v; por cada regresor, la cual se puede conocer de antemano o a
sido medida[26, 18, 37, 27]. Por lo que una relacién lineal entre estas variables puede

ser modelada como:

y(t) = g1 ()0 + ... + ()0, (3.9)

A la ecuacion 3.9 se le conoce como una regresién lineal y es la manera
fundamental de realizar una estimacion de parametros. Ademas, definiendo @ como
una matriz de NV X p con elementos @;,7 = 1...p por lo que en una notacion matricial

la ecuacién 3.9 se puede escribir como:

y =20 (3.10)

La ecuacién 3.10 puede ser interpretada como un sistema estatico con estados
desconocidos ¥ y una matriz conocida @ con elementos conocidos que la relacionan

con la variable de salida y.

La manera mas confiable de estimar las incégnitas de las ecuaciones (3.9) y
(3.10) es requiriendo la prediccién del error o residuos de los modelos sea pequena
es decir e(t) = y(t) — ¢(t)TY. Podemos definir entonces al vector 1 tal que la suma

de los cuadrados de los errores se minima(Ecuacion 3.11).
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N N

J) =Y M) =) (yt) —t)"0)? (3.11)

t=1 t=1

A la funcién escalar.J()) también se le conoce como la funcién objetivo de los

minimos cuadrados y se puede representar de forma matricial de la siguiente forma.

J() =¢e"e=(y" —9"®")(y — ¥P) (3.12)
Tomando en cuenta que (98)T = ¥TPT y ya que J es minima si y solo si el

gradiente de J con respecto a ¢ es cero.

Esto puede ser facilmente comprobado escribiendo los elementos de la ecuacion
(3.12) y obteniendo sus derivadas. Debido a que J es una funcién escalar, sus
términos son escalares, de modo que y, P9 € RN, yTdY = ¥7dTy y por lo tanto

desarrollando la ecuacién (3.12).

JW) = yTy — 2077y + 9T T P (3.13)

Derivando la ecuacién (3.13) con respecto a ¢ y tomando en cuenta que (A +

AT)9 siendo A una matriz simétrica tal que A = TP y AT = A tenemos que:

32_5;9) = 20"y + 207 ¢y (3.14)

El gradiente de la funcién J(¥) es cero si y solo si:

BT = dTy (3.15)

De la ecuacién (3.15) podemos entonces obtener la estimacién de los minimos

cuadrados multiplicando ambos lados por(®Z®)~1.
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0= (o7®) 1oy (3.16)

Para la obtencién de los pardametros de la ecuacién (3.8) se implemento un
algoritmo de minimos cuadrados utilizando el software Matlab® utilizando los
indicies de modulacién U = [U? U2 U2 UZ] como la matriz de regresores @
y las variables de fuerza y/o momentos F,,T,,T,, T, segin la maniobra realizada
como la variable de salida o a modelar ¥ como ejemplo a continuacién se presenta
la maniobra de empuje y la ecuacién generada a partir de la estimacion de minimos

cuadrados(Ecuacién 3.16).

ky = (UTU)'UTE, (3.17)

3.4.2 RESULTADOS DE LA CARACTERIZACION

3.4.2.1 EN LABORATORIO

La constante principal de empuje, k; , fue caracterizada con un incremento
coordinado de las RPM de todos los motores. Esto resulta en un movimiento de
levantamiento. La constante k; contiene la informacién de la hélice, el motor y el
controlador electrénico de velocidad combinados en un mismo parametro. La Figura
3.8 muestra las fuerzas medidas en este experimento asi como las fuerzas simulada F,.
En el modelo (3.8) se indica que U, = U, = 0 para cualquier entrada. Los momentos
medidos y simulados para este experimento se muestran en la Figura 3.9 donde los
indices normalizados de modulacién producidos por los controladores del motor se
presentan en la Figura 3.10. Estas figuras muestran que F, contiene caracteristicas
de transicién que no estén presentes en el modelo (3.8). Sin embargo, el nivel y forma
de la fuerza principal estan correctamente modelados. Adicionalmente, las fuerzas

en los otros ejes pueden ser ignoradas como se predijo en el modelo.
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Tabla 3.2: Parametros Identificados

Escenario | Pardmetro | Valor
ky 0.4470
0°,0m/s ky 0.0336
km, 0.0042
ky 0.5746
10°,0m/s ki 0.0361
km 0.0047
ky 0.5392
20°,0m/s ky 0.0371
kpm, 0.0049

En el caso de los torques, las componentes M, y Mq son diferentes esto puede
ser debido a una desalineacién en los motores. Sin embargo la mayoria de estos

torques se encuentran en un nivel bajo.

Los torques de cabeceo y alabeo son modelados por la constante k;. Esta
constante es caracterizada induciendo un cambio en la maniobra de cabeceo. Debido
a que el quad-rotor opera en una configuracién en “X”, Por ejemplo el “frente” del
vehiculo estd a 45° del eje x, por lo que las componentes M, y M, son excitadas
en esta maniobra. La figura 3.11 muestra las fuerzas resultantes, mientras que en la
Figura 3.12 presenta los torques resultantes y la Figura 3.13 incluye los indices de
modulaciéon de PWM. Pequenos cambios en la fuerza de empuje fueron predichos
correctamente por el modelo (3.8) que carecen de la dindmica de transicién adicional.
En el caso de los torques, el modelo (3.8) es bastante preciso en forma general a los
torques medidos. Sin embargo, utilizar un solo parametro para ambas componentes
del troque al parecer resulta insuficiente. Por ejemplo, M, es subestimada mientras
M, es sobre estimada. Este experimento nos muestra que es podria ser necesario un

modelo con mayor grado de libertad. De igual manera en la Figuras 3.14, 3.15,3.16
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Figura 3.8: Maniobra de Empuje: Fuerza medida y simulada.
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Figura 3.9: Maniobra de Empuje: Momentos medidos y simulados.



CAPITULO 3. CARACTERIZACION DEL SISTEMA DE PROPULSION DE UN QUAD-ROTORG64

Modulation Index PWM

Modulation Index(Norm)

5 10 15 20
Time(sec)

Figura 3.10: Maniobra de Empuje: Indices de Modulacién PWM(c).

se muestran los datos de Fuerza y Momento medidos y simulados de la maniobra de

alabeo y sus indices de modulacion.

El momento alrededor de la guinada M, es modelado por la constante k,,,
por lo que se induce una maniobra en la guinada para la caracterizacion de este
parametro. Los resultados de este experimento se muestran en las Figuras 3.17, 3.18
y 3.19. Nuevamente esta maniobra induce cambios en la fuerza principal de empuje,
la cual el modelo (3.8) predice con un margen de error. En el caso de los torques,
la maniobra induce un torque bastante grande en M, y M,, de los cuales el modelo
(3.8) predice con mayor amplitud y carece de algunos torques de bajo nivel. En
el caso M, el modelo predice de manera precisa el torque medido. Sin embargo, el
torque M, medido muestra vibraciones adicionales (que se notan incluso con el filtro

pasa bajas) que no son presentadas en el modelo.
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Figura 3.11: Maniobra de Cabeceo: Fuerza medida y simulada
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Figura 3.12: Maniobra de Cabeceo: Momentos medidos y simulados
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Modulation Index PWM
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Figura 3.13: Maniobra de Cabeceo: Indices de Modulacion
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Figura 3.14: Maniobra de Alabeo: Fuerza medida y simulada.
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Figura 3.15: Maniobra de Alabeo: Momentos medidos y simulados.
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Figura 3.16: Maniobra de Alabeo: Indices de Modulacion PWM.
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Estas maniobras fueron realizadas en un ambiente cerrado por lo que se considero
que no existia viento que pudiera modificar los parametros debido a efectos aerodinamicos.
Se realizaron 4 experimentos por maniobra en tres diferentes posiciones 0°,10° y
20° rotando alrededor del eje y en una configuraciéon en «X». El modelo (3.8)
es capaz simular estas maniobras de manera correcta y valida. Los pardmetros
obtenidos se encuentran en la Tabla 3.2. En la siguiente seccién se presentaran
distintos escenarios con la existencia de flujo de aire esto gracias a un tunel de
viento que es parte de la infraestructura del Centro de Investigacién en Ingenieria
Aeronautica(CIIIA).Este experimento en tunel de viento podré concebir un andlisis
mas amplio de los pardmetros en la ecuacién 3.8 y permitird una mejor comprension
de las dinamicas de propulsion en los MAVs de ala rotativa tipo quad-rotor. Estos

experimentos son parta esencial de los estudios en la dindmica de propulsion.

