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Resumen

Se presenta un sistema para determinar la orientacién de un vehiculo aéreo no tripulado
(UAV por sus siglas en inglés) usando un FPGA (acrénimo en inglés de Field Programmable
Gate Array).

Una solucién UAV de bajo costo proveeria de una alternativa atractiva a diversas aplica-
ciones civiles donde un helicéptero tradicional seria usado. Aplicaciones practicas podrian
incluir: supervision del trafico, operaciones de rescate y ayuda, desastres naturales, entre
otras.

Un prototipo UAV de bajo costo serd construido, el cual es una variacién de helicéptero
tradicional, ya que serda impulsado por cuatro rotores montados en el fuselaje. Las carac-
teristicas de disenio y seleccién de componentes serdn expuestas extensivamente después
en este trabajo. Se presenta una aproximacion del modelo matemdtico a través de Euler-
Lagrange, asi como un controlador no lineal para estabilizar la orientacién de la aeronave.
La integracién de todo los componentes del sistema (sensado, ejecucién y control) se rea-
liza por medio de la programacién de lenguaje de descripcién de hardware sobre FPGA,
culminando asi con la comprobacién de la tesis durante el vuelo del prototipo.

Adicional al prototipo, se verificara el comportamiento del prototipo en un estudio de cap-
tura de movimiento con la intencién de generar un estudio a partir de una referencia fija en
un punto.



Abstract

A system for determining Unmanned Aerial Vehicle (UAV) attitude using a Field Pro-
grammable Gate Array (FPGA) and low cost gyroscopes is presented.

A simple low cost UAV solution would provide an attractive alternative to several civilian
applications where a helicopter would traditionally be used. Practical applications could
include: traffic surveillance, aiding search and rescue operations, natural disasters, among
others.

A low cost prototype UAV is being built, it is a variation of a traditional helicopter, because
it will be propelled using four rotors mounted to a fuselage. The design details and compo-
nent selection will be discussed more extensively later in the thesis. This work includes the
mathematical model that describes the quadrotor’s dynamics using Euler-Lagrange move-
ment equations, and also a proposed linear controller will be used for attitude stabilization
of the UAV. The integration all the system components (sensors, execution and control) is
done using hardware description language on FPGA.

Among the prototype, the flight behavior will be verified in a motion capture studio with
the objective of having a complete description of the dynamics given by a fixed reference
point.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1 Antecedentes

Un helicéptero puede ser definido como cualquier maquina que es capaz de volar usando
alas rotativas, por ejemplo rotores que lo proveen de elevacién, propulsién y fuerzas de
control. El rotor produce una fuerza de elevacién igual al peso de helicéptero y debido a
la generacién de dicha fuerza es capaz de levantarse verticalmente de suelo y permanecer
suspendido [18].

Entonces, un helicoptero se podria redefinir como una aeronave que hace uso de rotores
y es capaz de permanecer suspendido en vuelo. Cuando éste inclina la orientacién de sus
rotores, se generan fuerzas y momentos que controlan el helicéptero en vuelo, originando
desplazamientos en posicién y orientacién a deseo del piloto.

Dentro de este principio fundamental se crearon diversos conceptos que divergen del con-
vencional, él cual posee un rotor principal y un rotor en la cola. Uno de estos modelos se
materializé en el llamado helicoptero coaxial que incorpora un rotor adicional en su es-
tructura central, mientras que otros disenos, como el tipo tandem que redistribuye ambos
rotores horizontalmente, uno al frente y el otro atras de la aeronave. La figura 1.1 muestra
una fotografia de un helicéptero tandem.

Figura 1.1: Helicéptero con diseno tandem

11



12 CAPITULO 1. INTRODUCCION

Una perspectiva de disefio mas fue ideada en 1921 por el Dr. George de Bothezat y el Dr.
Ivan Jerome en conjuncién con la US Army Air Corps para desarrollar una méaquina con
capacidad de volar verticalmente. La estructura tenia la forma de una cruz, un peso de 1678
Kg y una longitud en cada brazo de nueve metros; dicho brazo era capaz de sostener un
rotor con seis aspas que en conjunto hacian un didmetro de 8.1 metros. Cada rotor tenia
un control individual de pitch con la finalidad de producir una diferencia en la fuerza de
empuje en el vehiculo para su traslacion.

