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Índice de figuras

1.1. Primer UAV . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2

1.2. Tipo de desarrollo de UAVs en los años de 1960-1970 . . . . . . . . . 3

1.3. UAV en uso Militar . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3

1.4. UAV en uso Civil(Helios) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4

1.5. UAV en uso Civil(Altus) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4

1.6. UAV en uso Civil(Proteus) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5

1.7. UAV de Ala Fija . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

1.8. UAV de Ala Rotativa . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

1.9. UAV tipo Dirigible . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

1.10. UAV de Ala Batiente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

1.11. UAV de acuerdo a su Tamaño . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8

1.12. Representacion HIL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8

1.13. Patrón de Activación para un quad-rotor tradicional . . . . . . . . . . 10

2.1. Colocación del Sensor. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

2.2. Vectores de Fuerza y Torque del Sensor. . . . . . . . . . . . . . . . . 19

viii
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2.9. Diagrama Eléctrico Equivalente del Transductor. . . . . . . . . . . . . 34

2.10. Respuesta del Filtro Muxbox. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

2.11. Sistema de Medición de Fuerzas y Momentos ATI R© . . . . . . . . . . 36

2.12. Hardware DS1104 R&D . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37

2.13. Arquitectura de la Tarjeta DS1104 R&D . . . . . . . . . . . . . . . . 37

2.14. Datos Tecnicos Tarjeta DS1104 R&D . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39

2.15. Tarjeta de Interconexión Analógica ATI R©−→ dSpace R©DS1104, cotas

en mm . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40

2.16. Tarjeta de Interconexión de Entradas y Salidas Discretas ATI R© ←→

dSpace R©, DS1104 cotas en mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41

2.17. Interfaz para Caracterización de Sistemas de Propulsión . . . . . . . . 43

2.18. Interfaz para Análisis y Vuelo Virtual . . . . . . . . . . . . . . . . . . 43

2.19. Tarjeta de Lectura o Escritura de PWM. Entre Veh́ıculo y dSpace R©DS1104 45

2.20. Algoritmo de Implementación de Software y Hardware . . . . . . . . 45
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3.17. Maniobra de Guiñada: Fuerza medida y simulada. . . . . . . . . . . . 68
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3.4. Parámetros Identificados en Túnel . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70
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Caṕıtulo 1

Introducción

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 tecnoloǵıa UAV(uninhabited or unmanned aerial vehicle)

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

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

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

Por otro lado la AIAA (American Institute of Aeronautics and Astronautics)

define al UAV como (( Una aeronave que es diseñada o modificada, para no llevar

un piloto humano y es operada mediante entradas generadas por un controlador de

vuelo electrónico o por un sistema de control de gestión vuelo autónomo que no

requiere la intervención de un controlador de vuelo)).

1



Caṕıtulo 1. Introducción 2

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 giróscopo 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 voló una un poco mas de 48 kilómetros, sin embargo debido a

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

Figura 1.1: Primer UAV

El desarrollo de UAVs comenzó formalmente en el año de 1950, aprovechando

la guerra fŕıa o la guerra de Vietnam, con desarrollos e investigación a gran escala

hasta 1970 en la Figura 1.2 se puede observar el UAV ((Firebee)) desarrollado en esta

época.

Ya terminada la guerra fŕıa, Estados Unidos e Israel comenzaron con desarrollo

de UAVs mas pequeños y baratos. Estas aeronaves se utilizaban para llevar v́ıdeo

cámaras y trasmit́ıan imágenes a el operador.

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

en el año 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 años 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 núcleo de UAVs de uso civil.

Un proyecto de esta época fue el ERAST(Environmental Research Aircraft and

Sensor Technology) se enfocaba al estudio de fenómenos ambientales. Este proyecto

comenzó en el año de 1990 y represento un gran esfuerzo para los investigadores

ya que la tecnoloǵıa que se necesitaba para volar deb́ıa soportar altitudes de hasta

30,000 m, con una duración 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 Propulsión

Una de las áreas de aplicación más novedosas y con mayor grado de desarrollo

teórico y práctico dentro de los sistemas aeronáuticos son los sistemas de propulsión

con configuraciones no estándares, estas configuraciones normalmente se dividen de

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

Ala Fija: Es la configuración del avión convencional y requiere de una pista

para despegar y aterrizar. Las principales caracteristicas de esta configuración

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

Ala Rotativa: Esta configuración tiene capacidad de aterrizar y despegar de

manera vertical, con la gran ventaja de que puede permanecer en el aire en

determinada posición (Hover). Existen distintas configuraciones dentro de esta

como la de rotor principal con rotor de cola (Helicóptero convencional), rotor

coaxial, rotores en tandem, multi-rotores etc.

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

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

Hı́brido o Convertible: Esta configuración puede despegar verticalmente o mediante

una pista ya que estos veh́ıculos cuentan con caracteŕısticas de ala fija y

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

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

HALE(High Altitude Long Endurance): Altitud de hasta 65,000ft, Tiempo de

Vuelo 35h y una Carga util de 1,900lb.

MALE(Medium Altitude Long Endurance):Altitud de hasta 27,000ft,Tiempo

de Vuelo de 30-40h y una carga util de 450lb.

UAV Tácticos:Altitud 15,000ft,Tiempo de Vuelo 5-6h y una Carga util de 55lb.

Small and Mini UAV:Altitud 3000ft, Tiempo de Vuelo 50 min y una Carga Util

de 4-5lb .Este tipo de aeronaves son de mas reciente estudio y generalmente

son portátiles, 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 útil 1-3 lb con dimensiones menores a 15 cm. Este tipo de aplicaciones

ganan frecuentemente la atención de los investigadores en aplicaciones de alta

maniobrabilidad y desempeño.

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 helicópteros tradicionales, como los veh́ıculos multi-rotor,

con caracteŕısticas de ala rotativa o combinaciones de ala fija y rotativa (Hı́bridos).
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Figura 1.7: UAV de Ala Fija

Figura 1.8: UAV de Ala Rotativa

Figura 1.9: UAV tipo Dirigible

Figura 1.10: UAV de Ala Batiente
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Figura 1.11: UAV de acuerdo a su Tamaño

1.1.3 Hardware in the Loop

El proceso Hardware-In-the-Loop(HIL) existe desde hace no mas de 15 o 20

años y tiene sus ráıces en la industria de la aviación[8], ya que esta técnica de

simulación tiene la capacidad de desarrollar y comprobar modelos complejos. Gracias

a esta técnica la parte f́ısica de nuestro sistema es remplazada por la simulación de

un modelo matemático, el cual describe de manera cualitativa la dinámica de nuestro

sistema real(Figura. 1.12).

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

de nuestro sistema sin el riesgo de dañar 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, análisis temprano,

verificación y el desarrollo de mejores modelos.

1.1.4 Antecedentes

En años recientes se han venido presentado diversos diseños innovadores de

sistemas de propulsión para diversas aplicaciones espećıficas, no obstante, se observa

un déficit en estudios comparativos y de caracterización de estos sistemas de propulsión.

En particular, las interacciones aerodinámicas de los elementos de propulsión más

complejos como los multi-rotores de tipo rotativo no han sido caracterizados del todo

en túneles de viento.

En este contexto, el presente proyecto propone el diseño e implementación de

un banco de pruebas orientado a la caracterización y comparación de los elementos

de propulsión encontrados en los diseños de UAV’s más recientes.

Estos veh́ıculos aéreos no tripulados han tomado la atención 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 más

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 veh́ıculo mono-rotor.

Adicionalmente, existen distintas configuraciones alternativas de sistemas de

propulsión que también podŕıan ser utilizadas, como el veh́ıculo cyclo-copter presentado

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

Por otra parte los algoritmos de navegación y estabilidad son cruciales para

asegurar la confiabilidad y seguridad del veh́ıculo, ya que estos algoritmos están muy

asociados con la configuración del sistema de propulsión. Por ejemplo, la configuración

tradicional de un quad-rotor utiliza la conocida estrategia mostrada en la (Fig.1.13)

para la activación 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 elevación (tercer caso), las 4 hélices se activan con un patrón

espećıfico. Por otra parte, nuevas configuraciones requieren distintas estrategias

[9] con el fin de obtener un comportamiento confiable y un mejor desempeño del

veh́ıculo.

Figura 1.13: Patrón de Activación para un quad-rotor tradicional

No obstante, un procedimiento efectivo de diseño requiere el uso de modelos

matemáticos adecuados y herramientas de diseño que nos permitan acceso a la

dinámica del veh́ıculo antes de cualquier vuelo real. Esto permitirá reducir costos,

mano de obra y experimentos riesgosos. El sistema de propulsión en los veh́ıculos

multirotor es uno de los componentes más complejos debido a los distintos factores

involucrados, como la aerodinámica, balance mecánico y geometŕıa del veh́ıculo.

No obstante, en estos sistemas es comúnmente utilizada una aproximación de un

modelo estático simple y simétrico por lo que se pueden estar dejando a un lado

caracteŕısticas dinámicas importantes. Además, el procedimiento de caracterización

experimental para determinar los parámetros del modelo simplificado normalmente

no es reportado. Si bien esta práctica puede ser justificada, es decir, se pueden

omitir las dinámicas adicionales, debe usarse un método de validación experimental
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adecuado[27].

A través de esta experimentación 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 analizará 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 propulsión y configuraciones de UAV’s, es

necesario desarrollar sistemas de modelado y caracterización estandarizados para

este tipo de veh́ıculos con el propósito de poder determinar las capacidades de cada

configuración y establecer sus posibles aplicaciones. Actualmente no existen muchos

estudios comparativos enfocados a determinar si alguna configuración en particular

es la más conveniente para determinada aplicación. Es decir, que generalmente se

proponen sistemas novedosos de propulsión 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 Investigación

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 áreas comprendidas como: dinámica de vuelo, control, sistemas de propulsión

y UAVs.
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1.3.2 Objetivos Espećıficos

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 caracteŕısticas:

(a) Que permita probar diversos sistemas de propulsión en un túnel de viento

instrumentado.

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

(c) Que permita medir las principales variables de interés de los fenómenos presentes

en efectos aerodinámicos resultantes de la interacción de los elementos de

propulsión con el flujo de aire del túnel.

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

de dinámica de vuelo utilizando técnicas HIL.

1.4 Justificación

Como se vio anteriormente, el problema del surgimiento de diversas formas

de propulsión no convencional y sus combinaciones da origen a la necesidad de

contar con elementos teóricos y técnicos para lograr la apropiada caracterización y

comparación. En este sentido se pretende construir un banco de pruebas que combine

la capacidad de caracterizar y comparar sistemas no convencionales de propulsión con

la capacidad de realizar mediciones en tuéneles de viento. En particular la inclusión

de túneles de viento con altas prestaciones de técnicas de simulación HIL avanzadas y
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de elementos de medición de muy alta precisión constituyen caracteŕısticas sobresalientes

del banco de pruebas propuesto.

En ingenieŕıa dif́ıcilmente un controlador se diseña sin ayuda de una simulación,

por lo que un proceso t́ıpico 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 aśı como del modelo que representa a la planta

para mejorar su diseño. Esto nos permitirá estandarizar dichos modelos para lograr

un mejor funcionamiento de la planta y el controlador. El diseño de este lazo nos

permitirá accesar fácilmente a la información generada por la planta y obtener un

punto de vista teórico práctico más firme de la misma, ya que al tener el control

y actuando sobre una planta real podemos asegurar que el funcionamiento será el

adecuado bajo distintas circunstancias.

1.5 Hipótesis

Se ha observado que actualmente los sistemas de propulsión innovadores son

un aspecto de interés en la comunidad cient́ıfica internacional. La hipótesis consiste

en que el desarrollo de un banco de pruebas como el que se propone en este proyecto,

aśı como los elementos teóricos relacionados, permitirán:

Identificar el sistemas de propulsión de un Quad-rotor convencional bajo distintas

condiciones de operación.

Caracterizar los efectos aerodinámicos presentes en el sistema de propulsion

mediante túneles de viento.

Lograr una mejor compresión de los sistemas de propulsión.
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1.6 Limites de Estudio

Dado que esta tesis es parte de un proyecto colaborativo, los elementos mecánicos

y estructurales del banco se desarrollarán en conjunto con otros estudiantes-investigadores.

El enfoque principal de esta tesis es el desarrollo e implementación de los

elementos de medición, de simulación y de control.

Las mediciones dinámicas se pueden utilizar para generar modelos muy completos

de las interacciones aerodinámicas, sin embargo, en esta tesis estas variables

sólo se analizaran cuantitativamente y a través de modelos simplificados.