Forces

0.5

FZ(ModeIada)

0 10 20 30
Time(sec)

Figura 3.17: Maniobra de Guinada: Fuerza medida y simulada.
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Figura 3.18: Maniobra de Guinada: Momentos medidos y simulados.
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Figura 3.19: Maniobra de Guinada: Indices de Modulacion PWM.
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3.4.2.2 EN TUNEL DE VIENTO

De igual manera usando parte de la metodologia de la secciéon anterior se
caracterizaron los pardmetros de la matriz (3.8). Los pardmetros ahora son evaluados
en un tunel de viento en el cual se midieron para cada maniobra temperatura y

velocidad del viento utilizando un anemoémetro digital.

Gracias la infraestructura del CIITA y la caracteristicas del tinel de viento(Tabla
3.3) en conjunto con el banco de pruebas hace posible la realizacién de este experimento.Ya
que como se menciono anteriormente una de las caracteristicas del banco es su

movilidad y sus altas prestaciones para su uso dentro del tinel de viento en el

CIITA.

Tabla 3.3: Datos Ttnel de Viento CIITA

Pardmetro Valor

Tipo de Ttnel Subsonico
Velocidad Méxima 67 m/s

Area de Pruebas Im x 1m

Tabla 3.4: Pardmetros Identificados en Tunel

Escenario | Parametro | Valor
ky 0.5466
0°,4m/s ky 0.0272
km 0.0036
ky 0.6709
0°,8m/s ky 0.0327
km, 0.0041
ky 0.5403
10°,4m/s ky 0.0393
km 0.0049
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ky 0.5345
10°,8m/s ky 0.0261
. 0.0056
ky 0.2759
20°, 4m/s k, 0.0116
K 0.0017
ky 0.2285
20°,8m/s ky 0.0119
K 0.0015

Se realizaron 4 experimentos por maniobra en tres diferentes posiciones 0°, 10° y
20° rotando alrededor del eje y en una configuracién en «X». En cada posicionamiento
se hizo una variacién del flujo de aire de 4 y 8m/s constante, ya que este es un rango
comun velocidad de acuerdo con [33, 1, 19, 43] en los MAV de ala rotativa como el

Quad-rotor utilizado en esta tesis.

La realizacion de este experimento consta primeramente en obtener una medicion
de los arrastres generados por el viento a las velocidades indicadas una vez echo esto
se procedié a realizar las maniobras para la obtencién de los parametros mediante el
incremento de la velocidad de los motores en patrones bien definidos. Los pardmetros

obtenidos se muestra en la tabla 3.4.2.2.

Los resultados obtenidos para cada maniobra difirieron en las pruebas con alto
angulo de rotaciéon con respecto al viento como se puede ver en la tabla 3.4.2.2
a continuacion se muestran los graficos obtenidos para la maniobra de Cabeceo y
una comparacion de los resultados obtenidos en la maniobra de levantamiento. En
las figuras 3.20, 3.21, 3.22, 3.23 se puede observar que el modelo de propulsion se
comporta de manera adecuada representando al sistema de propulsion del Quad-rotor

de buena manera a lo largo de las maniobras mientras que en en las figuras 3.24,
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Forces Torques Modulation Index PWM
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Figura 3.20: Maniobra de Cabeceo 0°,4m/s: Fuerza medida y simulada
(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulacién PWM(c).
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Figura 3.21: Maniobra de Cabeceo 0°,8m/s: Fuerza medida y simulada

(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulacién PWM(c).
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3.25 La fuerza y momentos reales difieren significativamente del modelo de propulsion
caracterizado. En la figura 3.26 se muestra los resultados obtenidos en la maniobra
de levantamiento en esta figura se puede observar como la amplitud en la fuerza
de la maniobra va decayendo conforme aumentamos el angulo en sentido negativo
del eje y (Figura 3.2). Los modelos de propulsion y los resultados obtenidos de las
maniobras de Alabeo y Guinada se comportaron de manera similar, como se puede
observar en los parametros de la tabla 3.4.2.2, estos parametros van cada vez mas
disminuyendo su magnitud hasta tomar valores que no representan las dinamicas del

sistema de propulsion.

Forces Torques Modulation Index PWM
0.5 0.08 1.4
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u2
0.06 12 U3 1
: s U4
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8 0.4
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~0.0 Mp(ModeIo) Mp 0.2
M _(Modelo, Mq ; i
-2.5 -0.08 0 : ‘
10 20 30 40 0 10 20 30 40 0 10 20 30 40
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Figura 3.22: Maniobra de Cabeceo 10°,4m/s: Fuerza medida y simulada

(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulacion PWM(c).
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Forces Torques Modulation Index PWM
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Figura 3.23: Maniobra de Cabeceo 10°,8m/s: Fuerza medida y simulada

(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulacién PWM(c).
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Figura 3.24: Maniobra de Cabeceo 20°,4m/s: Fuerza medida y simulada
(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulacién PWM(c).



CAPITULO 3. CARACTERIZACION DEL SISTEMA DE PROPULSION DE UN QUAD-ROTORT75

Forces Torques Modulation Index PWM
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Figura 3.25: Maniobra de Cabeceo 20°,8m/s: Fuerza medida y simulada
(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulacién PWM(c).
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Figura 3.26: Maniobra de Levantamiento Comparacién de Escenarios: Fuerza

medida y simulada
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Figura 3.27: Variacién de Pardmetro ky

La caracterizacion en el tiunel de viento realizada al sistema de propulsion de el
Quad-rotor revelo una variacién de los pardmetros en la ecuacién (3.8). Esto se puede
ver en las figuras 3.27, 3.28, 3.29 donde se muestra la variacién de estos parametros

de acuerdo a los distintos escenarios de caracterizacién utilizados.

En las pruebas de los modelos en un ambiente sin la presencia de un flujo de
aire la variacion de los parametros fue minima y siempre se represento de manera
efectiva las dinamicas presentadas en el sistema de propulsion del Quad-rotor caso
contrario a lo que paso en las pruebas de tunel de viento debido a esto se podria

tomar como constante el valor de estos parametros para este escenario.