Su primer vuelo se realizé en Ohio en el afio 1922 y se realizaron aproximadamente 100
despegues mas subsecuentes, uno de ellos con tres pasajeros. La idea tedrica al inicio del
proyecto establece que la aeronave debia de permanecer suspendida a una altura de 100
metros, pero realmente sélo logrd cinco metros de altura. Esto demostrd que las ideas de
Bothezat eran tedricamente posibles, pero en la practica no tuvo la suficiente potencia, la
mecdanica era demasiada compleja y la carga de trabajo para el piloto era excesiva durante
la sustentacién por lo cual nunca se intent6 el desplazamiento lateral [19]. La figura 1.2
muestra la imagen del primer quadrotor construido por el Dr. Bothezat.

Figura 1.2: Proyecto quadrotor del Dr. Bothezat

En 1924, Etienne (Ehmichen construyé un prototipo similar al de Bothezat con el que
establecié un récord de distancia alcanzando el primer kilémetro volado lateralmente.

Actualmente este concepto ha sido retomado por la industria militar para desarrollar ae-
ronaves a escala, las cuales han recibido la designacién de vehiculo aéreo no tripulado y
sus principales caracteristicas consisten en la reusabilidad y la capacidad de mantener un
nivel de vuelo controlado y sostenido. Aunado a esto, en las tultimas décadas cada vez més
instituciones académicas y empresas comerciales han hecho grandes investigaciones y apor-
taciones a los vehiculos aéreos no tripulados (por sus siglas en inglés UAV) principalmente
por dos razones.

La primera consiste en la demanda de estas aeronaves en tareas de proteccion civil o aplica-
ciones militares, donde variantes de diseno entre aviones y helicépteros han sido fusionadas
para incrementar la autonomia del vehiculo, garantizar la estabilizacién a distintas veloci-
dades de vuelo y el almacenamiento o transmision segura de la informacién. La figura 1.3
muestra al Qube, el cual es un quadrotor prototipo disenado para la policia de Estados Uni-
dos para ser ensamblado en menos 5 minutos, es energizado por medio de baterias durante
40 minutos, es controlado por una tableta y estd equipado con camaras de color y térmicas.
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Figura 1.3: Quadrotor policia Qube

La segunda se deriva a la consolidacion de nuevas disciplinas relacionadas principalmente
con el diseno y fabricacién de sistemas microelectromecénicos (por sus siglas en inglés
MEMS), cuyo principal objetivo es la miniaturizacién de sensores, actuadores, entre otros,
dotandolos de mayor precisién, menor tiempo de respuesta, bajo consumo de energia en
conjunciéon a la reduccion de sus propiedades fisicas como dimensiones y peso. La figura 1.4
muestra un giroscopio hecho en esta tecnologia.

Structural anchor
to substrate

Input@

Rotation

Comb drives to
sustain oscillation

Interdigitated comb finger
deflection sense capacitors

Figura 1.4: Giroscopio MEMS

Debido a la gran demanda existente en el mercado y a la produccién de nuevos sensores
y actuadores que potencializan las capacidades de vuelo, cada vez més instituciones hacen
mas aportaciones a la investigacion de esta drea y exponen nuevos prototipos, modelos,
leyes de control, asi como nuevas aplicaciones.
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1.2 Planteamiento del problema

Segun el INEGI, los fenémenos naturales se convierten en calamidades cuando causan muer-
tes, lesiones o dafos en los bienes y sistemas ecoldgicos. Los efectos de las calamidades
naturales sobre los asentamientos humanos tienen particular importancia, pues la proba-
bilidad de tales efectos parece intensificarse como consecuencia del mayor desarrollo de
asentamientos en zonas potencialmente peligrosas [14].

Cifras adicionales de este organismo senalan que en el ano 2010, las inundaciones fueron los
desastres naturales mas devastadores. Entre mayo y octubre se pronosticaron 14 fenémenos
en Norte y Centroamérica, con méas actividad para la cuenca del Atlantico como conse-
cuencia del fenémeno de El Nifio. En ese mismo ano, se registraron mas de 750 fenémenos
meteorolégicos extremos en el planeta, lo que marcé un nuevo récord en magnitud, frecuen-
cia y alcance.