El objetivo principal para el diseño 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 diseñará para funcionar con una gran variedad de

prototipos y de configuraciones. En esta tesis se probará un prototipo con una

configuración estándar.

1.7 Metodoloǵıa

Una vez que se haya dimensionado el banco y se hayan definido las variables

más relevantes a medir, se procederá con un proceso de diseño aeronáutico-mecatrónico.

Este proceso de diseño integrará los elementos aeronáuticos, mecánicos y de medición

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

A lo largo del diseño se tendrá como requerimiento la inclusión de elementos

de simulación del tipo “Hardware in the loop” (HIL) mediante interfaces digitales

compatibles con Matlab y/o Labview. Esto ayudará a extender de manera importante

las prestaciones del banco de pruebas. En general las caracteŕısticas generales del

banco serán:
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Medición de fuerzas y momentos en los tres ejes cartesianos. Estas mediciones

son fundamentales para la caracterización de las fuerzas aerodinámicas.

Medición de caracteŕısticas del flujo de aire y temperatura promedio.

Tarjeta de adquisición de datos de tiempo real. Una tarjeta de adquisición

de datos capaz de operar en tiempo real permitirá implementar técnicas de

simulación HIL.

Acoplamiento semi-universal para elementos de propulsión.
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Plataforma Experimental

Los atributos de esta plataforma están basados en una integración funcional y

espacial de los distintos elementos mecánicos, eléctricos aśı como de procesamiento

de información. Estos elementos forman sistemas y sub-sistemas que deben ser

correctamente analizados con el fin de cumplir con los requerimientos necesarios

para la aplicación. Por lo que para el diseño de la plataforma se utilizaron distintas

herramientas de modelado, métodos de análisis de señales y distintos métodos para

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

Este punto es de vital importancia ya que servirá como enlace entre la teoŕıa y

la práctica. Para lograr esto, primero se establecerán experimentos básicos para los

componentes clave que conforman a los sistemas. Por ejemplo, marcos de referencia

para comprobar modelos de propulsores rotativos. Las variables medidas deberán

contener información dinámica y estática suficiente para caracterizar los fenómenos

en cuestión. En este caṕıtulo se validará el funcionamiento de la plataforma a través

de bibliograf́ıa e investigación teórica-práctica. El producto de este capitulo será en

dos v́ıas, por un lado, un conjunto de experimentos que permitirán caracterizar

experimentalmente la plataforma y por otro, se deberá generar conocimiento sobre

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

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

16
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banco con esquemas estándar aśı como los métodos de vinculación de las mediciones

con los modelos matemáticos, se comenzará a solucionar problemas de caracterización

y comparación de sistemas de propulsión.

2.1 Banco de Pruebas

2.1.1 Diseño Mecánico

En décadas pasadas han emergido distintas tecnoloǵıas de manufactura para

piezas y prototipos. Utilizando este tipo de tecnoloǵıas puedes reducir el tiempo de

manufactura de una pieza virtualmente compleja a solo unas horas en lugar de d́ıas,

semanas o meses.

Estas tecnoloǵıas son frecuentemente conocidas como técnicas CAD (Computer

Aided Desing) y CAM (Computer Aided Manufacturing) estas técnicas son de gran

ayuda para el modelado y construcción 3D de una pieza o un ensamble completo.

Estas técnicas fueron utilizadas ampliamente para el diseño mecánico de los elementos

mecánicos del Banco de Pruebas. A continuación se realiza una descripción de estos

elementos mecánicos que son de vital importancia para el desarrollo del Banco de

Pruebas diseñados mediante Solidworks R©.

Figura 2.1: Colocación del Sensor.
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Plataforma

El diseño 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 construcción 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 irá montado el sensor para la medición de fuerzas

y momentos en el veh́ıculo. En la Figura 2.3 se muestra el modelo 3D de la

plataforma.

Sujeción de Transductor-Banco de Pruebas y Transductor-Veh́ıculo .

Gracias a que el transductor cuenta con un plataforma de montaje instalada

de fabrica, se procedió a diseñar el plato de sujeción del banco de pruebas

al transductor (Figura.2.4) de tal manera que correspondiera al patrón de

ubicaciones de los sujetadores, tomando en cuenta la sujeción que existiŕıa

entre el veh́ıculo y el transductor sujeto a la base, de tal manera que coincidan

los ejes cartesianos del transductor(Figura 2.2) con los del veh́ıculo y con esto

obtener una referencia conocida para la medición de las fuerzas y momentos. En

la Figura 2.1 se muestra el modo correcto de colocación de nuestro transductor.

Las caracteŕısticas principales de estas sujeciones son las siguientes:

(a) Los Platos de Interfaz deben incluir los orificios de acuerdo a los patrones

de ubicación 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 veh́ıculo.

(b) El grosor de los platos de interfaz debe ser lo suficientemente grande para

proveer suficiente rosca a los tornillos sujetadores.

(c) Los tornillos sujetadores no deben ser demasiado largos. Estos no deben

de sobre pasar el plato interfaz, de lo contrario podŕıa haber interferencia

en la electrónica del transductor.
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(d) Los platos interfaz deben proveer rigidez a la sujeción del transductor sin

distorsionar el rango de medición máximo del sensor.

(e) Los platos interfaz deben ser diseñados 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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Figura 2.4: Modelo 3D, Sistemas de Sujeción.

CADs 2D. ver el Apéndice A.4

2.1.2 Adquisición y Procesamiento de Datos

El proceso de Adquisición de Datos es aquel por el cual se toman fenómenos

f́ısicos del mundo real y son transformados en señales eléctricas que son convertidas

a su vez a señales digitales para su procesamiento, análisis y almacenamiento en una

computadora.

En su gran mayoŕıa de aplicaciones, los sistemas de adquisición de datos ((DAQ))

(Data Acquisition), no son solamente diseñados para adquirir señales, si no también

para actuar con bases a esas señales. Para actuar con base a una señal es necesario

un procesamiento de ella con el fin de generar una señal que el actuador de el sistema

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

Los elementos básicos necesarios para un sistema de adquisición de datos se

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

Sensores y Transductores

Acondicionamiento de Señales

Hardware de Adquisición

Software de Adquisición
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PC(con algún sistema operativo)

Figura 2.5: Diagrama Funcional Sistema de Adquisición.

Cada elemento de este diagrama funcional(Figura 2.5) es de vital importancia

para una colección y medición precisa de los datos de un proceso o fenómeno f́ısico

a ser monitoreado. Con el fin de hacer énfasis en esto en los siguientes puntos se

verá por separado cada una de estas etapas y como se ve relacionada con el sistema

de adquisición utilizado en nuestro banco.
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Sensores y Transductores.

Los transductores proveen la interfaz entre el mundo real . En cada

caso las señales eléctricas son proporcionales a una cantidad f́ısica medida de

acuerdo con una relación dada. El transductor de el sistema ATI R©Mini40 con

cable libre de esfuerzos cuanta con las caracteristicas necesarias para otorgarnos

una señal eléctrica equivalente a una fuerzas y Momentos para cada eje [XY Z].

Los transductores de la familia ATI R©cuentan con una estructura monoĺıtica

compacta y robusta. Estos están diseñados en base a galgas extensiométricas

de silicio las cuales proveen una salida de mayor amplitud lo que requiere

menos amplificación de señal y al requerir una menor amplificación de señal

también existe una menor amplificación del ruido inherente en este tipo de

transductores.

La fuerza aplicada al transductor flexiona tres pequeñas vigas localizadas

simétricamente, sujetas a galgas extensiométricas de material semiconductor

los cuales son considerados como resistores sensibles a la deformación. Dada

la aplicación es necesario un transductor que proporcione una señal fiel al

fenómeno f́ısico que esta provocando la excitación en el traductor. En la tabla

2.1 se muestran las propiedades f́ısicas de el transductor.



Caṕıtulo 2. Plataforma Experimental 23

Tabla 2.1: Propiedades F́ısicas Transductor ATI R©Mini40

Sobre Carga en un Eje

Fxy 810N

Fz 2400N

Txy 19Nm

Tz 20Nm

Rigidez

Fuerzas Eje X & Eje Y(kx,ky) 1.1x107N/m

Fuerza Eje Z (kz) 2.0x107N/m

Torque Eje X & Eje Y(ktx,kty) 2.8x103Nm/rad

Torque Eje Z(kyz) 4.0x103Nm/rad

Frecuencia de Resonancia

Fx,Fy,Tz 3200Hz

Fz,Tx,Ty 4900Hz

Especificaciones F́ısicas

Peso .0499kg

Diámetro 40mm

Altura 12mm
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Cableado.

El cableado representa la conexión f́ısica entre el transductor y el sistema

de acondicionamiento de señal o al hardware de adquisición 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 conexión a tierra adecuada aśı como el uso cable

blindado para dispositivos y/o comunicacion son de gran importancia en la

reducción 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 v́ıas de calibre 22

AWG blindado con malla de cobre para las interfaces digitales y se utilizó cable

coaxial blindado en malla de cobre para las interfaces analógicas. Los tipos de

conectores se pueden ver en la tabla 2.2 para las distintas interfaces digitales

y analógicas del sistema con sus respectivas funciones.

Acondicionamiento de Señal.

Las señales eléctricas producidas por el transductor generalmente deben

ser transformadas a una señal eléctrica que el hardware de adquisición 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 señales ofrecidas por los sensores y transductores utilizados, (termopares,

galgas extensiométricas). Estas señales generalmente están en el orden de Mili

Volts lo que las hace propensas al ruido, ya que este puede ser de la misma

magnitud de la señal o incluso mayor. La etapa de filtrado de el banco es

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

Conexión Función

Sub-D 15 Macho
Conexión entre Mux Box y Sistema

F/T ControllerATI

Conector Circular 15Pin
Conexión entre El transductor y el

Muxbox(Mini40)

Sub-D 26 Hembra
Salidas Analógicas de Sistema

F/T Controller

Sub-D 25 Macho
Entradas y Salidas Discretas Sistema

F/T Controller

Coaxial Hembra
Entradas y Salidas Analógicas

Hardware DS1104

Coaxial Macho
Interconexión de Hardware DS1104 a Tarjeta de

Interconexión Analógica

Sub-D 37 Macho Entradas y Salidas Discretas DS1104

Sub-D 37 Hembra Entradas y Salidas DSP DS104

Servo Extensiones Hembra
Para Interconexión con Tarjeta de Lazo y

Hardware DS1104(Modo Lectura)

Servo Extensiones Macho
Para Interconexión con Tarjeta de Lazo y

Hardware DS1104(Modo Escritura)

Sub-D 9 Hembra Conexión Serial F/T Controller

Sub-D 9 Macho UART RS232 dSpace
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es el encargado de filtrar la señal este sistema cuenta con una frecuencia de

corte de 235Hz lo cual es mas que suficiente ya que proporciona un buen ancho

de banda para propósito de análisis de veh́ıculos aéreos.

-Amplificación

Una vez que se filtró la señal de entrada de el transductor, esta debe ser

amplificada para con esto incrementar la resolución. El sistema ATI R©F/T

Controller cuenta con una etapa de acondicionamiento en la cual se amplifica

y se linealiza la señal en cuestión para tener una señal lineal al fenómeno en

cuestión.

-Aislamiento

El equipo de acondicionamiento F/T Controller también puede proveer de

aislamiento de las señales del transductor a la computadora, en caso de altos

cambios de voltaje en el sistema a ser monitoreado o la presencia de cargas

electro estáticas.

Tabla 2.3: Datos Técnicos F/T Controller

F/T Controller Caracteŕısticas

Tipo Caja Independiente

Interfaz de Datos RS-232

Entradas y Salidas Discretas 6 Entradas, 6 Salidas

Desempeño Medio,< 1200Hz

Opciones Salida Análoga

Fuente de Poder 115/220VAC

Software Drivers Serial, Código DOS

-Excitación

El sistema F/T Controller de acondicionamiento provee a sus productos la

excitación necesaria para su transductor ya que al ser galgas extensiométricas

requiere de un voltaje y corriente externos para su excitación.

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

Controller Muxbox el cual se consideró para este desarrollo debido a sus altas
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prestaciones y fidelidad de la señal 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 R© el

cual se describe de manera más amplia en la sección(2.1.2.1) dedicada a este

sistema.

Hardware de Adquisición.

El hardware de adquisición o control dSpace R©DS1104(Figura 2.6) se

puede definir como un componente que realiza la adquisición de datos y el

control del sistema o proceso. Las funciones que realizara este sistema son las

que se muestran a continuación.