Mientras que debido a la variacion tan significativa de las dinamicas representadas
por estos parametros a velocidades altas y alto angulo de rotacién este podria ser
representado de manera diferente quizd mediante la introduccién de un modelo con
mayor grado de libertad o combinaciones lineales distintas en los regresores de la
ecuaciéon 3.17 donde U = [U} U3 U2 UZ] en la figura 3.32 se pueden observar
las comparaciones utilizando distintas combinaciones lineales. Mientras que en la

combinacion lineal tradicional de minimos cuadrados se representa mejor la dindmica
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de transicién de la maniobra utilizando una regresion sin el factor cuadratico se
obtiene un mejor acercamiento a la amplitud a lo largo de la maniobra y por ultimo
un factor cubico en el regreso representa la dinamica por debajo de la amplitud de
la fuerza generada en esta maniobra y una transitorio mas impreciso al generado por

la maniobra.
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Figura 3.28: Vareacion de Parametro k;

x 10
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Figura 3.29: Vareacion de Parametro &,



CAPITULO 3. CARACTERIZACION DEL SISTEMA DE PROPULSION DE UN QUAD-ROTOR7S8

A continuacion se muestra la variacién del arrastre con respecto al marco del
viento. La adicion de mas grados de libertad al modelo de propulsion tradicional
ecuacion 3.8 podria permitir a su vez representar el arrastre en las figuras 3.30 y

3.31.
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Figura 3.30: Arrastre F),
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<. 002
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Figura 3.31: Arrastre F,
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En la figura 3.32 se representa este modelo con distintas configuraciones lineales
como se puede ver en la combinacion lineal del tipo cuadratica se representa mejor
la dindmica de los motores mientras que en la combinacién lineal elevada a primera
potencia se acerca mas a la magnitud de la fuerza obtenida en la maniobra de
empuje mientras que la combinacion lineal cubica se ve como se aleja un poco
al momento de iniciar la maniobra. La plataforma disenada permite comprobar
distintas combinaciones lineales y a su vez la adicién de mas grados de libertad
a la matriz de propulsion mediante la inclusiéon de mas parametros. Esto representa
una gran herramienta para la caracterizacion de sistemas de propulsion complejos

como los del Quad-rotor.
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Figura 3.32: Maniobra Empuje con distintas combinaciones Lineales



CAPITULO 4

SIMULACION HARDWARE IN THE LOOP

Los modelos dinamicos relaciona las entradas de control a la respuesta dinamica
del sistema. Estos modelos pude tener un analisis tan simple como un gréafico de la
respuesta entrada-salida o tan complejo como un conjunto de ecuaciones diferenciales

que describen la dinamica del movimiento de nuestro sistema.

Estos modelos fisicos son necesarios para muchas aplicaciones aeronauticas,
incluyendo el analisis de estabilidad y control de aeronaves, simulaciones piloto,disenio
del controladores de vuelo, o el analisis de la maniobrabilidad de la aeronave. Este
tipo de modelos se vuelve cada vez més importante para manejar la alta demanda

en complejidad de los sistemas, su confiabilidad y acortar los periodos de desarrollo.

En este capitulo se vera el concepto de Model-Based Design(Disefio basado en
modelos) mediante la utilizaciéon de un lazo de control del tipo HIL, este lazo nos
permitird comprobar de una manera mas eficaz distintas caracteristicas de propulsién
y el desempeno de los sistemas de control en nuestro vehiculo mucho antes de realizar
un vuelo real. Para el caso especifico se trabajard con un vehiculo multi-rotor del
tipo quad-rotor. En esta base se comprobara el modelo de propulsién con el fin
de realizar un analisis dindmico més a fondo para poder generar un proceso de
caracterizacién que nos permita evaluar la configuracion de propulsién propuesta.

Este tipo de aplicacién se ha utilizado con éxito en otras aplicaciones aeronauticas

80
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mediante la plataforma dSpace®)][14, 30].

4.1 SIMULACION HIL DE UN QUAD-ROTOR

4.1.1 MobDELO TEORICO DINAMICO DE UN QUAD-ROTOR

El modelo que se propondra es el modelo que se considero como el mejor
de acuerdo a estudios realizados en [41] esto debido a la complejidad que pueden
llegar a tener los modelos de cuerpo rigido. Lo que se busco en este modelo es que
contara con un esquema simple para el diseno de controladores lineales sencillos y
el seguimiento de trayectorias. Esto nos permitird comprobar la funcionalidad de
la base realizando un lazo HIL para comprobar la funcionalidad del modelo y los

controladores disenados.

Para la realizacién de este modelo se tomaron las siguientes consideraciones.

» El diseno mecénico del quad-rotor es simétrico.

» La estructura del quad-rotor es rigida.

= La velocidad del aire de flujo libre es cero.

= Las hélices son rigidas.

» El arrastre es lineal (obedeciendo a la ley de Stokes)

= El transitorio de los motores eléctricos es rapido y puede ser despreciado.

Como se menciono anteriormente es necesario entender como se encuentra el
quad-rotor con respecto a tierra por lo que la necesidad de marcos de referencia es
parte basica del modelado de el quad-rotor ya que estos sistemas de coordenadas

describirdan la posicion y orientaciéon del quad-rotor.
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El mas comun es el eje tierra o eje inercial este es un marco fijo referenciado
a tierra tal que F° : {0¢; Ze, Ye, 2o} (Figura 4.1) definiendo su origen en o, en la
superficie de la tierra con todos sus ejes ortogonales donde z. apunta al norte, y. al
este y 2z, apunta hacia el centro de la tierra al igual que la gravedad. En este sistema
de coordenadas se considera que la tierra es plana y por esto la componente vertical
esta atada al vector de gravedad. Este sistema de coordenadas es el mejor adecuado
para propdsitos de navegacién y desempefio [6] en aplicaciones donde el seguimiento

de trayectorias es el principal interés.

Otro marco esencial para el modelado del quad-rotor es el marco de referencia
del cuerpo F° : {op; zp, yp, 25} (Figura 4.1) en este sistema de coordenadas sus ejes
estan fijos al vehiculo y restringidos a moverse con el. La manera en como se fijan
es arbitraria pero es preferible utilizar una orientacién estandar en este sistema
{op; Ty, yp} se definen como el plano de simetria y {op; 2z} apunta hacia abajo y
generalmente se encuentra en el centro de gravedad del vehiculo. Este marco es de
principal importancia para el desarrollo del lazo HIL debido a que es aqui donde se

presentan los esfuerzos para realizar las distintas maniobras de el Quad-rotor.

Dos tareas comunes en los vehiculos aéreos es el seguimiento y regulacién de
trayectorias en estas tareas para poder comprender su comportamiento dinamico es

necesario obtener modelos que describan su comportamiento a lo largo del tiempo.

Partiendo de las ecuaciones (3.1) y (3.2) podemos modelar la dindmica traslacional

y rotacional de el vehiculo Quad-rotor utilizado en esta tesis.

Para poder seguir las trayectorias de el Quad-rotor es necesario utilizar un
matriz de rotacién para expresar las velocidades en el marco inercial V, = [& ¢ 2|7
considerando los angulos de Euler Q = [¢ 6 ]7 con secuencia ¢ — 0 — ¢,V, se

puede expresar como:

V., = R"V, (4.1)
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Donde R es una matriz de rotacion ortogonal compuesta por la rotacion sucesiva

de los angulos ¥ — 0 — ¢,V,:

Ong CgSw _SG
R=RoRyRs = | CyS4S5—CySy CyCy+ S5S5Sy CySy (4.2)
CyCySp+ S5Sy CySpSy — CySy CyCly

Con s, = sin(z) y ¢, = cos(x)

Figura 4.1: Marcos de referencia Quad-rotor

De una manera similar las derivadas en el tiempo de los dngulos de Euler,las
cuales son utiles para obtener la actitud del vehiculo y pueden obtenerse a partir de

las velocidades angulares en F° con la siguiente relacién:

wy =&+ RyO + RyRy¥ = R, (4.3)
Donde:
1 8¢t9 C¢,t9 P = [¢ 0 O]T
R;l 0 C¢ —S¢ 5 @ B [0 9 O]T
5¢ s _ T
0 o w U=[0 0 v]
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Con t, = tan(z)

A este conjunto de ecuaciones (3.1),(3.2), (4.1) y (4.3) representan el modelo
traslacional del Quad-rotor sin tomar en cuenta fuerzas aerodinamicas. A continuacién
este modelo se manipula con el fin de llegar a una estructura en espacio de estados
y se realizaran algunas consideraciones con respecto a las variables de entrada para

simplificar el disefio del controlador.