Aunado a los problemas derivados por los fenémenos naturales, existen factores sociales que
causan situaciones de riesgo para la poblacién civil, que van desde zonas con altos niveles
de delincuencia hasta mitines en cérceles o en cualquier otro espacio cerrado.

En México existe la necesidad de crear tecnologia capaz de realizar tareas de buiisqueda o la-
bores de reconocimiento en zonas de dificil acceso, las cuales no requieren de una tripulacién
que sobrevuele una aeronave. Inclusive, esta tecnologia se podria extrapolar en situaciones
en las cuales las vidas de un aeronave tripulada se encuentren en riesgo como es el caso de
los desastres naturales o sociales.

1.3 Justificacion

La misién del Centro Nacional de Prevencién de Desastres (CENAPRED) consiste en pre-
venir, alertar y fomentar la cultura de autoproteccién para reducir el riesgo de la poblacién
ante fenémenos naturales y antropogénicos que amenacen sus vidas, bienes y entorno a
través de la investigacién, monitoreo, capacitacién y difusién [8]. Las autoridades mexica-
nas disponen de organismos como el CENAPRED para disminuir las afectaciones cuando
los desastres ocurren, pero desgraciadamente existen situaciones que atin con la mayor pre-
vencién, las emergencias se convierten en calamidades.

Para combatir dichas emergencias, se propone disenar un controlador embebido para un
vehiculo aéreo auténomo capaz de sobrevolar zonas de dificil acceso o que representen
peligro para una aeronave tripulada. Dicho controlador recibird como senal de entrada la
posicion deseada y sera capaz de llevar a la aeronave a dicho lugar. El vehiculo a controlar
serd del tipo quadrotor y se eligi6 esta aeronave debido a que cuenta con caracteristicas de los
helicopteros como lo son el vuelo estacionario, el despegue y aterrizaje vertical, pero posee
una propiedad dnica que es la estabilidad durante el vuelo, originada por la simplicidad de
su disefio mecénico.



1.4. HIPOTESIS 15

1.4 Hipdtesis

Es posible construir un vehiculo aéreo no tripulado de tipo quadrotor con propiedades
autonomas, su funcionamiento estara basado en la implementacién de un controlador em-
bebido sobre un FPGA, el cual ofrece una gran potencialidad para la incorporacién de
sensores, actuadores y leyes de control, asi como telemetria, ya que las caracteristicas de
éste sobrepasa cualquier otro dispositivo usado como unidad de procesamiento. Con ello se
asegura una respuesta en tiempo necesaria para estabilizar y compensar la dindmica rapida
del quadrotor, ademas de lidiar con las perturbaciones externas al sistema.

Para sustentar esta hipétesis y comprobarla se plantea un modelo matematico basado en
las ecuaciones de Euler-Lagrange y la simulacién mediante el software de LabVIEW, em-
pledndose para realizar la verificacién del controlador sin la necesidad de hacerlo directa-
mente con el prototipo fisico.

1.5 Objetivos

Con base en lo expuesto en el planteamiento del problema, la justificacién y la hipétesis, se
propone en este trabajo de investigacion los siguientes objetivos:

Objetivo general

Disefiar un controlador embebido en un FPGA para a un vehiculo aéreo no tripulado.

Objetivos especificos

1. Disenar y construir un prototipo de un quadrotor, el cual se utilizard como modelo
para la experimentacién y verificaciéon de la hipétesis.

2. Utilizar como base el modelo matemaético del quadrotor propuesto en el libro Unman-
ned Aerial Vehicles Embedded Control [19] para proponer un controlador capaz de
estabilizar al vehiculo con la finalidad de realizar vuelo suspendido.

3. Validar mediante simulaciones el desempeno del controlador disenado.

4. Embeber sobre FPGA el controlador usando un lenguaje de descripciéon de hardware
con el fin de garantizar la autonomia del sistema.