Figura 2.6: Periféricos Tarjeta DS1104

-El procesamiento o la conversión de una señal digital a un formato

analógico mediante el uso de DACs (Digital to Analog Converter). Estas señales

pueden ser utilizadas para al control o excitación de algún proceso nos permiten

la realización del lazo HIL.

-La emisión de señales digitales de control. Las salidas y entradas

discretas proveerán una comunicacion con el sistema ATI R©, 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 mostrará al operador que los datos generados

por el sistema ATI R© están 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, CP6,
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CP7 para entradas analógicas y los puertos CP9-CP14 para salidas analógicas.

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 conexión con la tarjeta DS1104 de manera que todos los

periféricos disponibles en ella pueden ser usados. En la sección 2.1.2.3 se ve más

a fondo el diseño de las interconexiones entre el sistema ATI R©F/T Controller

y el bus de conexiones dSpace R©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 básicas del Hardware dSpace DS1104.

Figura 2.7: Bus de Conexiones CP1104

El sistema dSpace R© se describe de manera mas amplia en la sección

2.1.2.2.
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Tabla 2.4: Detalles técnicos Hardware DS1104

dSpace R©DS1104 Hardware

Parámetros Especificaciones

Encoder Incremental

Canales
2 canales independientes

Entada Programable (TTL o RS422)

Contadores de Posición

Resolución 24-bit

Máxima frecuencia

de entrada. 1.65 MHz ,

Reset de conteo via software

Fuente de Alimentación 5 V/0.5 A

Interfaz Serial

Configuración

UART con FIFO

UART impulsado por PLL

Compatibilidad RS232/RS422/RS485

Baud rate
Hasta 115.2 kBd (RS232)

Hasta 1 MBd (RS422/RS485)

DSP Esclavo

Tipo
Texas Instruments TMS320F240 DSP

Procesador 16-bit fixed-point

Velocidad del Reloj 20 MHZ

Memoria

Memoria de Código Externo 64Kx16

Memoria de Código Externo 28Kx16

Puerto Dual de memoria

de comunicación 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 PCIe
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Software de Adquisición.

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 adquisición completo

para análisis y control del sistemas.

El software requerido para programar el hardware DS1104 es el sistema de

dSpace R©RTI&RTI-MP(Interfaz de tiempo real de multi procesos) en conjunto

con los software de Mathworks R© (Matlab R©, Simulink R©, Stateflow R© y Real

Time Workshop R©), 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 más sobre la aplicación que

desea realizar sin la preocupación de tener que generar código en algún otro

lenguaje de programación para correr sus modelos en la tarjeta. Esto reduce los

tiempos en los que se implementa el análisis del veh́ıculo en el banco debido

a que reduce los tiempos en los que se implementa el algoritmo, haciéndolo

automático y además lo compila el programa y lo enlaza al hardware donde se

llevara acabo el análisis. Ya que si se realizara de una manera mas tradicional

involucraŕıa diferentes equipos de Ingeniero: un equipo diseñaŕıa el algoritmo

una vez que obtiene las especificaciones requeridas, el equipo de software

implementaŕıa este algoritmo en un ambiente simulado para obtener los requerimientos

de hardware, después se tendŕıa que generar el hardware para que finalmente

se implemente por un equipo de ingenieros en aplicación. Esto lleva a alargar

la implementación y el análisis que se desea realizar.

Otra herramienta de software importante es de dSpace R©es Control Desk R©

que es quien genera la interfaz de usuario donde este puede visualizar, guardar

y analizar las variables importantes para el estudio de el veh́ıculo. Esto se puede

realizar con el equipo DS1104 en ĺınea o con datos guardados que pueden ser

analizados fuera de ĺınea en la interfaz de Matlab R©, 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 veh́ıculo aéreo en

Control Desk R© y Mathworks R© 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 diseñada(Figura 2.8) puede adquirir datos para ser procesados

fuera de ĺınea o procesar datos que genera el veh́ıculo para analizar y observar

su comportamiento y aśı tener un mejor entendimiento de los fenómenos f́ısicos

que ocurren en el veh́ıculo.

Figura 2.8: Interfaz Control Desk R©
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PC Host

El computador utilizado en el sistema de adquisición 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 aplicación en particular. Dependiendo de la aplicación, la

velocidad del procesador, acceso al disco duro, capacidad de discos y los tipos

de datos a ser transferidos podŕıa verse comprometida la velocidad a la cual la

computadora es capaz de enviar y recibir los datos adquiridos.

Gracias a que el sistema dSpace R©DS1104 procesa la información en su

mismo Hardware. El PC Host no representa una gran desventaja ya que la

tarjeta DS1104 solo enviará 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 información de los fenómenos

f́ısicos ocurriendo en el veh́ıculo.

El PC Host utilizado en este desarrollo es un PC Lanix R©Titan HX-4250

el cual cuenta con una ranura PCI requerida para la conexión de la tarjeta

DS1104(Tabla 2.4) y una capacidad de memoria RAM 8Gb con un sistema

operativo Windows R©7 Pro 32 bits. Ya que el PC no realiza procesos que

necesiten grandes capacidades de cálculo este PC-Host es suficiente para obtener

los datos del vuelo virtual.

Para poder visualizar una animación 3D del lazo HIL fue necesaria una

segunda computadora esto debido al procesamiento de las imágenes ya que

la PC-Host está actualizando la visualización del lazo HIL. Los datos fueron

enviados por los puertos análogos de la dSpace R© y visualizados utilizando el

Aerospace Blockset de Simulink R©.
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2.1.2.1 Sistema ATI R©

El sistema de sensado de ATI R© de fuerza y troque en múltiples 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 R©Mini 40 cuenta con una estructura monoĺıtica compacta y

robusta que convierte fuerza y troque en señales eléctricas. Las galgas extensiométricas

con las que cuenta proveen alta inmunidad al ruido y permiten que tenga una alta

protección en sobrecarga.

Este transductor reacciona a fuerzas y torques aplicados utilizando la Tercera

Ley de Newton ((Con toda acción ocurre siempre una reacción igual y contraria))

esto quiere decir que la acción mutua entre dos cuerpos entre śı, 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 pequeñas vigas localizadas de

manera simétrica de acuerdo con la Ley de Hook (Eq. 2.1). Estas pequeñas vigas

están sujetas pequeñas galgas extensiométrica de material semiconductor las cuales

son consideradas como resistores sensibles a la deformación

σ = E · ε (2.1)

Donde:

σ = Esfuerzo aplicado a la viga(este esfuerzo es proporcional a la fuerza).

E = Modulo de Elasticidad de la viga.

ε = Deformación de la viga.
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La resistencia de estas galgas extensiométrica cambia en función de la deformación

aplicada, de acuerdo a la ecuación 2.2.

∆R = Sa ·Ro · ε (2.2)

Donde:

∆R =Cambio de resistencia por deformación.

Sa =Factor de deformación.

Ro =Resistencia de la galga extensiométrica sin deformación.

ε = Deformación aplicada a la galga extensiométrica.

Cada par de estas galgas extensiométrica deforman un medio-puente que mide

una porción de la carga total del transductor, en la Figura 2.9 se puede ver su

diagrama equivalente.

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 envió de datos de



Caṕıtulo 2. Plataforma Experimental 35

manera confiable sin comprometer la calidad de la señal 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 pequeños como el Mini 40 no existe el suficiente espacio

para el circuito de la etapa de filtrado.

Figura 2.10: Respuesta del Filtro Muxbox.

Una vez que la señal fue filtrada pasa al dispositivo F/T Controller, una de las

funciones principales de este dispositivo es convertir las señales 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

señales 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 R© representa una gran ventaja para el banco de pruebas gracias

a su interfaz de gran flexibilidad y confiabilidad en su diseño, tanto eléctrico como

mecánico. En la figura 2.11 se puede ver el diagrama completo de interconexión de

todo el sistema de medición.
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Figura 2.11: Sistema de Medición de Fuerzas y Momentos ATI R©

Para mas información acerca de el sistema de medición de fuerza y momento

ver el Apéndice A.2
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2.1.2.2 Hardware de Adquisición y Control DSpace R©

El hardware de adquisición y control dSpace R© 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 aplicación, esto ultimo gracias a su compatibilidad con las herramientas de

Mathworks R© (Matlab R©, Simulink R©, Stateflow R©). La inclusión de las herramientas

de desarrollo de Mathworks R© hace de dSpace R©una tarjeta con altas prestaciones

para desarrollo de sistemas en base a modelos.

Figura 2.12: Hardware DS1104 R&D

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

fácilmente 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 desempeño de la aplicación requerida. La arquitectura de la tarjeta

dSpace R©se puede observar en la figura 2.13.

Ademas el software dSpace R©tiene enormes beneficios ya que en su interfaz

ControlDesk R© podemos unir las distintas funcionalidades de dSpace R©. Proveyendo

también el acceso a simulación de modelos y los distintos sistemas y sub-sistemas

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

Este conjunto entre ControlDesk R© y Mathworks R© cuenta con una interfaz

RTI (Real-Time Interface), donde fácilmente se pueden comprobar modelos en la

tarjeta DS1104R&D configurando puertos de entradas y salidas gráficamente desde

Simulink R©

solo insertando bloques en el diagrama de Smiulink R© y generar código utilizando

Real-Time Workshop R©, listo para descargarlo a los registros de la tarjeta dSpace.

Con esto se reduce el tiempo implementación del sistema a un mı́nimo posible.

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

2.14.
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Figura 2.14: Datos Tecnicos Tarjeta DS1104 R&D
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2.1.2.3 Implementación de Interfaz

Para la implementación del banco una vez definidas las caracteristicas mecánicas

y eléctricas con las que debe contar, se procede a realizar el desarrollo mecatrónico

aeronáutico para combinar los diferentes sub-sistemas y elementos teóricos a estudiar

en el banco.

Comunicacion dSpace R©←→ ATI R©

Para comunicarnos y poder adquirir información del sistema ATI. Se

diseñaron dos tarjetas, una que es la encargada de enviar la información de

la celda en formato analógico al bus de conexiones del F/T Controller al bus

de conexiones CP1104. Esta tarjeta(Figura 2.15) cuanta con una conexión

Hembra Sub-D26 que obtiene las señales y las distribuye mediante conectores

del tipo BNC hembra. Una vez realizada esta acción las señales son enviadas

por medio de Cable Coaxial terminaciones Macho-Macho al bus de conexiones

dSpace R©CP1104 que se encarga de recibir las señales y pasarlas a un formato

digital para ser interpretadas.

Figura 2.15: Tarjeta de Interconexión Analógica ATI R©−→ dSpace R©DS1104, cotas

en mm
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La segunda tarjeta está 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 env́ıan una condición 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 Interconexión de Entradas y Salidas Discretas ATI R© ←→

dSpace R©, DS1104 cotas en mm.

Para información acerca de los pines de conexión puede obtenerlos en

los manuales del fabricante dSpace R© y ATI R©. Los diseños fueron generados

utilizando el software Eagle R© para diseño de PCB y manufacturados en laboratorios

de la Universidad.

Programación Mathworks R©−→ dSpace R©DS1104

La programación de la tarjeta se realizo completamente en software de

Mathworks R© mediante el uso de las distintas interfaces(Matlab R©, Simulink R©

y Stateflow R©) de programación en conjunto con el paquete Real-Time Workshop R©.

Este paquete produce los códigos directamente de modelos Simulink R© automáticamente.
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El código que genera es un código optimizado y totalmente comentado en C por

defecto y puede incluir caracteristicas lineales, no lineales, continuas, discretas

o modelos h́ıbridos del veh́ıculo que se desea analizar o caracterizar.

Este código logra la comunicación con los puertos del bus CP1104 gracias

a la interfaz RTI(Real Time Interface) de dSpace R© esto para poder especificar

el hardware donde se desea correr el código para el análisis del veh́ıculo por lo

que dSpace R© RTI provee los datos necesarios a Real Time Work Shop R© para

poder correr el código en un dispositivo de Hardware espećıfico que en el caso

del banco implementado seŕıa la tarjeta DS1104. Utilizando estos dos software

no se necesita mas que instalar el sistema de software de dSpace R© y comenzar a

realizar la programación necesaria para el análisis del veh́ıculo, ya que dSpace

provee archivos pre-configurados para ser utilizados con su hardware lo que

simplifica en de macia el proceso de crear una aplicación que se va ejecutar en

un microprocesador de dSpace R© ya que para enlazar y descargar el código. Solo

hace falta presionar el botón Build(crear) para descargar y enlazar el programa

al Hardware de dSpace R© indicado, para este caso se utilizo una tarjeta DS1104.