4.1.2 MODELO PARA HARDWARE IN THE LOOP

Debido a la complejidad que pueden llegar a tener las ecuaciones representativas
del quad-rotor, estas no pueden ser una muy buena opcion para el diseno de controladores.
De echo, la mayoria de los controladores basados en los modelos de vehiculos aéreos
propuestos en[41] tienden a ser altamente no lineales. No obstante, se mantiene el

proceso normalmente a lo largo del punto de equilibrio el cual esta definido por:

Q=100 0 v
Q=100 0 0 (4.4
Vo=[0 0 0 '

[370 Yo ZO]T

Esto quiere decir que el Quad-rotor se mantiene en vuelo estacionario, y esto
implica que el cabeceo y alabeo se mantengan alrededor de cero grados y que el
rango de funcionamiento de estos angulos es normalmente limitado. Debido a que
estos angulos son limitados, la velocidad de traslacion del vehiculo se ve afectada, ya
que esta velocidad se consigue mediante los angulos de cabeceo y alabeo. Los puntos
de equilibrio (4.4) producen las mismas aproximaciones lineales que una velocidad de
traslacion constante. Por lo tanto el punto de equilibrio (4.4) es una representacién

adecuada de la condicion media de funcionamiento del quad-rotor.

Las entradas de equilibrio para el punto de equilibrio (4.4) pueden ser aclaradas
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considerando que 0 = —U,pcos(¢g)cos(fy) + mg el subindice «0» denota el valor de
equilibrio de la variable. La demas entradas de equilibro se obtienen sustituyendo
el punto de equilibro (4.4) en la dindmica rotacional del vehiculo Por lo tanto la

entrada de equilibro esta dada por:

U.o =mg
Mp() = MqO =M,y=0

(4.5)

El comportamiento de entrada-salida se puede entender facilmente en términos
fisicos. Como se vio en el Capitulo 3.1. Es facil ver que cuando ¢ = 0° un pequeno
movimiento en ¢ = J, inducird un movimiento a lo largo del eje positivo y y ¢ =
0y inducird un movimiento negativo a lo largo de z.Por otro lado, cuando ¢ =
90°, entonces ¢ = J,4 inducird un movimiento negativo en x y 6 = dp inducird un
movimiento negativo en y. Desde un punto de vista de control esto actua como un

acoplamiento no lineal entre las entradas d, — dp y las salidas z — y.

El andlisis anterior permite proponer la siguiente definicién de entrada virtual:

M, _ —sin(y)  cos(v) U, (4.6)

M, —cos(v) —sin() | \ U,
La ecuacién (4.6) se compone de una rotacién para la compensacién de signo
adicional para la entrada U,. Esta definicién de entrada virtual establece canales de

entrada — salida definidos por U, — = y U, — ¥y sin acoplamiento.

Dado a que una de las tareas principales de el Quad-rotor es el seguimiento de
trayectorias, las variables mas relevantes son los vectores de posicion tridimensional y
ya que la guinada del Quad-rotor también puede ser modificada libremente sin afectar
la trayectoria. Sin embargo se debe tener en cuanta que el punto de equilibro (4.4)
esta definido para valores arbitrarios de z,y, z y ¥ y que las variables de «actitud»
0 y ¢ en conjunto con sus derivadas deben mantenerse cerca de cero para mantener

equilibrio estatico y poder definir un vector de salida adecuado para la aproximacién
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lineal deseada. En particular, es posible calcular la aproximacién lineal alrededor del
punto de equilibrio (4.4) de las ecuaciones de la dindmica traslacional y rotacional

del vehiculo, tomando en cuenta los siguientes vectores de estado entrada salida:

U=[U, U, U, M]"
X=[e &y g 2206 ¢ 00 v
De manera compacta, la matriz funciéon de transferencia de tal sistema esta

dada por G(s) = C(sI — A)™'B:

. g g 1 1
G(s) = diag Tl Ist me I (4.8)

A continuacion se mencionan algunas caracteristicas que posee este subsistema

lineal:

= El vector de estado contiene 12 estados y la matriz de funcién de transferencia
G(s) es de orden 12(de la forma de Smith-MacMillan se puede demostrar que
hay 12 polos diferentes en el origen[40]).

» El sistema no tiene ceros de transmision finitos. Por lo tanto, la estabilizacion
de las salidas del sistema (4.8) garantiza la estabilizacion local del sistema. Es

decir, no es necesario controlar directamente la actitud del Quad-rotor.

= Las 4 salidas estan totalmente desacopladas.

4.1.3 IMPLEMENTACION HIL

Los parametros utilizados en el modelo 4.8 fueron calculados en base a la
geometria del Quad-rotor utilizando el software de CAD/CAM Solidworks®). En la

tabla 4.1 se muestran los parametros utilizados para la implementacién del lazo HIL.
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Tabla 4.1: Parametros Modelo Dinamico Cuasi-lineal del Quad-rotor HJ280X

Parametro | Valor

g 9.8m/s?

m 25 kg

I, 7.5805¢e-04kgm?
I, 0.0015 kgm?

k¢ 0.44

ky 0.03

km 0.0047

Evaluando los parametros de la tabla 4.1 el la matriz de funciones de transferencia

(4.8) tenemos que:

1.294 x 10* —1.294 x 10* 5.319 682.6
g4 54 52 52

G(s) = diag

El lazo HIL consta de leer las variables de fuerza y momentos indispensables
para el modelo que describe al vehiculo. En la Figura 4.2 el bloque de Simulink
A T/0 lee las fuerzas y momentos generados por el vehiculo procesando la senales
eléctricas para poder ser interpretada por el vehiculo esta senal es enviada al modelo
(4.8) dentro de el bloque HIL. El bloque «reference_selector» permite controlar que
senal de referencia se envia al lazo de control de la cual se calcula el error dentro del
bloque HIL. El bloque HIL contiene los bloques mostrados en la figura 4.4 dentro del
bloque «referencias» se encuentra el calculo del error de la salida del modelo virtual
en base a los datos de fuerzas y momentos reales provenientes del sistema ATI®con
respecto a la referencia deseada en el experimento. El bloque «HIL» se encuentra

desactivado hasta que se indique el inicio del analisis con el bloque «start_maniobras.