1.6 Alcances del trabajo

El alcance de este trabajo es disenar y construir un quadrotor, el cual sera estabilizado por
la implementacién de un controlador embebido en un FPGA. Es importante hacer notar
que el trabajo concluird con la fase experimental del prototipo evaluando su autonomia en
vuelo estacionario.

Es decir, este trabajo se limita a establecer un controlador de orientacién el cual permite
estabilizar al quadrotor y le da la posibilidad a un piloto competente disponer de éste para
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realizar movimientos laterales a través de un transmisor de radio control. Este proyecto no
incluye un controlador traslacional, por lo que no se puede establecer al helicéptero de un
plan de vuelo basado en coordenadas o marcas y que éste auténomamente lo recorra.

1.7 Contribuciones

Este trabajo contribuye con el diseno de un controlador lineal completo para un vehiculo
aéreo no tripulado tipo quadrotor, en donde todos los componentes sean disenados y opti-
mizados para reducir el tiempo de respuesta y minimizar la cantidad de recursos utilizados.
Aunado a esto, todas las interfaces con los perifericos como sensores o actuadores o tele-
metria seran gestionados por medio del FPGA evitando asi el uso de componentes externos
como microcontroladores o cualquier otro dispositivo. Garantizando asi una solucién para-
lelizada pero concentrada en un solo dispositivo, permitiendo asi que si existe algin cambio
en algun periférico o se requiere uno nuevo, las modificaciones son minimas.

1.8 Estancia de investigaciéon y productos PIFI

El autor de este texto realizé una estancia de investigacion de 4 meses en el Laboratorio de
Sistemas Inteligentes Auténomos de la Universidad de Freiburg, Alemania, bajo la tutela
del Dr. Slawomir Grzonka y cuyo objetivo consistié en aplicar los principios tedricos en el
vuelo de una plataforma asi como sintonizar un controlador usando la informacién obtenida
del estudio de captura de movimiento.

Dentro de la actividades concluidas se encuentra la descripcién del modelo del quadrotor
basado en la integracién de los datos internos de la aeronave y del sistema de captura de
movimiento y el vuelo auténomo a través de sistema de captura de movimiento, para vuelo
suspendido y seguimiento de trayectoria.

En complemento a la estancia de investigacion, se redacté un articulo publicado en revista
indexada. Los detalles de este articulo se muestra a continuacién.

e The trajectory tracking problem for an unmanned four-rotor system: Flatness-based
approach, C. Aguilar-Ibanez, H. Sira-Ramirez, M. S. Suarez-Castanion, E. Martinez-
Navarro and M. A. Moreno-Armendariz, International Journal of Control (0020-7179),
85(1), 69-77, 2012.

1.9 Meétodo de investigacion y desarrollo utilizado

Para poder construir el prototipo del quadrotor se realiz6 una revisién del estado del arte, en
la cual se encontraron distintas alternativas para el diseno y los materiales, de los cuales se
seleccionaron los mas adecuados para la construccién del prototipo. Después se procedi6 al
desarrollo del modelo matematico que engloba todos los pardametros experimentales del
prototipo para garantizar su semejanza.

Por otra parte se disefiarda un controlador lineal y se usard el software LabVIEW para su
verificacion durante la fase de pruebas, y se evaluara su respuesta en base a los parametros
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de diseno expuestos en la literatura.

Por 1ltimo, este controlador serda implementado en lenguaje de descripciéon de hardware,
completando de esta manera el prototipo, evaluando su desempeno en vuelo suspendido.

1.10 Organizacion del trabajo

Este trabajo estd dividido en 7 capitulos, los cuales se detallan a continuacion.