En la Figura 2.20 se puede estructurar proceso de programación hasta el punto

donde se descarga la programación a la tarjeta.

Interfaz de Análisis dSpace R©Control Desk R©

Una vez realizada la programación de la Tarjeta DS1104 es necesario

poder ver y analizar las señales generadas por el veh́ıculo, para esto se utiliza

la Interfaz Control Desk R©. Aqúı se pueden ver múltiples señales en una interfaz

gráfica conveniente y también es posible interactuar con los distintos instrumentos

para simular cambios de estado o guardar señales que se desean analizar

fuera de ĺınea. Esta es una herramienta muy útil para realizar un análisis

del comportamiento del veh́ıculo en el lazo HIL o de un sub-sistema dentro

del veh́ıculo. Para el banco se crearon dos interfaces en Control Desk R© la

Interfaz de Caracterización (Figura 2.17), que tiene como su función 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 básicas del vuelo del veh́ıculo

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 veh́ıculo aéreo real si no que se generan las señales de control para los

actuadores del veh́ıculo. Ambas interfaces ofrecen las opciones comunes del

software Control Desk R© mencionadas anteriormente.

Figura 2.17: Interfaz para Caracterización de Sistemas de Propulsión

Figura 2.18: Interfaz para Análisis y Vuelo Virtual
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Análisis Fuera de Ĺınea y Análisis en Ĺınea.

Es importante mencionar que la caracterización del veh́ıculo se llevo

acabo fuera de ĺınea, es decir que se guardaron los datos de fuerzas y momentos

que genero el veh́ıculo mediante una computadora de vuelo comercial embebida

dentro del veh́ıculo. Estos datos se guardaron en formato .mat, el cual es un

formato nativo de Mathworks R©. Una vez realizada esta acción se caracterizó el

sistema de propulsión del veh́ıculo y se introdujeron las variables caracterizadas

a partir de datos de propulsión reales al modelo en Simulink R© del veh́ıculo

para aśı poder llevar acabo el vuelo virtual. El vuelo virtual se realiza con el

sistema en ĺınea, es decir que se corre un modelo en Simulink R© que representa

las caracteŕısticas f́ısicas del veh́ıculo real con los datos que se caracterizaron

anteriormente. Una vez hecho esto se procede a enviar este modelo a la tarjeta

dSpace R©DS1104. Al comenzar el análisis es necesario enviarle una referencia

al modelo representativo en Simulink R©, los actuadores del veh́ıculo generaran

los esfuerzos de control necesarios para cumplir esa trayectoria por lo que el

veh́ıculo 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 veh́ıculo a un punto deseado. Para realizar las conexiones entre dSpace R©

y el veh́ıculo y realizar estos experimentos fue necesaria la manufactura de

una tarjeta que permite leer ı́ndices de modulación o escribirlos. Con base

en interruptores de deslizamiento podemos seleccionar si queremos leer los

ı́ndices de modulación de la computadora de vuelo del veh́ıculo o escribirlos

directamente con la tarjeta dSpace R©DS1104 2.19. El algoritmo para la implementación

del lazo HIL y caracterización del sistema se puede ver en la figura 2.20.
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Figura 2.19: Tarjeta de Lectura o Escritura de PWM. Entre Veh́ıculo y

dSpace R©DS1104

Figura 2.20: Algoritmo de Implementación de Software y Hardware
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2.2 Caracterización de los Modos de

Vibración

La interacción entre el veh́ıculo y los soportes de la base pueden inducir momentos

de vibración. Estas vibraciones pueden interactuar con los mecanismos del veh́ıculo

y como consecuencia, vibraciones adicionales que no son representativas del veh́ıculo

pueden aparecer. En esta sección se presenta la caracterización de los modos de

vibración del banco de pruebas.

En [24] se muestra que la respuesta en frecuencia de un veh́ıculo quad-rotor,

debida las fuerzas y momentos externos Mb and Fb, pueden ser aproximados por

una serie de dobles y cuádruples 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

veh́ıculo 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 = 628Hz[24]. Por lo que

solo los modos debajo de estas frecuencias (menores a (300Hz)/2∗π = 48rad/s) son

estudiados aqúı.

La frecuencia acumulativa de Fz considerando una respuesta impulso para el

banco de pruebas se obtiene utilizando la transformada rápida de Fourier (FFT )

(Figura 2.21). Descartando el ruido de la ĺınea eléctrica (60Hz) y su tercer armónico

(180Hz) el banco de pruebas tiene dos modos de vibración de baja frecuencia a

42Hz y a 64Hz. En la Figura 2.21 también se muestra que el Segundo modo (64Hz)

tiene un fuerte contenido armónico (128Hz) mientras que el primero tiene un bajo

contenido armónico

Se obtuvieron resultados similares para los otros dos ejes del banco de pruebas.

En particular, se encontró que en el eje x y y (Figura 2.22) está presente un modo de

vibración adicional alrededor de 24Hz. En el siguiente caṕıtulo se mostrará el análisis
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para determinar las vibraciones inducidas por el veh́ıculo con el que se trabajará en

esta tesis y los correspondientes a los modos de vibración del banco de pruebas. Esto

con el fin de obtener las variables de fuerza y momento producidas por el veh́ıculo y

no las que se ven afectadas por los modos de vibración del veh́ıculo.

Figura 2.21: Frecuencia acumulativa contenida en la respuesta al impulso para el eje

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

x(a) y y(b) del banco de pruebas con el Sistema de propulsión apagado.
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Caracterización del Sistema de

Propulsión de un Quad-rotor

La identificación de veh́ıculos aéreos es un procedimiento versátil para extraer

de manera rápida y eficaz los modelos dinámicos de la aeronave mediante la medición

de la respuesta de salida a una excitación de entrada especifica. Esta dinámica

es representada mediante estos modelos y estos pueden ser caracterizados para un

sistema aeronáutico completo o un sub-sistema en particular.

En su definición más simple la identificación de sistemas podrá definirse como el

proceso que provee un modelo que caracteriza de la manera más eficaz las respuestas

del sistema a una señal de control espećıfica(p. ej. utilizando el criterio de mı́nimos

cuadrados)[26].

En este capitulo se generara una caracterización de los sistemas de propulsion

en un quad-rotor. Se eligió un veh́ıculo tipo quad-rotor debido a su facilidad de

manejo, ya que si se compara con un veh́ıculo de ala fija, el quad-rotor es altamente

maniobrable y puede se utilizado de manera segura dentro de un laboratorio y en

comparación con un helicóptero 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 están 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 sección se realiza una descripción 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 investigación

y validación del banco de pruebas.

Figura 3.1: HJ280X Quad-rotor

El Quad-rotor ((HJ280X))(Figura 3.1) es de tamaño compacto lo que permite

su uso dentro del laboratorio sin el riesgo de un daño grave al ser humano sus

accesorios son fáciles de conseguir por lo que existe una amplia variedad de hélices

para seleccionar cuenta con un radio control de 4 canales y una bateŕıa de 900
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mAh de dos celdas de litio poĺımero. Su tiempo de vuelo con esta bateŕıa 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

parámetros de el HJ280X. Para mantener un vuelo estable el HJ280X utiliza giros

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

Tabla 3.1: Datos Quad-rotor

Parámetro Valor

Dimensiones 26.0cm x 26.0cm x 6.3cm

Peso 250 gramos(con bateŕıa)

Carga Útil 680 gramos

Motor Sin Escobillas(Brushless)

Motor Speed Controller Embebido en Estructura(PWM)

Transmisor Fly Sky FS-T6 2.4GHz

Receptor Fly Sky FS-R6B

Rango de Transmisión/Recepción 500m

Micro controlador ATMega 2560

El principio de vuelo de los veh́ıculos de cuatro rotores tipo MAV es simple. Sus

motores están numerados del numero uno al cuatro en dirección de las manecillas del

reloj(Figura 3.2a) comenzando en el frente del veh́ıculo. 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 x en el fuselaje del veh́ıculo, el empuje del veh́ıculo genera una componente en

dirección del eje y provocando una traslación 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 traslación en dirección del fuselaje en el eje x(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

rotación alrededor del eje z(guiñada) del fuselaje del veh́ıculo 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 dirección de rotación de los

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

Figura 3.2: Principio de Funcionamiento del Quad-rotor.(a)Principio de Movimiento

en Alabeo, (b)Principio de Movimiento en Cabeceo,(c)Dirección de las Rotaciones

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

Algo importante al realizar en análisis 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 según el criterio del diseñador la configuración

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 configuración en ((mas)) que tiene esta

definida con el eje x 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 configuración en ((X)) , la cual
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Figura 3.3: Configuración de Sistemas de Coordenadas(vista Superior Quad-rotor)

esta definida como una rotación en los ejes x − y de 45◦ en la dirección positiva

de guiñada(Figura 3.2d Dirección de guiñada positiva) lo que significa que ahora el

eje x estará entre los motores 1 y 2. En cualquiera de estas dos configuraciones se

asume que x es positivo en dirección 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 ŕıgido. Es decir, considerando la dinámica traslacional y rotacional en el

marco de referencia inercial, el cual está alineado al marco de referencia del veh́ıculo

y en base a la regla de la mano derecha (Figura 3.4). Para este caso, las ecuaciones

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

mV̇b +mωb × Vb = Fb (3.1)
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Figura 3.4: Configuración de Hélices del Quad-rotor

Jω̇b + ωb × (Jωb) = Mb (3.2)

Donde Vb = [u v w]T y ωb = [p q r]T son las velocidades angulares y

lineales de los vectores,Fb = [Fx Fy Fz]
T es el vector de fuerzas externas, m es la

masa, J es la matriz de momentos de inercia Mb = [Mp Mq Mr]
T es el vector de

momentos externo.

Las ecuaciones (3.1)-(3.2) deben ser complementadas con el modelo del sistema

de propulsión y la aerodinámica del vehiculo. Para el sistema de propulsión t́ıpico

de un quad-rotor se deriva la siguiente ecuación.

El trust para cada hélice está dado por:

F =
1

2
ρSCT (ω)2 (3.3)

Donde S es el área del disco de la hélice, CT es el coeficiente de empuje, ρ es

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

La velocidad angular de cada hélice es una señal variante en el tiempo que

depende de distintos factores incluyendo la fuente de alimentación del motor y

la carga aerodinámica. La aproximación más común para modelar esta velocidad

consiste en negar la dinámica producida por carga aerodinámica y el transitorio del

motor electrico, el cual se asume que es más rápido que la dinámica principal del
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veh́ıculo. Por lo que, la velocidad angular de la hélice se considera como:

ωi = kVi (3.4)

Donde k es una constante que es caracterizada para cada combinación de

hélice-motor.

La ecuación (3.4) asume que la hélice es operada mediante un motor de DC con

una Fuente de voltaje continua. Sin embargo, en la práctica, las hélices son operadas

con motores de DC sin escobillas y son controlados mediante un módulo de ancho

de pulso (PWM) el cual tiene si propia dinámica [21]. Se considera normalmente

que con una frecuencia de conmutación lo suficientemente grande, la relación entre

el PWM y el promedio resultante de voltaje estaŕıa dado por[21]:

Vi = VdcUi (3.5)

Donde V dc es el voltaje del bus de DC del módulo PWM y U ∈ [0, 1]es el ı́ndice de

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

Fi = kfU
2
i (3.6)

Donde kf = 1
2
ρSCT (kVdc)

2.

La ecuación (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 parámetros del sistema.

Cada hélice induce un momento reactivo debido a la aerodinámica producida

por el arrastre. De manera similar que la fuerza de empuje (3.6), este modelo es

normalmente obtenido del siguiente modelo simplificado:

Ti = kmU
2
i (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 propulsión tenemos que:
Fz

Mp

Mq

Mr

 =


−kf −kf −kf −kf

0 −kt 0 kt

kt 0 −kt 0

−km km −km km




U2
1

U2
2

U2
3

U2
4

 (3.8)

Donde kt = lkf es la constante que determina el torque debido al empuje de

cada motor.

La ecuación (3.8) permite calcular las fuerzas y momentos resultantes para

cualquier hélice actuando en un motor. Adicionalmente, la matriz de propulsión P

es invertible por lo que es posible calcular los voltajes requeridos para cualquier

fuerza de empuje requerida aśı como los momentos presentes en el veh́ıculo, es

decir, [Fz Mp Mq Mr]
T . Esta estrategia se traduce de forma natural al patrón

de activación de cada hélice Fig.1.13.

3.3 Caracterización de los modos de

Vibración de la Plataforma debidos al Sistema

Propulsión

En esta sección la caracterización de las vibraciones inducidas por el Sistema

de propulsión serán estudiadas utilizando el banco de pruebas.