El modelo lineal (4.8) y los controladores disenados para el vehiculo en conjunto
con la los pardmetros caracterizados de la Matriz(3.8) se encuentran dentro del

bloque «HIL». El bloque «Output_Matrix» se encarga de procesar el dato de Fuerza
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Tp=Momento Alrededor de x(roll)
Tq=Momento Alrededor de y(pitch)

Tr=Momento alrededor de z(yaw) —’E]

enonoff
start_maniobra
09_Fz &
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Figura 4.2: Diagrama Simulink®Completo para HIL

y Momento necesarios para llegar a la posicion deseada,generando los indices de
modulacién especificos para producir el movimiento, el bloque «<PWM?» se encarga
de enviar estos indices de modulacién al vehiculo real para generar la fuerza y
momentos para la maniobra deseada en la figura 4.3 se puede observar la maniobra
real introducida a la matriz inversa de propulsion y la fuerza generada por los motores
en base a los indices de modulacién para la maniobra de empuje del Quad-rotor.
Como se puede ver los bloques son intercambiables por lo que el banco permite el
analisis de distintas configuraciones de propulsion para distintos Mini-micro vehiculos

aéreos sin importar su complejidad.

Dentro del bloque «Controlador» se encuentran los controladores que hacen
posible el vuelo del Quad-rotor en una posicion deseada estos controladores tienen
una estructura simple disenados con técnicas de control clasico. Tomando en cuenta
el andlisis realizado para un Quad-rotor en [41] y partiendo los controladores propuestos
en ese estudio se ajustaron estos controladores para trabajar con las funciones de

transferencia para el Quad-rotor HJ280X. Para obtener un vuelo estable esto se
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logro abriendo los lazos en el bloque «HIL» para ajustar cada controlador al ancho
de banda dado debido a la variacion de los parametros que definen el sistema hasta

lograr un vuelo estable y con buen rechazo a perturbaciones.

Para definir el ancho de banda de lazo cerrado se decidié que este deberia
ser 3 veces el ancho de banda del lazo abierto. El razonamiento detras de esto es
que el controlador resultante tenga una ganancia mayor a 0dB en todo el rango de
frecuencias a las que el sistema responde en lazo abierto. Aunque esta consideracién
es eucaristica mostré buenos resultados en la implementacion de los controladores

en lazo HIL.

Dado a que la matriz de funcién de transferencia en el modelo cuasi lineal 4.8
es diagonal, el punto de operacion 4.4 carece de acoplamiento. Tomando en cuenta
la configuracién en los canales(4.9). En el programa del Lazo HIL es posible abrir
y cerrar estos canales mediante los bloques de ganancia «conec_XX»(Figuras 4.2 y

4.4).

U, —x
Uy—ry

U, — 2z

T, —

(4.9)

Los controladores se disenaron utilizando el modelo de diseno de controladores
lineales. Debido a esto no existia una garantia de que funcionaran con un desempeno
adecuado. Debido a esto se realizo un proceso de validacién en el cual se confirme
que el controlador es apropiado y es capaz de estabilizar el Quad-rotor. Para esto se
realizaron distintos experimentos en los cuales se ajustaron los controladores hasta

llegar a la siguiente representacion.
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B (s +1.3)
C, = 52.5947—(8 —130)
(s+.39) % (s +.39) * (s + .6)

C, = —3.1623 x 10°
5 1 100) # (s + 200) * (s + 400)

(4.10)
(s +.39) % (s +.39) * (s + .6)

C, = 3.1623 x 10°
y 5 1 100) # (s + 200) * (s + 400)

(s +3.21)

Cy = 2.4002 x 103
v (s +321)

Estos controladores fueron los que se desempenaron con mayor éxito en la
Quad-rotor real debido a que los que se disenaron mediante las técnicas convencionales
de control se encontraban un poco desajustados esto es normal en control aplicado
yva que debido a las distintas caracteristicas que pueden modificar los parametros
del Quad-rotor. Los resultados obtenidos con los controladores se muestran en la

siguiente seccién.

Los bloques se pueden editar desde la interfaz Control Desk®disenada para
el vehiculo y a su vez se permite guardar datos durante el andlisis. Estos datos son
enviados en tiempo real mediante el bloque Animacién(Figura 4.2) el cual en un
formato analdgico reenvia estas variables a la PC-Vuelo Virtual el cual muestra una
animacion donde se puede ver la trayectoria que esta siguiendo el vehiculo generada

en base a datos reales obtenidos del del Quad-rotor.

4.2 RESULTADOS

Para probar el lazo HIL se realizaron experimentos en diferentes escenarios
controlados esto para simular las distintas afectaciones que puede tener el vehiculo
tipo Quad-rotor al enfrentarse a un vuelo real. En la figura 4.5 se puede ver como se

indujo una perturbacion al vehiculo en el eje z podemos ver como el control disenado
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para el vehiculo rechaza la perturbacion y se mantiene cercano a la posicion deseada.
En la figura 4.6 se ve como se excita la fuerza en F), y el controlador genera el esfuerzo

de control necesario para regresar a la posiciéon dada como referencia.

Posiciones Lineales

004t e e e
_0.0BF e .............. ............. ...............
o

: : : [
LOARE e .............. ............. vl

: : : : Z
S0 R b L e R
-0.16
o : ; : ;

0 2 4 6 8 10
Time{sec)

Figura 4.5: Posicién Lineal de Vehiculo

Fuerzas Reales y de Control
08 T T

06F b b —F

YIRS U | BUSS SO A

17 RN | JE S IR SR

Time{sec)

Figura 4.6: Fuerza real F,_ y Esfuerzo de ControlF’,

También es posible realizar estudios bajo condiciones controladas de viento
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y poder ver la capacidad real de los controladores disenados y el comportamiento
del vehiculo bajo estas condiciones lo que nos permite observar el comportamiento
en ambientes controlados con este tipo de vehiculos. En la figuras 4.7 y 4.8 en las
cuales se observa la posicion y orientacién del vehiculo aéreo. El sistema soporto
una velocidad entre 0-7.4m/s lo que esta dentro del rango para vehiculos con las

caracteristicas del Quad-rotor HJ280X.

Otra tarea comun en este tipo de vehiculos aéreos es el seguimiento de trayectorias
la figura 4.9 muestra la referencia que se desea que el vehiculo siga y el seguimiento
que esta realizando el vehiculo se le introdujo una senal del tipo rampa la cual
conforme avanza el tiempo le pide al aeronave elevarse mientras que en la figura 4.10
se puede observar que mientras sube lo hace de forma circular en el plano x — y
mientras realiza una lenta rotacién alrededor de si mismo(t)) esta trayectoria forma
una espiral por lo que es una maniobra un poco mas compleja que realizar Hover en
la cual solo se encuentra flotando en un punto fijo. El sistema soporto una velocidad

del viento de 0-7.4m/s.
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Figura 4.11: Orientacion del Vehiculo Quad-rotor

Figura 4.12: Vuelo Virtual en Linea de un Quad-rotor
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Para ver poder ver la animacion se puede ir a la pagina HIL Quad-rotor. En la
figura 4.12 se muestra algunas fotos del la realizacion del vuelo virtual del vehiculo
tipo Quad-rotor en la cual el Quad-rotor se encuentra realizando la trayectoria de
una espiral en un tunel de viento el cual tiene una velocidad del viento de 4m/s y
este vehiculo es perturbado por un objeto externo desconocido en la figura 4.12 se
puede ver como responde a ser perturbado el sistema el cual tiene la capacidad de

seguir realizando la maniobra comandada.


https://www.youtube.com/watch?v=WhGevTuBJ5Y

CAPITULO 5

CONCLUSIONES

En este trabajo se caracterizo el sistema de propulsiéon completo de un vehiculo
quad-rotor tipico. Esta caracterizacién se realizé utilizando un banco de pruebas
estatico equipado con distintos sensores de fuerza. También se realiz6é un estudio de
vibraciones para poder caracterizar los modos de vibracién del banco de pruebas

asi como las vibraciones inducidas por los motores.