El capitulo 2, que lleva por nombre estado del arte, hace un compendié y a partir de éste
un anélisis de las principales ideas que fueron usadas para la realizacién de este trabajo. El
capitulo 3, prototipo, muestra el proceso de diseno, fabricacién y construccion del prototipo
empleado para la experimentacién. El capitulo 4, modelado matemaético, desglosa el modelo
matematico no lineal a partir de la ecuaciones de Euler-Lagrange del quadrotor. El capitulo
5, estabilizacion, se propone y disena un controlador para la orientacién del vehiculo, este
controlador es verificado a través de una simulacién numérica computacional. El capitulo 6,
implementacién en hardware, detalla cada uno de los pasos empleados para la construccion
y sintesis del proyecto en lenguaje de descripciéon de hardware asi como los resultados
experimentales obtenidos del prototipo. Por ultimo, el capitulo 7, engloba las conclusiones
y trabajo futuro correspondientes a este trabajo.
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Capitulo 2

Estado del arte

Un quadrotor es una aeronave que es propulsada por cuatro rotores y su movimiento se
genera variando la velocidad relativa de cada uno de estos, con el fin de modificar la fuerza
de empuje y el torque, generando asi un cambio en la posicién y orientacién de la aeronave.

Historicamente, existen dos generaciones principales del disenio de los quadrotores. La pri-
mera generacion, fue en la década de los 20, se disend para el transporte de pasajeros
(méximo tres), tardé més de dos afios para que el prototipo se pudiera poner en marcha y
su elevacién maxima fue de cinco metros. A pesar de esto, las aeronaves prototipo tenian un
desempeno muy pobre (hipotéticamente se deberfan elevar hasta 100 metros) y requerian
de un gran trabajo y conocimiento del piloto para maniobrarlas, debido a que no eran muy
estables [19].

La segunda generacion, la cual inicio al principio de los 90, se disend con la intencién de
fabricar UAV y se utilizan sistemas electrénicos para pilotear y garantizar la estabilidad de
la aeronave, aunado a un tamano reducido, brindando con esto una alta maniobrabilidad
para los modelos existentes.

Existen multiples aportaciones de investigadores y universidades a este rubro a lo largo del
mundo, proponiendo e integrando diferentes métodos para el diseno, construccién, control e
implementacién de helicépteros multirotor. A continuacion se detallan aquellas aportaciones
que sirvieron de guias para la realizacion de este proyecto de tesis en los diferentes rubros.

2.1 Prototipos

Cualquier helicéptero multirotor se construye a partir de una idea general, la cual consiste
en designar la cantidad de rotores que el prototipo tendré (la cantidad minima es de 3), para
cada rotor se designa un brazo que unird al rotor con el centro del helicoptero. Teniendo
esta idea en mente, por la distribucién de masa principalmente derivada de la baterias, el
centro de gravedad tedricamente deberia de coincidir con el centro geométrico de la aeronave
(suponiendo que la estructura es simétrica), otorgando asi amortiguamiento fisico al sistema.

Es de suma importancia aproximar el peso final de la aeronave para asi seleccionar los
motores y las hélices correctamente, buscando asi la mejor relacion del torque del rotor y
consumo de energia, minimizando la descarga de las baterias.
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Oficialmente, no existe una guia que describa el diseno, los materiales o los componentes
con los cuales construir un helicéptero multirotor, pero a través de los resultados de los
trabajos publicados e informacién disponible en Internet, los errores durante la fase de
disenio y seleccién de materiales se reduce notablemente.

Al ser esto una realidad los centros de investigacién y universidades alrededor del mundo
fueron pioneros y desarrollaron diversos prototipos. A continuacién se enlistan algunos de
estos proyectos que motivaron al resto de las instituciones cientificas alrededor del mundo.

Swiss Federal Institute of Technology

El proyecto del Swiss Federal Institute of Technology consisitié en el diseno mecéanico,
modelado dindmico, sensado y control de un robot auténomo de despegue y aterrizaje
vertical (VTOL, por sus siglas en inglés) cuyo nombre fue OS4. Es importante resaltar que
tres de los seis grados de libertad que posee la aeronave fueron bloqueados.

Desde el puerto RS232 de un computadora personal, las sefiales de control eran enviadas
al 0S4. Se incorporaron médulos de conversién protocolos de RS232 a I2C, este 1iltimo es
el utilizado por los controladores de velocidad para motores sin escobillas. Estos médulos
contienen un controlador PID en un microcontrolador PIC16F876 y son capaces de operados
en lazo abierto o cerrado. Utiliza una central inercial MT9-B8, la cual estima a través de un
filtro de Kalman la orientacién tridimensional y brinda los datos calibrados de la aceleracién
y velocidad a una tasa de transferencia de 115,200 bps.