Se realizó 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.

Figura 3.6: Contenido de frecuencia acumulativa a frecuencias medias.(A-baja

velocidad, E-alta velocidad)
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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 comunicación del controlador

del motor. En el caso de la vibraciones a frecuencias medias se pueden reconocer

fácilmente 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. Está claro que la vibración de los componentes es debida a los sistemas

de propulsión ya que los picos de frecuencia van de una frecuencia baja a una más

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 vibración del banco de pruebas localizado alrededor

de 70Hz. En el experimento D la tercera componente de baja frecuencia está 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 alejándose 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.



Caṕıtulo 3. Caracterización del Sistema de Propulsión de un Quad-rotor58

Los experimentos de esta sección confirman la existencia de una resonancia

principal alrededor de 70Hz, como se predijo en la sección anterior. Adicionalmente,

los experimentos demostraron que los propulsores inducen una vibración de baja

frecuencia, la cual puede despreciarse en este estudio. Las componentes de vibración

inducidas por el sistema de propulsión 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 conclusión apropiada de las vibraciones inducidas por el sistema

de propulsión alrededor de esta frecuencia.

Este análisis de las vibraciones en los sistemas, devela que existen vibraciones

debidas al sistema de propulsión pero estas están fuera del ancho de banda relevante

del veh́ıculo. Sin embargo, se debe tener cuidado en el diseño del sistema de control

tal que se tenga un alto rechazo a perturbaciones en la banda de vibración, para este

caso 80Hz-180Hz.

3.4 Caracterización del Modelo de

Propulsión

En esta sección se evalúan los parámetros de la matriz (3.8). Cada parámetro

de la matriz (p.ej. kf , km y kt) es identificado utilizando mı́nimos 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 30Hz. Diseñado de acuerdo con

en análisis de vibraciones, este filtro nos permite eliminar las vibraciones producidas

por el banco de pruebas y las hélices preservando la información principal de baja

frecuencia.
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3.4.1 Mı́nimos Cuadrados

El proceso de mı́nimos cuadrados permite estimar los parámetros 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 fenómeno

observable a estas variables se les conoce como regresores(φ1(t), ..., φp(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 parámetro desconocido

al cual llamáremos ϑi por cada regresor, la cual se puede conocer de antemano o a

sido medida[26, 18, 37, 27]. Por lo que una relación lineal entre estas variables puede

ser modelada como:

y(t) = φ1(t)ϑ1 + ...+ φp(t)ϑp (3.9)

A la ecuación 3.9 se le conoce como una regresión lineal y es la manera

fundamental de realizar una estimación de parámetros. Ademas, definiendo Φ como

una matriz de N×p con elementos Φtj,j = 1...p por lo que en una notacion matricial

la ecuación 3.9 se puede escribir como:

y = Φϑ (3.10)

La ecuación 3.10 puede ser interpretada como un sistema estático con estados

desconocidos ϑ y una matriz conocida Φ con elementos conocidos que la relacionan

con la variable de salida y.

La manera mas confiable de estimar las incógnitas de las ecuaciones (3.9) y

(3.10) es requiriendo la predicción del error o residuos de los modelos sea pequeña

es decir ε(t) = y(t)− ϕ(t)Tϑ. Podemos definir entonces al vector ϑ tal que la suma

de los cuadrados de los errores se mı́nima(Ecuación 3.11).
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J(ϑ) =
N∑
t=1

ε2(t) =
N∑
t=1

(y(t)− ϕ(t)Tϑ)2 (3.11)

A la función escalarJ(ϑ) también se le conoce como la función objetivo de los

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

J(ϑ) = εT ε = (yT − ϑTΦT )(y − ϑΦ) (3.12)

Tomando en cuenta que (ϑΦ)T = ϑTΦT y ya que J es mı́nima si y solo si el

gradiente de J con respecto a ϑ es cero.

Esto puede ser fácilmente comprobado escribiendo los elementos de la ecuación

(3.12) y obteniendo sus derivadas. Debido a que J es una función escalar, sus

términos son escalares, de modo que y, Φϑ ∈ RN , yTΦϑ = ϑTΦTy y por lo tanto

desarrollando la ecuación (3.12).

J(ϑ) = yTy − 2ϑTΦTy + ϑTΦTΦϑ (3.13)

Derivando la ecuación (3.13) con respecto a ϑ y tomando en cuenta que (A +

AT )ϑ siendo A una matriz simétrica tal que A = ΦTΦ y AT = A tenemos que:

∂J(ϑ)

∂ϑ
= −2ΦTy + 2ΦTΦϑ (3.14)

El gradiente de la función J(ϑ) es cero si y solo si:

ΦTΦϑ̂ = ΦTy (3.15)

De la ecuación (3.15) podemos entonces obtener la estimación de los mı́nimos

cuadrados multiplicando ambos lados por(ΦTΦ)−1.
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ϑ̂ = (ΦTΦ)−1ΦTy (3.16)

Para la obtención de los parámetros de la ecuación (3.8) se implemento un

algoritmo de mı́nimos cuadrados utilizando el software Matlab R© utilizando los

indicies de modulación U = [U2
1 U2

2 U2
3 U2

4 ] como la matriz de regresores Φ

y las variables de fuerza y/o momentos Fz, Tp, Tq, Tr según la maniobra realizada

como la variable de salida o a modelar y como ejemplo a continuación se presenta

la maniobra de empuje y la ecuación generada a partir de la estimacion de mı́nimos

cuadrados(Ecuación 3.16).

kf = (UTU)−1UTFz (3.17)

3.4.2 Resultados de la Caracterización

3.4.2.1 En Laboratorio

La constante principal de empuje, kf , fue caracterizada con un incremento

coordinado de las RPM de todos los motores. Esto resulta en un movimiento de

levantamiento. La constante kf contiene la información de la hélice, el motor y el

controlador electrónico de velocidad combinados en un mismo parámetro. La Figura

3.8 muestra las fuerzas medidas en este experimento aśı como las fuerzas simulada Fz.

En el modelo (3.8) se indica que Ux = Uy = 0 para cualquier entrada. Los momentos

medidos y simulados para este experimento se muestran en la Figura 3.9 donde los

ı́ndices normalizados de modulación producidos por los controladores del motor se

presentan en la Figura 3.10. Estas figuras muestran que Fz contiene caracteŕısticas

de transición que no están presentes en el modelo (3.8). Sin embargo, el nivel y forma

de la fuerza principal están 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: Parámetros Identificados

Escenario Parámetro Valor

0◦, 0m/s

kf 0.4470

kt 0.0336

km 0.0042

10◦, 0m/s

kf 0.5746

kt 0.0361

km 0.0047

20◦, 0m/s

kf 0.5392

kt 0.0371

km 0.0049

En el caso de los torques, las componentes Mp y Mq son diferentes esto puede

ser debido a una desalineación en los motores. Sin embargo la mayoŕıa de estos

torques se encuentran en un nivel bajo.

Los torques de cabeceo y alabeo son modelados por la constante kt. Esta

constante es caracterizada induciendo un cambio en la maniobra de cabeceo. Debido

a que el quad-rotor opera en una configuración en “X”, Por ejemplo el “frente” del

veh́ıculo está a 45 ◦ del eje x, por lo que las componentes Mp y Mq 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 ı́ndices de

modulación de PWM. Pequeños cambios en la fuerza de empuje fueron predichos

correctamente por el modelo (3.8) que carecen de la dinámica de transición 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 parámetro para ambas componentes

del troque al parecer resulta insuficiente. Por ejemplo, Mp es subestimada mientras

Mq es sobre estimada. Este experimento nos muestra que es podŕıa 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.

Figura 3.9: Maniobra de Empuje: Momentos medidos y simulados.
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Figura 3.10: Maniobra de Empuje: Indices de Modulación PWM(c).

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

alabeo y sus indices de modulación.

El momento alrededor de la guiñada Mr es modelado por la constante km,

por lo que se induce una maniobra en la guiñada para la caracterización de este

parámetro. 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 Mp y Mq, de los cuales el modelo

(3.8) predice con mayor amplitud y carece de algunos torques de bajo nivel. En

el caso Mr el modelo predice de manera precisa el torque medido. Sin embargo, el

torque Mr 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

Figura 3.12: Maniobra de Cabeceo: Momentos medidos y simulados
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Figura 3.13: Maniobra de Cabeceo: Indices de Modulación

Figura 3.14: Maniobra de Alabeo: Fuerza medida y simulada.
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Figura 3.15: Maniobra de Alabeo: Momentos medidos y simulados.

Figura 3.16: Maniobra de Alabeo: Indices de Modulación PWM.
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Estas maniobras fueron realizadas en un ambiente cerrado por lo que se considero

que no exist́ıa viento que pudiera modificar los parámetros debido a efectos aerodinámicos.

Se realizaron 4 experimentos por maniobra en tres diferentes posiciones 0◦, 10◦ y

20◦ rotando alrededor del eje y en una configuración en ((X)). El modelo (3.8)

es capaz simular estas maniobras de manera correcta y valida. Los parámetros

obtenidos se encuentran en la Tabla 3.2. En la siguiente sección se presentaran

distintos escenarios con la existencia de flujo de aire esto gracias a un túnel de

viento que es parte de la infraestructura del Centro de Investigación en Ingenieŕıa

Aeronáutica(CIIIA).Este experimento en túnel de viento podrá concebir un análisis

mas amplio de los parámetros en la ecuación 3.8 y permitirá una mejor comprensión

de las dinámicas de propulsion en los MAVs de ala rotativa tipo quad-rotor. Estos

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

Figura 3.17: Maniobra de Guiñada: Fuerza medida y simulada.
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Figura 3.18: Maniobra de Guiñada: Momentos medidos y simulados.

Figura 3.19: Maniobra de Guiñada: Indices de Modulación PWM.
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3.4.2.2 En Túnel de Viento

De igual manera usando parte de la metodoloǵıa de la sección anterior se

caracterizaron los parámetros de la matriz (3.8). Los parámetros ahora son evaluados

en un túnel de viento en el cual se midieron para cada maniobra temperatura y

velocidad del viento utilizando un anemómetro digital.

Gracias la infraestructura del CIIIA y la caracteristicas del túnel de viento(Tabla

3.3) en conjunto con el banco de pruebas hace posible la realización 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 túnel de viento en el

CIIIA.

Tabla 3.3: Datos Túnel de Viento CIIIA

Parámetro Valor

Tipo de Túnel Subsonico

Velocidad Máxima 67 m/s

Área de Pruebas 1m x 1m

Tabla 3.4: Parámetros Identificados en Túnel

Escenario Parámetro Valor

0◦, 4m/s

kf 0.5466

kt 0.0272

km 0.0036

0◦, 8m/s

kf 0.6709

kt 0.0327

km 0.0041

10◦, 4m/s

kf 0.5403

kt 0.0393

km 0.0049
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10◦, 8m/s

kf 0.5345

kt 0.0261

km 0.0056

20◦, 4m/s

kf 0.2759

kt 0.0116

km 0.0017

20◦, 8m/s

kf 0.2285

kt 0.0119

km 0.0015

Se realizaron 4 experimentos por maniobra en tres diferentes posiciones 0◦, 10◦ y

20◦ rotando alrededor del eje y en una configuración en ((X)). En cada posicionamiento

se hizo una variación del flujo de aire de 4 y 8m/s constante, ya que este es un rango

común velocidad de acuerdo con [33, 1, 19, 43] en los MAV de ala rotativa como el

Quad-rotor utilizado en esta tesis.

La realización de este experimento consta primeramente en obtener una medición

de los arrastres generados por el viento a las velocidades indicadas una vez echo esto

se procedió a realizar las maniobras para la obtención de los parámetros mediante el

incremento de la velocidad de los motores en patrones bien definidos. Los parámetros

obtenidos se muestra en la tabla 3.4.2.2.

Los resultados obtenidos para cada maniobra difirieron en las pruebas con alto

angulo de rotación con respecto al viento como se puede ver en la tabla 3.4.2.2

a continuación se muestran los gráficos obtenidos para la maniobra de Cabeceo y

una comparación 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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Figura 3.20: Maniobra de Cabeceo 0◦, 4m/s: Fuerza medida y simulada

(a),Momentos medidos y simulados(b) y Indices de Modulación 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 Modulación 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 Guiñada se comportaron de manera similar, como se puede

observar en los parámetros de la tabla 3.4.2.2, estos parámetros van cada vez mas

disminuyendo su magnitud hasta tomar valores que no representan las dinámicas del

sistema de propulsion.
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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 Modulación PWM(c).
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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 Modulación 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 Modulación PWM(c).
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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 Modulación PWM(c).