Se mostro que el modelo tradicional simplificado de un quad-rotor captura de
manera general las caracteristicas de propulsion de sistema, aunque existen fenémenos
adicionales que no son considerados por este modelo. También se realizé una simulacién
del tipo HIL para verificar el funcionamiento de la matriz caracterizada en conjunto
con el modelo Cuasi-Lineal obtenido en [41], el cual permite el disefio de controladores
simples para tareas comunes de los vehiculos tipo Quad-rotor. Los experimentos

mostraron que las diferencias principales son:

= Las vibraciones en los sistemas de propulsién estan fuera del ancho de banda
relevante del vehiculo. Sin embargo, se debe tener cuidado en el diseno del
sistema de control tal que se tenga un alto rechazo a perturbaciones en la

banda de vibracién, para este caso 80Hz-180Hz.

= La dindmica no modelada que esta en el rango relevante de ancho de banda.

La razén de estos efectos puede ser de naturaleza aerodinamica, dinamica del

98
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controlador del motor y mala alineacion.

= La carencia de los grados de libertad en el modelo del sistema de propulsién.
Esto puede ser debido a diferencias en el mecanismo hélice-motor. En este caso
se asume que todos los motores y hélices son exactamente iguales pero no lo

S01n para este caso.

= El comportamiento del Quad-rotor en un ambiente controlado demuestra que el
modelo Cuasi-lineal representa de buena manera al Quad-rotor real, permitiendo

asi un vuelo estable y rechazo a perturbaciones de viento de hasta 7.4 m/s.

El procedimiento presentado puede ser aplicado a otros sistemas de propulsion
complejos, lo que permitird refinar las especificaciones del sistema de control y
analisis dinamico. Esto se traducird en una mejora en las caracteristicas de rechazo
a perturbaciones y el seguimiento de trayectorias en distintas configuraciones de

propulsion.

5.1 TrABAJO FUTURO

Una vez que se haya terminado la construccion del banco, la siguiente etapa
consistira en la validaciéon de algunos modelos comunes y bien conocidos de elementos
de propulsion, tales como helicopteros convencionales a escala. Esto servird para
validar las mediciones y capacidades del banco. En un principio se piensa comparar
algunos de los sistemas mas comunes como los cuatri-rotores con variaciones de estos

mismos, como los cuatri-rotores de tipo “tilting”[38, 16].
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APENDICES

A.1 CONFIGURACIONES DE PINES DSPACE(R)

Connector (CP17) | Pin | Signal l Pin ‘ Signal
. 19 | GND
°. 18 | GND 37 | vecsv)
v 17 | GND 36 | VCC(+5V)
.L 16 | GND 35 | GND
. 15 1019 34 | GND
o 14 |1017 33 018
.. 13 | GND 32 | 1016
o® 12 | 1015 31 | GND
.. 11 | 1013 30 | 1014
. : 10 | GND 29 | 1012
T 9 1011 28 | GND
Y 8 109 27 | 1010
il 7 | GND 26 | 108
6 107 25 | GND
5 105 24 | 106
4 GND 23 | 104
3 103 22 | GND
2 101 21 | 102
1 GND 20 | 100

Figura A.1: Configuracién de pines Entrada y Salida Digital dSpace®CP1104

100
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Connector (CP18) | Pin | Signal ‘ Pin ‘ Signal
s 1 GND
1 E_ZO 2 SCAP1 20 | GND
. ° 3 SCAP3 21 | scAR2
oo 4 GND 22 | SCAP4
02 5 ST2PWM 23 | STIPWM
oo 6 GND 24 | ST3PWM
02 7 SPWM1 25 | GND
oo 8 | spwm3 26 | SPWM2
e 9 SPWMS5 27 | sPwm4
. ° 10 | spwm7 28 | sPwMe
2o 11| SPWM9 29 | sPwms
o §737 12 | GND 30 | GND
13 | GND 31 | GND
14 | GND 32 | GND
15 | GND 33 | GND
16 | ssiMo 34 | ssomi
17 | sk 35 | SSTE
18 | vCC(+5V) |36 | GND
19 | VCC(+5V) |37 | GND

Figura A.2: Configuracion de pines DSP PWM dSpace®CP1104

Connector (CP22) | Pin | Signal | Pin ‘ Signal
el S _
. 4 RXD 9 | TS
o 3 | RxD 8 | CTs
1 2 ™o 7 | RIS
1 XD 6 RTS

Figura A.3: Configuracién de pines Serial dSpace@®CP1104

A.2 CONFIGURACIONES DE PINES ATI®)

Las siguientes caracteristicas se pueden obtener del manual del los fabricantes.
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PIN SIGMAL

DESCRIPTION

1 + Input bit 0
14 | - Input bit 0
2 + Input bit 1 Input lines are read as a nybble indicating which
15 | - Input bit 1 maonitor condition(s) should be scanned.
3 + Input bit 2 The Input lines are only read when the Monitor fine is
16 | - Input bit2 toggled from low to high.
4 + Input bit 3
17 | - Input bit 3
5 + Output bit 0
18 | - Qutput bit 0
i} + Qutput bit 1 Output fines represent a nybble, indicating which
15 | - Output bit 1 monitor condition{s) have been triggerad.
7 + Output bit 2 The Cutput lines are only valid when the Status line is high.
20 | - Output bit 2
8 + Output bit 3
21 | - Qutput hit 3
9 + Monitor Indicates that Input lines are sat up and starts monitor
20 | - Monitor condition scanning.
10 + Status Indicates that Chutput lines are set up and monitor
a3 - Status condition(s) have been triggered.
1 + Bias When a rising edge {transition from low to high) occurs
o4 _ Bias a bias command is exacuted.
12 + Health Error line. Line is high normally and goes low if an
a5 - Haalth error ocours. Works the opposite of Health LED.
13 Reserved
f 1 2 3 4 5 B 7 a8 a 10 1 12 187N
| ® O ® & 0 0 & 0O 0 0 0 0
' 14 15 168 17 18 18 20 21 2 23 24 25 |
| o ® ® @0 0 0 0 0 |

Figura A.4: Configuracién de Pines Entradas y Salidas Digitales ATI®F/T

Controller
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shielding (connected to connector shells)

Iy Cho+
] Chi-
V)
5 9 Fx Signal N Chi+
o 16 Fx _Heference | ] Chi-
26 Fy_Signal \J
AT & O 37Ty Referencs | N Ch2+
25 7 Fz Signal | [l Lne
P ” O-1 16 Tz Reference | AU s
24 b [x signal 3+
XT° & O75 Tx Relerence 1] Cha-
9 1y Signal \V
%%_O & O 77 Ty Refererce L Chd+
%%—0 & 4 1z Signai | [ ] Chd-
13 Tz Helerence W
2t | O3 Ia) Chs+
e L=H TS
20
*o oix M Che:
19|, o—o_—%
)&\ ¥ twisted L
o‘“ﬁ-: pairs )%'ﬁ;;*'_
/T Controller Analog Output g
Analog Input Ground
Optional Ground Connection User DAQ System Inputs

(Required by some DAQ cards
to minimize noise.)