Los brazos son hechos de fibra de carbén tubular a través del vehiculo y su masa es de 240
gramos. Cada motor tiene un peso de 29 gramos incluyendo los encoders magnéticos, mas
un tren de engranes de 6 gramos y una hélice que también pesa 6 gramos. La figura 2.1
muestra la fotografia del robot OS4.

A
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Figura 2.1: Proyecto ETH OS4
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University of Technology in Compiegne

El quadrotor usado en este proyecto fue manufacturado especialmente por la compania
Draganfly. Las senales de control fueron enviadas a través de un radiotransmisor Futaba
Skysport 4.

El receptor de radio y la computadora personal fueron conectadas usando una tarjeta de
adquisicién de datos Advantech PCL-818HG y PCL-726. La central inercial Polhemus fue
conectada por medio del puerto RS232 a la computadora personal. Este sensor tiene ciertas
caracteristicas que lo hacen muy sensible al ruido electromagnético, por lo que fue instalado
lo mas lejos posible del circuito de los rotores y de sus controladores de velocidad. El
quadrotor posee 3 giroscopios que ayudan a la estabilizaciéon de la aeronave. La figura 2.2
hace referencia al proyecto de la University of Technology in Compiegne.

Figura 2.2: Proyecto Compiegne

Australian National University

El proyecto de la Australian National University es llamado Mark II, el cual es un quadrotor
de 2 kilogramos y una longitud de 70 cm.

El diseno de la electrénica y la central inercial fueron hechos especialmente por el CSIRO
ICT Centre. La tarjeta de control contiene dos microprocesadores HC-12 con entradas y
salidas de proposito general. La central inercial de nombre Eimu, es una central inercial
completa de 6 ejes con magnetémetros. Esta es usada en el modo vertical para obtener los
angulos del marco de referencia inercial. El diseno de este quadrotor considero un espacio
para la central inercial aproximadamente en el centro de gravedad de la aeronave.

En conjuncién con el uso de baterias, este quadrotor fue de los pioneros en realizar el cdlculo
del control a bordo de la propia aeronave sin la necesidad de recurrir a una computadora
personal, siendo asi el primer autocontrolado a bordo. La figura 2.3 muestra la fotografia
del proyecto Mark II.



22 CAPITULO 2. ESTADO DEL ARTE

Figura 2.3: Proyecto ANU MARK II

Prototipos comerciales

Actualmente existen compaiiias que llevaron todos estos adelantes tecnoldgicos y convir-
tieron a los quadrotores en plataformas comerciales multidisciplinarias, es decir, los con-
sumidores van desde personas que disfrutan pilotear modelos a escala de radio control,
o aquellos que gusten la fotografia o video aéreo hasta instituciones de investigacién que
prefieren comprar un prototipo ya construido y probar variantes a nivel de software. La
tabla 2.1 muestra una breve comparativa entre las empresas que proveen al mercado con
prototipos ya construidos.

Marca Licencia del cédigo ‘ Caracteristicas
Draganfly Completamente cerrado Comercial
AscTec Completamente cerrado Comercial
MikroKopter | No es libre, porciones del cédigo disponible | C, microcontrolador AVR
NG-UAVP Cddigo libre y abierto Cy C++, CPU ARM7

Tabla 2.1: Comparativa de quadrotores comerciales

Los precios de estos helicépteros multirotor oscilan de los $1,500 a los $10,000 ddlares al
momento de realizar estd tesis y no existen representantes de estas marcas en México.

2.2 Modelos matematicos

En los ultimos anos, se han propuesto varios modelos referentes al quadrotor. La mayor
parte de ellos obtienen el modelo tomando el vehiculo como un cuerpo rigido, algunos otros
agregan algunos términos aerodindmicos como son el calculo de la matriz de inercia, los
momentos girdscopicos y de coriolis [6].

También es importante hacer notar que existen diversos métodos para obtener la ecuaciones
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de movimiento de un quadrotor, la aproximaciéon mayormente encontrada en la literatura es
a partir de las ecuaciones de movimiento de Newton, cuya ventaja principal radica en que
es posible conocer o analizar las fuerzas generalizadas que se requieren aplicar al vehiculo
para lograr un movimiento deseado de las coordenadas generalizadas, o bien, a través de las
ecuaciones de Euler-Lagrange cuyo enfoque permite describir de una manera més amplia la
dindmica de las coordenadas generalizadas.