Figura 3.26: Maniobra de Levantamiento Comparación de Escenarios: Fuerza

medida y simulada
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Figura 3.27: Variación de Parámetro kf

La caracterización en el túnel de viento realizada al sistema de propulsion de el

Quad-rotor revelo una variación de los parámetros en la ecuación (3.8). Esto se puede

ver en las figuras 3.27, 3.28, 3.29 donde se muestra la variación de estos parámetros

de acuerdo a los distintos escenarios de caracterización utilizados.

En las pruebas de los modelos en un ambiente sin la presencia de un flujo de

aire la variación de los parámetros fue mı́nima y siempre se represento de manera

efectiva las dinámicas presentadas en el sistema de propulsion del Quad-rotor caso

contrario a lo que paso en las pruebas de túnel de viento debido a esto se podŕıa

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

Mientras que debido a la variación tan significativa de las dinámicas representadas

por estos parámetros a velocidades altas y alto angulo de rotación este podŕıa ser

representado de manera diferente quizá mediante la introducción de un modelo con

mayor grado de libertad o combinaciones lineales distintas en los regresores de la

ecuación 3.17 donde U = [U2
1 U2

2 U2
3 U2

4 ] en la figura 3.32 se pueden observar

las comparaciones utilizando distintas combinaciones lineales. Mientras que en la

combinación lineal tradicional de mı́nimos cuadrados se representa mejor la dinámica
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de transición de la maniobra utilizando una regresión sin el factor cuadrático 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 dinámica por debajo de la amplitud de

la fuerza generada en esta maniobra y una transitorio mas impreciso al generado por

la maniobra.

Figura 3.28: Vareacion de Parametro kt

Figura 3.29: Vareacion de Parametro km
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A continuación se muestra la variación del arrastre con respecto al marco del

viento. La adición de mas grados de libertad al modelo de propulsion tradicional

ecuación 3.8 podŕıa permitir a su vez representar el arrastre en las figuras 3.30 y

3.31.

Figura 3.30: Arrastre Fx

Figura 3.31: Arrastre Fz
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En la figura 3.32 se representa este modelo con distintas configuraciones lineales

como se puede ver en la combinación lineal del tipo cuadrática se representa mejor

la dinámica de los motores mientras que en la combinación lineal elevada a primera

potencia se acerca mas a la magnitud de la fuerza obtenida en la maniobra de

empuje mientras que la combinación lineal cubica se ve como se aleja un poco

al momento de iniciar la maniobra. La plataforma diseñada permite comprobar

distintas combinaciones lineales y a su vez la adición de mas grados de libertad

a la matriz de propulsion mediante la inclusión de mas parámetros. Esto representa

una gran herramienta para la caracterización de sistemas de propulsion complejos

como los del Quad-rotor.

Figura 3.32: Maniobra Empuje con distintas combinaciones Lineales
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Simulación Hardware in the Loop

Los modelos dinámicos relaciona las entradas de control a la respuesta dinámica

del sistema. Estos modelos pude tener un análisis tan simple como un gráfico de la

respuesta entrada-salida o tan complejo como un conjunto de ecuaciones diferenciales

que describen la dinámica del movimiento de nuestro sistema.

Estos modelos f́ısicos son necesarios para muchas aplicaciones aeronáuticas,

incluyendo el análisis de estabilidad y control de aeronaves, simulaciones piloto,diseño

del controladores de vuelo, o el análisis de la maniobrabilidad de la aeronave. Este

tipo de modelos se vuelve cada vez más importante para manejar la alta demanda

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

En este capitulo se verá el concepto de Model-Based Design(Diseño basado en

modelos) mediante la utilización de un lazo de control del tipo HIL, este lazo nos

permitirá comprobar de una manera más eficaz distintas caracteristicas de propulsión

y el desempeño de los sistemas de control en nuestro veh́ıculo mucho antes de realizar

un vuelo real. Para el caso espećıfico se trabajará con un veh́ıculo multi-rotor del

tipo quad-rotor. En esta base se comprobara el modelo de propulsión con el fin

de realizar un análisis dinámico más a fondo para poder generar un proceso de

caracterización que nos permita evaluar la configuración de propulsión propuesta.

Este tipo de aplicación se ha utilizado con éxito en otras aplicaciones aeronáuticas

80
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mediante la plataforma dSpace R©[14, 30].

4.1 Simulación HIL de un Quad-Rotor

4.1.1 Modelo Teórico Dinámico de un Quad-Rotor

El modelo que se propondrá 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 ŕıgido. Lo que se busco en este modelo es que

contara con un esquema simple para el diseño de controladores lineales sencillos y

el seguimiento de trayectorias. Esto nos permitirá comprobar la funcionalidad de

la base realizando un lazo HIL para comprobar la funcionalidad del modelo y los

controladores diseñados.

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

El diseño mecánico del quad-rotor es simétrico.

La estructura del quad-rotor es ŕıgida.

La velocidad del aire de flujo libre es cero.

Las hélices son ŕıgidas.

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

El transitorio de los motores eléctricos es rápido 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 básica del modelado de el quad-rotor ya que estos sistemas de coordenadas

describirán la posición y orientación del quad-rotor.
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El mas común es el eje tierra o eje inercial este es un marco fijo referenciado

a tierra tal que F i : {oe;xe, ye, ze} (Figura 4.1) definiendo su origen en oe en la

superficie de la tierra con todos sus ejes ortogonales donde xe apunta al norte, ye al

este y ze 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 propósitos de navegación y desempeño [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 b : {ob;xb, yb, zb}(Figura 4.1) en este sistema de coordenadas sus ejes

están fijos al veh́ıculo y restringidos a moverse con el. La manera en como se fijan

es arbitraria pero es preferible utilizar una orientación estándar en este sistema

{ob;xb, yb} se definen como el plano de simetŕıa y {ob; zb} apunta hacia abajo y

generalmente se encuentra en el centro de gravedad del veh́ıculo. Este marco es de

principal importancia para el desarrollo del lazo HIL debido a que es aqúı donde se

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

Dos tareas comunes en los veh́ıculos aéreos es el seguimiento y regulación de

trayectorias en estas tareas para poder comprender su comportamiento dinámico 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 dinámica traslacional

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

Para poder seguir las trayectorias de el Quad-rotor es necesario utilizar un

matriz de rotación para expresar las velocidades en el marco inercial Ve = [ẋ ẏ ż]T

considerando los ángulos de Euler Ω = [φ θ ψ]T con secuencia ψ − θ − φ,Ve se

puede expresar como:

Ve = RTVb (4.1)
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DondeR es una matriz de rotación ortogonal compuesta por la rotación sucesiva

de los ángulos ψ − θ − φ,Ve:

R = RθRψRφ =


CθCψ CθSψ −Sθ

CψSθSφ − CφSψ CφCψ + SθSφSψ CθSφ

CφCψSθ + SφSψ CφSθSψ − CψSφ CθCφ

 (4.2)

Con sx = sin(x) y cx = cos(x)

Figura 4.1: Marcos de referencia Quad-rotor

De una manera similar las derivadas en el tiempo de los ángulos de Euler,las

cuales son útiles para obtener la actitud del veh́ıculo y pueden obtenerse a partir de

las velocidades angulares en F b con la siguiente relación:

ωb = Φ̇ +RψΘ̇ +RφRθΨ̇ = RαΩ̇ (4.3)

Donde:

R−1
α =


1 sφtθ cφtθ

0 cφ −sφ
0

sφ
cφ

cφ
cθ

 ,

Φ = [φ 0 0]T

Θ = [0 θ 0]T

Ψ = [0 0 ψ]T
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Con tx = tan(x)

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 aerodinámicas. A continuación

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 diseño 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 opción para el diseño de controladores.

De echo, la mayoŕıa de los controladores basados en los modelos de veh́ıculos 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:

Ω0 = [0 0 ψ0]
T

Ω̇0 = [0 0 0]T

Ve0 = [0 0 0]T

[x0 y0 z0]
T

(4.4)

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 ángulos es normalmente limitado. Debido a que

estos ángulos son limitados, la velocidad de traslación del veh́ıculo se ve afectada, ya

que esta velocidad se consigue mediante los ángulos de cabeceo y alabeo. Los puntos

de equilibrio (4.4) producen las mismas aproximaciones lineales que una velocidad de

traslación constante. Por lo tanto el punto de equilibrio (4.4) es una representación

adecuada de la condición 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 = −Uz0cos(φ0)cos(θ0) + mg el sub́ındice ((0)) denota el valor de

equilibrio de la variable. La demás entradas de equilibro se obtienen sustituyendo

el punto de equilibro (4.4) en la dinámica rotacional del veh́ıculo Por lo tanto la

entrada de equilibro esta dada por:

Uz0 = mg

Mp0 = Mq0 = Mr0 = 0
(4.5)

El comportamiento de entrada-salida se puede entender fácilmente en términos

f́ısicos. Como se vio en el Capitulo 3.1. Es fácil ver que cuando ψ = 0◦ un pequeño

movimiento en φ = δφ inducirá un movimiento a lo largo del eje positivo y y θ =

δθ inducirá un movimiento negativo a lo largo de x.Por otro lado, cuando ψ =

90◦, entonces φ = δφ inducirá un movimiento negativo en x y θ = δθ inducirá un

movimiento negativo en y. Desde un punto de vista de control esto actua como un

acoplamiento no lineal entre las entradas δφ − δθ y las salidas x− y.

El análisis anterior permite proponer la siguiente definición de entrada virtual:

 Mp

Mq

 =

 −sin(ψ) cos(ψ)

−cos(ψ) −sin(ψ)

 Ux

Uy

 (4.6)

La ecuación (4.6) se compone de una rotación para la compensación de signo

adicional para la entrada Ux. Esta definición de entrada virtual establece canales de

entrada 7−→ salida definidos por Ux 7−→ x y Uy 7−→ 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 posición tridimensional y

ya que la guiñada 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 x, y, z y ψ y que las variables de ((actitud))

θ y φ en conjunto con sus derivadas deben mantenerse cerca de cero para mantener

equilibrio estático y poder definir un vector de salida adecuado para la aproximación
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lineal deseada. En particular, es posible calcular la aproximación lineal alrededor del

punto de equilibrio (4.4) de las ecuaciones de la dinámica traslacional y rotacional

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

U = [Ux Uy Uz Mr]
T

Y = [x y z ψ]T

X = [x ẋ y ẏ z ż φ φ̇ θ θ̇ ψ ψ̇]T

(4.7)

De manera compacta, la matriz función de transferencia de tal sistema esta

dada por G(s) = C(sI − A)−1B:

G(s) = diag

[
g

Iαs4
g

Iαs4
1

ms2
1

Izs2

]
(4.8)

A continuación se mencionan algunas caracteristicas que posee este subsistema

lineal:

El vector de estado contiene 12 estados y la matriz de función 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 transmisión finitos. Por lo tanto, la estabilización

de las salidas del sistema (4.8) garantiza la estabilización local del sistema. Es

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

Las 4 salidas están totalmente desacopladas.

4.1.3 Implementación HIL

Los parámetros utilizados en el modelo 4.8 fueron calculados en base a la

geometŕıa del Quad-rotor utilizando el software de CAD/CAM Solidworks R©. En la

tabla 4.1 se muestran los parámetros utilizados para la implementación del lazo HIL.
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Tabla 4.1: Parámetros Modelo Dinámico Cuasi-lineal del Quad-rotor HJ280X

Parametro Valor

g 9.8m/s2

m .25 kg

Iα 7.5805e-04kgm2

Iz 0.0015 kgm2

kf 0.44

kt 0.03

km 0.0047

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

(4.8) tenemos que:

G(s) = diag

[
1.294× 104

s4
−1.294× 104

s4
5.319

s2
682.6

s2

]

El lazo HIL consta de leer las variables de fuerza y momentos indispensables

para el modelo que describe al veh́ıculo. En la Figura 4.2 el bloque de Simulink

A I/O lee las fuerzas y momentos generados por el veh́ıculo procesando la señales

eléctricas para poder ser interpretada por el veh́ıculo esta señal es enviada al modelo

(4.8) dentro de el bloque HIL. El bloque ((reference selector)) permite controlar que

señal de referencia se env́ıa 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 R©con

respecto a la referencia deseada en el experimento. El bloque ((HIL)) se encuentra

desactivado hasta que se indique el inicio del análisis con el bloque ((start maniobra)).