Figura A.5: Configuracién de Pines Salidas Andlogas ATI®F /T Controller

Pin Signal

1 N/C

2 Transmit

3 Receive

4 Reserved
5 Ground

6 N/C

7 N/C

8 N/C

9 N/C

N/C = Not Connected

Figura A.6: Configuracién de puerto Serial ATI®F /T Controller
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A.3 PROGRAMACIONES MATLAB®R)

% Programa para Graficar datos del HIL
% Jose Roberto Covarrubias Fabela
% Universidad Autonoma Nuevo Leon

% Centro de Investigacion en Ingenieria Aeronautica

% Define Ubicacion de Carpetas de Experimentos

ubi=addpath () ;

% Carga Datos de Exzperimento
nma="expdata002 ’;load (nma) ;

% Numero de Carpeta de pruebas HIL
prueba=2;

% Experimento de Offset para pruebas en lazo abierto

% nof="expdata061 ’;load (nof);

% Evaluacion de expermentos
nma_data=eval (nma) ;

Yof_data=eval (nof);

% Grafica Maniobra Deseada
[X,Y,Z,Psi,Phi,Tet,time2 , time]=

plotmaniobrashil (nma_data, "torque’,10,prueba);
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% Obtencion de Transformadas de Fourier

% Jose Roberto Covarrubias Fabela

% UANL CIITA
function [F,t,YF.mag,x_t] = FFT(Ts,t,S)
% Declarar periodo de Muestreo
% Datos de Analisis
% Ts = Tiempo de Muestreo ”7.0001(en mi caso)”;
% S=Senal a Analizar
% t=Tiempo de Simulacion espesifica
% largo en L dependiendo el exp timel o time
Fs = 1/Ts;
L=length(t);
x_t = S—mean(S);
YF = fft (x_t)/L; % Funcion del Tiempo
YF._mag = fftshift (abs(YF)); % Magnitud
WF_pha = unwrap (angle (YF)); % Fase
F = linspace(—Fs/2 , Fs/2, length(YF));
figure (5);stairs(t,x_t,’b’, ’LineWidth’ ,.5);
xlabel (’time.");
ylabel ( ’Amplitude ’) ;
title(’Signal’);grid on;
figure (6) ; plot (F,YF._mag, 'LineWidth’ ,.5) ;
xlabel ( ’Frecuency ’);
ylabel (> Amplitude ’) ;
title ('FFT’);grid on;
% figure (3);plot (F, YF_pha,  LineWidth ’,3) ;
xlabel ( ’Frecuency ’) ;
ylabel ( ’Phase’);grid on

end
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% Obtencion de parametros Matriz de Propulsion

% Jose Roberto Covarrubuias Fabela

% UANL CIITA

function [kf , kt ,km, kfl ; kt1 ,kml, Fzm, Mpm, Mqm,Mrm,P] =

param (Fz_m , TpTq, Tr-m,U_t ,U_p,U_r,U_y,Modelado , ExpEnfoque)

if strcmp(Modelado, '+7) = 1

% Variables Modeladas Apartir de Datos Reales "Modelo +7

% Resolver LSM Para kf

Nt =—(Ut(1,:))"—(U_t(2,:))"—=(Ut(3,:))"—(U_t(4,:)); %Fzm Trust

Notp = —(Ur(2,:))’
N_tq = (Up(l,:))’ -
N = cat (1,N_tp,N_tq

+(Ux(4,:)) 7 %Mpm Roll
(Up(3,:)); %Mgn Pitch
)

Honcatena Us de p con Us de q
Nm = —(U.y(1,:))’+(Uy(2,:))’ —(Uy(3,:))’+(Uy(4,:))’; %Mrm Yaw

% Resolver LSM Para kf
kf = (N_f’«N_f)\(N_f'«Fzm) ;
kfl = N_f\Fzb_mt; % Resuelve LSM Utilizando comando \
% Resolver LSM Para kt
kt = (N'«N)\(N’«TpTq) ;
ktl = N\TpTq; % Resuelve LSM Utilizando comando \
% Resolver LSM Para km
km = (Nm’+Nm) \ (Nam’+Tr_m) ;
kml = Nm\Tromy; % Resuelve LSM Utilizando comando \
Hxperimento Enfoque
Ul=eval ([ ’Ul.’ ExpEnfoque]) ;
U2=eval ([ 'U2.° ExpEnfoque]) ;
U3=eval ([ U3 ExpEnfoque]) ;
Ud=eval ([ U4 ExpEnfoque]) ;
=[—kf —kf —kf —kf;

0 —kt 0 kt;

Kt 0 —kt 0;
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—km km —km km];

HVariables generadas por parametos de propulsion

Fzm = —kf.*Ul—kf.xU2-kf.*xU3—kf.xU4;

Mpm = —kt.xU2 + kt.xU4; IMomento alrededor del eje p roll

Mgn = kt.xUl — kt.xU3; Blomento alrededor del eje q pitch

Mm = —km.* Ul4+km.* U2-km.* U3+km.*xU4; ZMomento alrededor del eje r yaw

elseif strcmp(Modelado, ’X’) = 1
Wariables Modeladas Apartir de Datos Reales "Modelo X”

N_kfn = —(U (1, )) = (Ut (2,:))"—=(U_t(3,:))—(Ut(4,:)) 7; BPIWM trust
N_ktln = (U ;1)) —=(Ur(2,:)) —(Ur(3,:)) +(Ux (4,:)) s BIWM roll
N kt2n = (U ( 1))+ (Up(2,:))"=(Up(3,:)) =(Up(4,:)) s BWM pitch
N_ktn = cat (1,N_ktln,N_kt2n); Zoncatenacion de Roll—Pitch

Nakmn = —(Uy (1,:)) +(Uy (2,:)) —(Uoy (3,5) ) +(Uoy (4,5) ) 5 WM yaw

% Resolver LSM para kfn

kf — (N_kfn’+N_kfn)\(N_kfn +Fzm);

kfl = N_kfn\Fz.m; ZResuelve LSM Utilizando comando \
% Resolver LSM para ktn

% ktnl = (N_ktin s« N_ktin )\ (N_ktin '« Tp_mr);
IResuelve LSM Utilizando comando \

% ktin = N_ktin\ Tp-mr;

% ktn2 = (N_kt2n 'x N_kt2n )\ (N_kt2n '« Tq_mp) ;
MResuelve LSM Utilizando comando \

% kt2n = N_kt2n\ Tq-mp;

kt = (N_ktn’+«N_ktn)\(N_ktn’«TpTq) ;
kt1=N_ktn\TpTq; Resuelve LSM Utilizando comando \

% Resolver LSM para kmn

km = (N_kmn’+N_kmn) \ (N_kmn’*Tr_m) ;
% Resuelve LSM Utilizando comando \
kml = N _kmn\Tr.m;
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P=[—kf —kf —kf —kf;
+kt —kt —kt +kt;
+kt +kt —kt —kt;

—km km —km km];

% Experimento Enfoque

% Definir Indice de Modulacion a Analizar

U=eval ([ ’U.’ ExpEnfoque]) ;

PU = P«U;

% Variables generadas por parametos de propulsion
Fzm = PU(1,:);

Mpm = PU(2,:);

Mgn= PU(3 ,:) ;

M= PU(4 ,:);

end

HProcesa Datos Crudos de Ezperimentos

% Jose Roberto Cowvarrubias Fabela

% UANL CIIIA

function [time_ FT ,Fxb_m,Fyb.m,Fzb.m,Tp.m,Tqm,Tr.m,
time PWM ,U1,U2,U3,U4, fxb_a ,fyb_a ,fzb_a ,tp_a,tq.a ,tr_a ,D] =
rawmanuver (timel ,d1,d2,d3,d4,d5,d6,time2 ,d7,d8,d9,d10,
caracter ,offset_fx , offset_fy , offset_fz ,offset_tp ,offset_tq ,offset_tr)