El modelo lineal (4.8) y los controladores diseñados para el veh́ıculo en conjunto

con la los parámetros 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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Figura 4.2: Diagrama Simulink R©Completo para HIL

y Momento necesarios para llegar a la posición deseada,generando los indices de

modulación espećıficos para producir el movimiento, el bloque ((PWM)) se encarga

de enviar estos indices de modulación al veh́ıculo 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 modulación para la maniobra de empuje del Quad-rotor.

Como se puede ver los bloques son intercambiables por lo que el banco permite el

análisis de distintas configuraciones de propulsion para distintos Mini-micro veh́ıculos

aéreos sin importar su complejidad.

Dentro del bloque ((Controlador)) se encuentran los controladores que hacen

posible el vuelo del Quad-rotor en una posición deseada estos controladores tienen

una estructura simple diseñados con técnicas de control clásico. Tomando en cuenta

el análisis 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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Figura 4.3: Maniobra de Empuje en Lazo Abierto Matriz de Propulsion Inversa

Figura 4.4: Sub-Sistema Simulink R©Núcleo del Vuelo Virtual
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logro abriendo los lazos en el bloque ((HIL)) para ajustar cada controlador al ancho

de banda dado debido a la variación de los parámetros 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 decidió que este debeŕıa

ser 3 veces el ancho de banda del lazo abierto. El razonamiento detrás 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 consideración

es eucaŕıstica mostró buenos resultados en la implementación de los controladores

en lazo HIL.

Dado a que la matriz de función de transferencia en el modelo cuasi lineal 4.8

es diagonal, el punto de operación 4.4 carece de acoplamiento. Tomando en cuenta

la configuración 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).

Ux 7−→ x

Uy 7−→ y

Ũz 7−→ z

Tr 7−→ ψ

(4.9)

Los controladores se diseñaron utilizando el modelo de diseño de controladores

lineales. Debido a esto no exist́ıa una garant́ıa de que funcionaran con un desempeño

adecuado. Debido a esto se realizo un proceso de validación 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 representación.
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Cz = 52.5947
(s+ 1.3)

(s+ 130)

Cx = −3.1623× 106 (s+ .39) ∗ (s+ .39) ∗ (s+ .6)

(s+ 100) ∗ (s+ 200) ∗ (s+ 400)

Cy = 3.1623× 106 (s+ .39) ∗ (s+ .39) ∗ (s+ .6)

(s+ 100) ∗ (s+ 200) ∗ (s+ 400)

Cψ = 2.4002× 103 (s+ 3.21)

(s+ 321)

(4.10)

Estos controladores fueron los que se desempeñaron con mayor éxito en la

Quad-rotor real debido a que los que se diseñaron mediante las técnicas convencionales

de control se encontraban un poco desajustados esto es normal en control aplicado

ya que debido a las distintas caracteristicas que pueden modificar los parámetros

del Quad-rotor. Los resultados obtenidos con los controladores se muestran en la

siguiente sección.

Los bloques se pueden editar desde la interfaz Control Desk R©diseñada para

el veh́ıculo y a su vez se permite guardar datos durante el análisis. Estos datos son

enviados en tiempo real mediante el bloque Animación(Figura 4.2) el cual en un

formato analógico reenv́ıa estas variables a la PC-Vuelo Virtual el cual muestra una

animación donde se puede ver la trayectoria que esta siguiendo el veh́ıculo 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 veh́ıculo

tipo Quad-rotor al enfrentarse a un vuelo real. En la figura 4.5 se puede ver como se

indujo una perturbación al veh́ıculo en el eje z podemos ver como el control diseñado
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para el veh́ıculo rechaza la perturbación y se mantiene cercano a la posición deseada.

En la figura 4.6 se ve como se excita la fuerza en Fz y el controlador genera el esfuerzo

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

Figura 4.5: Posición Lineal de Veh́ıculo

Figura 4.6: Fuerza real Fzr y Esfuerzo de ControlFzc

También es posible realizar estudios bajo condiciones controladas de viento
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y poder ver la capacidad real de los controladores diseñados y el comportamiento

del veh́ıculo bajo estas condiciones lo que nos permite observar el comportamiento

en ambientes controlados con este tipo de veh́ıculos. En la figuras 4.7 y 4.8 en las

cuales se observa la posición y orientación del veh́ıculo aéreo. El sistema soporto

una velocidad entre 0-7.4m/s lo que esta dentro del rango para veh́ıculos con las

caracteristicas del Quad-rotor HJ280X.

Otra tarea común en este tipo de veh́ıculos aéreos es el seguimiento de trayectorias

la figura 4.9 muestra la referencia que se desea que el veh́ıculo siga y el seguimiento

que esta realizando el veh́ıculo se le introdujo una señal 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 rotación alrededor de si mismo(ψ) 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 4.7: Vuelo Virtual Maniobra Hover en condiciones de viento Posiciones

Lineales

Figura 4.8: Vuelo Virtual Maniobra Hover en condiciones de Viento Posiciones

Angulares
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Figura 4.9: Posición en z del Veh́ıculo Quad-rotor

Figura 4.10: Posiciones x y y del Veh́ıculo Quad-rotor
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Figura 4.11: Orientación del Veh́ıculo Quad-rotor

Figura 4.12: Vuelo Virtual en Linea de un Quad-rotor
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Para ver poder ver la animación se puede ir a la pagina HIL Quad-rotor. En la

figura 4.12 se muestra algunas fotos del la realización del vuelo virtual del veh́ıculo

tipo Quad-rotor en la cual el Quad-rotor se encuentra realizando la trayectoria de

una espiral en un túnel de viento el cual tiene una velocidad del viento de 4m/s y

este veh́ıculo 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
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Conclusiones

En este trabajo se caracterizó el sistema de propulsión completo de un veh́ıculo

quad-rotor t́ıpico. Esta caracterización se realizó utilizando un banco de pruebas

estático equipado con distintos sensores de fuerza. También se realizó un estudio de

vibraciones para poder caracterizar los modos de vibración del banco de pruebas

aśı como las vibraciones inducidas por los motores.

Se mostró que el modelo tradicional simplificado de un quad-rotor captura de

manera general las caracteŕısticas de propulsión de sistema, aunque existen fenómenos

adicionales que no son considerados por este modelo. También se realizó una simulación

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 diseño de controladores

simples para tareas comunes de los veh́ıculos tipo Quad-rotor. Los experimentos

mostraron que las diferencias principales son:

Las vibraciones en los sistemas de propulsión están fuera del ancho de banda

relevante del veh́ıculo. Sin embargo, se debe tener cuidado en el diseño del

sistema de control tal que se tenga un alto rechazo a perturbaciones en la

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

La dinámica no modelada que está en el rango relevante de ancho de banda.

La razón de estos efectos puede ser de naturaleza aerodinámica, dinámica del

98
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controlador del motor y mala alineación.

La carencia de los grados de libertad en el modelo del sistema de propulsión.

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

son 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

aśı 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 propulsión

complejos, lo que permitirá refinar las especificaciones del sistema de control y

análisis dinámico. Esto se traducirá en una mejora en las caracteŕısticas de rechazo

a perturbaciones y el seguimiento de trayectorias en distintas configuraciones de

propulsión.

5.1 Trabajo Futuro

Una vez que se haya terminado la construcción del banco, la siguiente etapa

consistirá en la validación de algunos modelos comunes y bien conocidos de elementos

de propulsión, tales como helicópteros convencionales a escala. Esto servirá para

validar las mediciones y capacidades del banco. En un principio se piensa comparar

algunos de los sistemas más comunes como los cuatri-rotores con variaciones de estos

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

A.1 Configuraciones de Pines dSpace R©

Figura A.1: Configuración de pines Entrada y Salida Digital dSpace R©CP1104

100
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Figura A.2: Configuración de pines DSP PWM dSpace R©CP1104

Figura A.3: Configuración de pines Serial dSpace R©CP1104

A.2 Configuraciones de Pines ATI R©

Las siguientes caracteristicas se pueden obtener del manual del los fabricantes.
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Figura A.4: Configuración de Pines Entradas y Salidas Digitales ATI R©F/T

Controller
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Figura A.5: Configuración de Pines Salidas Análogas ATI R©F/T Controller

Figura A.6: Configuración de puerto Serial ATI R©F/T Controller



Apéndice A. Apéndices 104

A.3 Programaciones Matlab R©

% Programa para Graf icar datos d e l HIL

% Jose Roberto Covarrubias Fabela

% Univers idad Autonoma Nuevo Leon

% Centro de In v e s t i g a c i on en Ing en i e r i a Aeronautica

% Define Ubicacion de Carpetas de Experimentos

ubi=addpath ( ’ ’ ) ;

% Carga Datos de Experimento

nma=’ expdata002 ’ ; load (nma) ;

%Numero de Carpeta de pruebas HIL

prueba=2;

% Experimento de O f f s e t para pruebas en l a z o a b i e r t o

% nof=’expdata061 ’ ; l oad ( nof ) ;

% Evaluacion de expermentos

nma data=eval (nma) ;

%nof da ta=eva l ( nof ) ;

% Graf ica Maniobra Deseada

[X,Y, Z , Psi , Phi , Tet , time2 , time ]=

p lo tman iobra sh i l ( nma data , ’ torque ’ ,10 , prueba ) ;
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% Obtencion de Transformadas de Fourier

% Jose Roberto Covarrubias Fabela

%UANL CIIIA

function [ F , t ,YF mag , x t ] = FFT(Ts , t , S )

% Declarar per iodo de Muestreo

% Datos de Ana l i s i s

% Ts = Tiempo de Muestreo ”.0001( en mi caso ) ” ;

% S=Senal a Anal i zar

% t=Tiempo de Simulacion e s p e s i f i c a

% la r go en L dependiendo e l exp time1 o time

Fs = 1/Ts ;

L=length ( t ) ;

x t = S−mean(S) ;

YF = f f t ( x t ) /L ; % Funcion de l Tiempo

YF mag = f f t s h i f t (abs (YF) ) ; % Magnitud

%YF pha = unwrap ( ang le (YF) );% Fase

F = linspace(−Fs/2 , Fs /2 , length (YF) ) ;

f igure (5 ) ; sta irs ( t , x t , ’ b ’ , ’ LineWidth ’ , . 5 ) ;

xlabel ( ’ time ’ ) ;

ylabel ( ’ Amplitude ’ ) ;

t i t l e ( ’ S i gna l ’ ) ; grid on ;

f igure (6 ) ; plot (F ,YF mag , ’ LineWidth ’ , . 5 ) ;

xlabel ( ’ Frecuency ’ ) ;

ylabel ( ’ Amplitude ’ ) ;

t i t l e ( ’FFT ’ ) ; grid on ;

% f i g u r e (3) ; p l o t (F, YF pha , ’ LineWidth ’ , 3 ) ;

xlabel ( ’ Frecuency ’ ) ;

ylabel ( ’ Phase ’ ) ; grid on

end
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% Obtencion de parametros Matriz de Propu ls ion

% Jose Roberto Covarrubuias Fabela

%UANL CIIIA

function [ kf , kt ,km, kf1 , kt1 , km1 ,Fzm,Mpm,Mqm,Mrm,P] =

param(Fz m ,TpTq, Tr m , U t , U p , U r , U y , Modelado , ExpEnfoque )

i f strcmp (Modelado , ’+ ’ ) == 1

% Var iab l e s Modeladas Apart i r de Datos Reales ”Modelo +”

% Reso lver LSM Para k f

N f = −(U t ( 1 , : ) ) ’−(U t ( 2 , : ) ) ’−(U t ( 3 , : ) ) ’−(U t ( 4 , : ) ) ’ ; %Fzm Trust

N tp = −(U r ( 2 , : ) ) ’+(U r ( 4 , : ) ) ’ ; %Mpm Rol l

N tq = (U p ( 1 , : ) ) ’−(U p ( 3 , : ) ) ’ ; %Mqm Pitch

N = cat (1 , N tp , N tq ) ; %Concatena Us de p con Us de q

N m = −(U y ( 1 , : ) ) ’+(U y ( 2 , : ) ) ’−(U y ( 3 , : ) ) ’+(U y ( 4 , : ) ) ’ ; %Mrm Yaw

% Reso lver LSM Para k f

kf = (N f ’∗ N f ) \( N f ’∗Fz m) ;

k f1 = N f\Fzb mt ; % Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

% Reso lver LSM Para k t

kt = (N’∗N) \(N’∗TpTq) ;

kt1 = N\TpTq ; % Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

% Reso lver LSM Para km

km = (N m’∗N m) \(N m’∗Tr m) ;

km1 = N m\Tr my ; % Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

%Experimento Enfoque

U1=eval ( [ ’U1 ’ ExpEnfoque ] ) ;