% Datos de la Maniobra de Trust Fuerza Momentos e Indices de Modulacion

% Crudos

time_ FT = timel;
fxb_t = di1;
fyb_t = d2;
fzb_t = d3;

tp-t = d4;

tq_t = db;

tr_t = d6;

time_ PWM=time?2 ;
ul=d7;
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u2=ds;
u3=d9;
ud=d10;
% Funcion de Filtrado
[fx ,fy ,fz ,tp,tq,tr]=filtropb (fxb_t ,fyb_t ,fzb_t ,tp_t ,tq-t ,tr_t ,30,0.0001);
% Datos Filtrados

Fxb_to = fx;
Fyb_to = fy;
Fzb_to = fz;
Tp_to = tp;
Tq_to = tq;
Tr_to = tr;

% Ajuste de Offset para este punto ya debio a ver corrido la funcion de
% offset

fxb_a=Fxb_to—offset_fx;

fyb_a=Fyb_to—offset_fy ;

fzb_a=Fzb_to—offset _fz;

tp_a=Tp_to—offset_tp;

tq.a=Tq_to—offset_tq;

tr_a=Tr_to—offset _tr;

% Ajuste de Arrastre

% Obtencion de Drag Trust Solo si la prueba es en un tunel de viento en

% cualquier otro caso es 0
if strcmp(caracter,’tunel’) =1

Fxb_Dt = mean(fxb_a (1:find (time .FT >0.5)));

Fyb_Dt = mean(fyb_a (1:find (time_.FT >0.5)));

Fzb_Dt = mean(fzb_a (1:find (time FT>0.5)));

)

)

Tq-Dt = mean(tq_a (1:find (time_.FT >0.5))

)
)
)
Tp.Dt = mean(tp_a (1:find (time FT >0.5)));
)
)

Tr_Dt = mean(tr_a (1:find (time_FT >0.5))
A rrastres Obtenidos de La Maniobra
D=[Fxb_Dt,Fyb_Dt,Fzb_Dt,Tp_.Dt,Tq-Dt, Tr_Dt | ;

)

else
Fxb_Dt = 0;
Fyb_Dt = 0;



APENDICE A. APENDICES 110

Fzb_Dt =0;
Tp_-Dt = 0;
Tq-Dt = 0;
Tr_ Dt = 0;
D={];

end

% Datos Para Modelo

Fxb.m = fxb_a — Fxb_Dt;

Fyb.m = fyb_a — Fyb_Dt;

Fzb.m = fzb_a — Fzb_Dt;

Tpm = tp_a — Tp_Dt;

Tgqm = tq-.a — Tq.-Dt;

Trom = tr_a — Tr_Dt;

% Normalizado de Indices de Modulacion Listos Para su Uso
fix_ul=(ul—.4902)*1./0.4157;
fix_u2=(u2-.4902)%1./0.4157;
fix_u3=(u3—.4902)1./0.4157;
fix_ud=(ud—.4902)*1./0.4157;

% Indices de Modulacion Para el Modelo
Ul=fix_ul."2;

U2=fix_u2."2;

U3=fix_u3." 2;

U4=fix_u4d ." 2;

end

% Jose Roberto Covarrubias Fabela

% UANL CIIIA

% Funcion de Filtro

function [fx ,fy ,fz ,tp,tq, tr]=filtropb (fx,fy ,fz ,tp,tq,tr,frec_cort ,ts)
fc=frec_cort*2xpi; % Ancho de Banda de Flitro Pasa Bajas
Ts = ts; % Periodo de Muestreo

filtro_of=tf(fc,[1 fc]);

% Convierte Filtro Continuo en Digital

filtroZ _of=c2d(filtro_ofxfiltro_ofxfiltro_of ,Ts);

% Tercer Orden Pasa Bajas Digital

[nfpb_of ,dfpb_of]=tfdata (filtroZ_of , ’v’);
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fx,"]=dlsim (nfpb_of ,dfpb_of , fx);
fy ,"]=dlsim (nfpb_of ,dfpb_of , fy);
fz ,”]=dlsim (nfpb_of ,dfpb_of , fz);

nfpb_of ,dfpb_of , tq
nfpb_of ,dfpb_of , tr

i

] ( )
] ( )
] ( )
tp,N]:dlsun(nfpb of ,dfpb_of ,tp);
] ( )
] ( )

)

Zletrarotor parameters

% Dr. Luis Antonio Amezquita Brooks
%M.C. Mario Francisco Gonzalez Sanchez
% Ing. Jose Roberto Covarrubias Fabela
HCI1ITA—UANL

% Parametros

¢=9.81; %, m/s"2, Gravity

m=.25; Yn, kg, Mass of the Tetrarotor

% Ia, [kgm 2], Iz=Iy=Ia Inercia
1a=758054.31%((1/1000)%(1/1000)#(1/1000));
%Iz, [kgm 2], Inercia

12 =1464983.86%((1/1000)+(1/1000)%(1/1000));

Model="X"; % Definir Tipo de Modelo de Propulsion en X o en +
s=tf(’s’); % Variable compleja s

Halor de Parametros Caracterizados para Matriz de Propulsion
kf= 0.44;

kt= 0.03;

k= 0.0047;

% Plantas Quadrotor

Gx=2g/(laxs"4);

Gy=g /(Taxs "4);

Gz=1/(mx*s"2);

Gpsi=1/(Izx*xs"2);

% Controladores

Cy = 10%(62882%177.8279) x(((s+.7)*(s+.7)x(s+.7))/
((s+300.7)%(s+300.1)*(s+300)))
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Cx = 10%(—62882x177.8279)x(((s+.7)*(s+.7)x(s+.7))/
((8+300.7)%(s+300.1)*%(s+300)));

Cz =52.5947*((s+1.3) /(s+130));

Cpsi =(48.4447%49.5450) % ((s+3.21) /(s+321));

Ty=minreal (( Cy_r*Gy) /(1+Cy_rxGy) ) ;
Sy=minreal (1/(14+Cy_r*Gy) ) ;

[

[nz,dz]=tfdata (Cz, 'v’);
[ny,dy]=tfdata (Cy, 'v’);
[nx,dx]=tfdata (Cx, 'v’);
H.azo Cerrados
Fx=feedback (GxxCx,1) ;
Fy=feedback (Gy*.05xCy,1) ;
Fz=feedback (GzxCz,1) ;
Fpsi=feedback (Gpsi*Cpsi, 1) ;

%% % Waltros %% % % % % %
fc=30%2xpi; %Ancho de Banda de Flitro Pasa Bajas
Ts = .0001; WPeriodo de Muestreo
filtro_of=tf(fc,[1 fc]);
Honvierte Filtro Continuo en Digital
filtroZ _of=c2d(filtro_ofxfiltro_ofxfiltro_of ,Ts);
dFlercer Orden Pasa Bajas Digital
[nfpb ,dfpb]=tfdata (filtroZ_of ,’v’);
IMatriz de Propulsion depediendo del model seleccionado
if Model = X’
P=[-kf —kf —kf —kf;

+kt —kt —kt +kt;

+kt +kt —kt —kt;

—km km —km km];
elseif Model = '+’

P=[-kf —kf —kf —kf;

0 —kt 0 +kt;
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+kt 0 =kt O;
_km km —km km];
end
INV_P=inv (P); Matriz Inversa de Propulsion
INVTRANS P=INV_P ’;
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