U2=eval ( [ ’U2 ’ ExpEnfoque ] ) ;

U3=eval ( [ ’U3 ’ ExpEnfoque ] ) ;

U4=eval ( [ ’U4 ’ ExpEnfoque ] ) ;

P=[−kf −kf −kf −kf ;

0 −kt 0 kt ;

kt 0 −kt 0 ;
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−km km −km km ] ;

%Var iab l e s generadas por parametos de propu l s i on

Fzm = −kf .∗U1−kf .∗U2−kf .∗U3−kf .∗U4 ;

Mpm = −kt .∗U2 + kt .∗U4 ; %Momento a l r ededor d e l e j e p r o l l

Mqm = kt .∗U1 − kt .∗U3 ; %Momento a l r ededor d e l e j e q p i t c h

Mrm = −km.∗U1+km.∗U2−km.∗U3+km.∗U4 ; %Momento a l r ededor d e l e j e r yaw

e l s e i f strcmp (Modelado , ’X ’ ) == 1

%Var iab l e s Modeladas Apart i r de Datos Reales ”Modelo X”

N kfn = −(U t ( 1 , : ) ) ’−(U t ( 2 , : ) ) ’−(U t ( 3 , : ) ) ’−(U t ( 4 , : ) ) ’ ; %PWM t r u s t

N kt1n = (U r ( 1 , : ) ) ’−(U r ( 2 , : ) ) ’−(U r ( 3 , : ) ) ’+(U r ( 4 , : ) ) ’ ; %PWM r o l l

N kt2n = (U p ( 1 , : ) ) ’+(U p ( 2 , : ) ) ’−(U p ( 3 , : ) ) ’−(U p ( 4 , : ) ) ’ ; %PWM pi t c h

N ktn = cat (1 , N kt1n , N kt2n ) ; %Concatenacion de Rol l−Pitch

N kmn = −(U y ( 1 , : ) ) ’+(U y ( 2 , : ) ) ’−(U y ( 3 , : ) ) ’+(U y ( 4 , : ) ) ’ ; %PWM yaw

% Reso lver LSM para kfn

kf = (N kfn ’∗N kfn ) \( N kfn ’∗Fz m) ;

k f1 = N kfn\Fz m ; %Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

% Reso lver LSM para ktn

% ktn1 = (N kt1n ’∗N kt1n ) \( N kt1n ’∗Tp mr) ;

%Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

% kt1n = N kt1n\Tp mr ;

% ktn2 = (N kt2n ’∗N kt2n ) \( N kt2n ’∗Tq mp) ;

%Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

% kt2n = N kt2n\Tq mp ;

kt = (N ktn ’∗N ktn ) \(N ktn ’∗TpTq) ;

kt1=N ktn\TpTq ; %Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

% Reso lver LSM para kmn

km = (N kmn’∗N kmn) \(N kmn’∗Tr m) ;

% Resue lve LSM Ut i l i z ando comando \

km1 = 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

% De f in i r Ind i ce de Modulacion a Anal i zar

U=eval ( [ ’U ’ ExpEnfoque ] ) ;

PU = P∗U;

% Var iab l e s generadas por parametos de propu l s i on

Fzm = PU( 1 , : ) ;

Mpm = PU( 2 , : ) ;

Mqm= PU( 3 , : ) ;

Mrm= PU( 4 , : ) ;

end

%Procesa Datos Crudos de Experimentos

% Jose Roberto Covarrubias Fabela

%UANL CIIIA

function [ time FT , Fxb m , Fyb m , Fzb m ,Tp m,Tq m ,Tr m ,

time PWM,U1 ,U2 ,U3 ,U4 , fxb a , fyb a , f zb a , tp a , tq a , t r a ,D] =

rawmanuver ( time1 , d1 , d2 , d3 , d4 , d5 , d6 , time2 , d7 , d8 , d9 , d10 ,

ca rac t e r , o f f s e t f x , o f f s e t f y , o f f s e t f z , o f f s e t t p , o f f s e t t q , o f f s e t t r )

% Datos de l a Maniobra de Trust Fuerza Momentos e Ind i c e s de Modulacion

% Crudos

time FT = time1 ;

f xb t = d1 ;

f yb t = d2 ;

f z b t = d3 ;

tp t = d4 ;

t q t = d5 ;

t r t = d6 ;

time PWM=time2 ;

u1=d7 ;
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u2=d8 ;

u3=d9 ;

u4=d10 ;

% Funcion de F i l t r a do

[ fx , fy , fz , tp , tq , t r ]= f i l t r o p b ( fxb t , fyb t , f zb t , tp t , tq t , t r t , 3 0 , 0 . 0 0 01 ) ;

% Datos F i l t r a d o s

Fxb to = fx ;

Fyb to = fy ;

Fzb to = f z ;

Tp to = tp ;

Tq to = tq ;

Tr to = t r ;

% Ajuste de O f f s e t para e s t e punto ya deb io a ver cor r i do l a func ion de

% o f f s e t

fxb a=Fxb to−o f f s e t f x ;

fyb a=Fyb to−o f f s e t f y ;

f zb a=Fzb to−o f f s e t f z ;

tp a=Tp to−o f f s e t t p ;

tq a=Tq to−o f f s e t t q ;

t r a=Tr to−o f f s e t t r ;

% Ajuste de Arras tre

% Obtencion de Drag Trust Solo s i l a prueba es en un tune l de v i en to en

% cua l q u i e r o t ro caso es 0

i f strcmp ( ca rac t e r , ’ tune l ’ ) == 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( f zb a ( 1 : find ( time FT>0.5) ) ) ;

Tp Dt = mean( tp a ( 1 : find ( time FT>0.5) ) ) ;

Tq Dt = mean( tq a ( 1 : find ( time FT>0.5) ) ) ;

Tr Dt = mean( t r a ( 1 : find ( time FT>0.5) ) ) ;

%Arras t re s Obtenidos de La Maniobra

D=[Fxb Dt , Fyb Dt , Fzb Dt , Tp Dt , Tq Dt , Tr Dt ] ;

else

Fxb Dt = 0 ;

Fyb Dt = 0 ;
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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 ;

Tp m = tp a − Tp Dt ;

Tq m = tq a − Tq Dt ;

Tr m = t r a − Tr Dt ;

% Normalizado de Ind i c e s de Modulacion L i s t o s Para su Uso

f i x u 1=(u1− .4902) ∗1 . / 0 . 4 1 57 ;

f i x u 2=(u2− .4902) ∗1 . / 0 . 4 1 57 ;

f i x u 3=(u3− .4902) ∗1 . / 0 . 4 1 57 ;

f i x u 4=(u4− .4902) ∗1 . / 0 . 4 1 57 ;

% Ind i c e s de Modulacion Para e l Modelo

U1=f i x u 1 . ˆ 2 ;

U2=f i x u 2 . ˆ 2 ;

U3=f i x u 3 . ˆ 2 ;

U4=f i x u 4 . ˆ 2 ;

end

% Jose Roberto Covarrubias Fabela

%UANL CIIIA

% Funcion de F i l t r o

function [ fx , fy , fz , tp , tq , t r ]= f i l t r o p b ( fx , fy , fz , tp , tq , tr , f r e c c o r t , t s )

f c=f r e c c o r t ∗2∗pi ; % Ancho de Banda de F l i t r o Pasa Bajas

Ts = t s ; % Periodo de Muestreo

f i l t r o o f=t f ( fc , [ 1 f c ] ) ;

% Convier te F i l t r o Continuo en D i g i t a l

f i l t r o Z o f=c2d ( f i l t r o o f ∗ f i l t r o o f ∗ f i l t r o o f , Ts ) ;

% Tercer Orden Pasa Bajas D i g i t a l

[ n fpb of , d fpb o f ]= t fda ta ( f i l t r o Z o f , ’ v ’ ) ;
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[ fx ,˜ ]= dls im ( nfpb of , d fpb of , fx ) ;

[ fy ,˜ ]= dls im ( nfpb of , d fpb of , fy ) ;

[ fz ,˜ ]= dls im ( nfpb of , d fpb of , f z ) ;

[ tp ,˜ ]= dls im ( nfpb of , d fpb of , tp ) ;

[ tq ,˜ ]= dls im ( nfpb of , d fpb of , tq ) ;

[ tr ,˜ ]= dls im ( nfpb of , d fpb of , t r ) ;

end

%Tetraro tor parameters

% Dr . Luis Antonio Amezquita Brooks

%M.C. Mario Francisco Gonzalez Sanchez

% Ing . Jose Roberto Covarrubias Fabela

%CIIIA−UANL

% Parametros

g=9.81; %g , m/s ˆ2 , Gravi ty

m=.25; %m, kg , Mass o f the Tetraro tor

% Ia , [ kgmˆ2 ] , Ix=Iy=Ia Ine rc i a

Ia =758054.31∗((1/1000) ∗(1/1000) ∗(1/1000) ) ;

% Iz , [ kgmˆ2 ] , Ine r c i a

I z =1464983.86∗((1/1000) ∗(1/1000) ∗(1/1000) ) ;

Model=’X ’ ; % Def in i r Tipo de Modelo de Propu ls ion en X o en +

s=t f ( ’ s ’ ) ; % Variab l e compleja s

%Valor de Parametros Carac ter i zados para Matriz de Propu ls ion

kf= 0 . 4 4 ;

kt= 0 . 0 3 ;

km= 0 . 0047 ;

% Plantas Quadrotor

Gx=−g /( Ia ∗ s ˆ4) ;

Gy=g/( Ia ∗ s ˆ4) ;

Gz=1/(m∗ s ˆ2) ;

Gpsi=1/( I z ∗ s ˆ2) ;

% Contro ladores

Cy = 10∗ (62882∗177 .8279) ∗ ( ( ( s +.7) ∗( s +.7) ∗( s +.7) ) /

( ( s +300.7) ∗( s +300.1) ∗( s+300) ) ) ;
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Cx = 10∗(−62882∗177.8279) ∗ ( ( ( s +.7) ∗( s +.7) ∗( s +.7) ) /

( ( s +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=minrea l ( ( Cy r∗Gy)/(1+Cy r∗Gy) ) ;

Sy=minrea l (1/(1+Cy r∗Gy) ) ;

[ npsi , dps i ]= t fda ta ( Cpsi , ’ v ’ ) ;

[ nz , dz ]= t fda ta (Cz , ’ v ’ ) ;

[ ny , dy]= t fda ta (Cy , ’ v ’ ) ;

[ nx , dx]= t fda ta (Cx , ’ v ’ ) ;

%Lazo Cerrados

Fx=feedback (Gx∗Cx, 1 ) ;

Fy=feedback (Gy∗ . 05∗Cy, 1 ) ;

Fz=feedback (Gz∗Cz , 1 ) ;

Fpsi=feedback (Gpsi∗Cpsi , 1 ) ;

%%%%%F i l t r o s %%%%%%%

f c =30∗2∗pi ; %Ancho de Banda de F l i t r o Pasa Bajas

Ts = . 0 0 01 ; %Periodo de Muestreo

f i l t r o o f=t f ( fc , [ 1 f c ] ) ;

%Convier te F i l t r o Continuo en D i g i t a l

f i l t r o Z o f=c2d ( f i l t r o o f ∗ f i l t r o o f ∗ f i l t r o o f , Ts ) ;

%Tercer Orden Pasa Bajas D i g i t a l

[ nfpb , dfpb ]= t fda ta ( f i l t r o Z o f , ’ v ’ ) ;

%Matriz de Propu ls ion depediendo de l model s e l e c c i onado

i f Model == ’X ’

P=[−kf −kf −kf −kf ;

+kt −kt −kt +kt ;

+kt +kt −kt −kt ;

−km km −km km ] ;

e l s e i f Model == ’+’

P=[−kf −kf −kf −kf ;

0 −kt 0 +kt ;
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+kt 0 −kt 0 ;

−km km −km km ] ;

end

INV P=inv (P) ; %Matriz Inversa de Propu ls ion

INVTRANS P=INV P ’ ;
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A.4 CADs de Banco de Pruebas

Figura A.7: CAD Transductor ATI Mini 40 R©.
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Figura A.8: Muxbox ATI R©Mini 40
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Figura A.9: F/T Controller ATI R©Mini 40
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Figura A.10: CAD Sujeción Placa-Estructura.
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Figura A.11: CAD Base-Transductor.
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Figura A.12: CAD Base-Veh́ıculo.
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Figura A.13: CAD Banco de Pruebas.
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Figura A.14: CAD Banco de Pruebas Vistas.
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