Ecuaciones de Newton

Modelando el quadrotor como un sistema rigido, podemos denotar a Z como el marco de
referencia inercial y a A como el marco de referencia sobre el cuerpo del vehiculo. Utilizando
la parametrizacién de los angulos de Euler, la orientacién del vehiculo en el espacio se obtiene
por una rotaciéon R desde A hasta Z donde R es una matriz de rotacién.

Entonces a partir de la ecuaciones de Newton-Euler:

£=v (2.1)
mo = f
R = R

Ivw=—-wxIw+r

donde & = (z,y, z)T denota la posicién del centro de masa del cuerpo en el eje de referencia
Z, v € T representa la velocidad lineal, w € A denota la velocidad angular, m es la masa
del vehiculo, I € R3*3 es la matriz de inercia (con respecto a A, @ es la matriz antisimétrica
del vector w, f € Z representa el vector principal de fuerzas no conservativas aplicadas
al vehiculo incluyendo la fuerza principal v y los términos de friccién asociados con los
motores, 7 € A representa los momentos que actian en el vehiculo.

El vector principal de fuerzas no conservativas f, se obtiene como:
f=Rg,u—mgE, (2.2)

donde g es la fuerza de gravedad que actia sobre Ez.

Entonces los momentos de inercia que proveen al vehiculo de movimiento, se definen como:

4
;TMi Ty
[ R A (23)
o+ fs—fi— fa) ¢

donde 7y, es el torque de iésimo rotor, [ es el largo entre los motores y el centro de gravedad,
fi es la fuerza de empuje generada por el iésimo motor. El conjunto de 7y, 79, 74 denotan
los momentos de inercia que generan movimiento sobre los dngulos de yaw, pitch y roll
respectivamente.
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Para la simplificaciéon del modelo, se considera que la inercia de los rotores es muy pequena
y por lo tanto despreciable, por ende no existen efectos giroscopicos.

Finalmente el modelo matematico se puede expresar como:

E=v (2.4)
mv = Rg,u — mgFE,
R =R
Ivw=—wxIw+7y

Ecuaciones de Euler-Lagrange

Este trabajo hace uso de la aproximacion de Euler-Lagrange, el modelo mateméatico deta-
llado a través de este método se encuentra en el capitulo 4 con titulo modelo matemaético.

2.3 Control e implementacién

Las técnicas de control usadas en los helicépteros multirotor son muy variadas desde técni-
cas control cldsico, hasta control inteligente como inteligencia artificial o visién. La tabla
2.2 muestra la relacion de los principales proyectos expuestos por sus correspondientes uni-
versidades y la técnica de control empleada.

Proyecto Técnica de control
STARMAC, Starford University (2005) Aprendizaje reforzado
0S4, EPFL (2007) Backstepping
Pensylvania State University (2007) PI
Helio-copter, Brigham University (2008) Visién artificial
HMX-4, Pennsylvania State Univesity (2002) Retroalimentacién lineal
Quad-Rotor Flying Robot, Universiti Teknologi Malaysia (2006) PID

Tabla 2.2: Principales proyectos internacionales relacionados con helicépteros multirotor

Actualmente el control y su implementacién se consideran dos tépicos que van fusionados,
ya que es imposible pensar en una técnica de control no lineal o algin algoritmo de visién
artificial, la cual haga un uso extensivo de matrices u otros elementos matematicos, los
cuales consumen muchos recursos o procesamiento dentro de un dispositivo; y que por
dadas razones dicha técnica o algoritmo no puedan ser implementados en el dispositivo
utilizado para realizar el computo.

Cabe resaltar que cada vez ésta complejidad aumenta, ya que mas investigadores alrededor
del mundo desarrollan nuevas técnicas de control aplicadas a la estabilizacién y posiciona-
miento de quadrotores [28], trazado y seguimiento de trayectorias [4], visién artificial [2],
entre otras areas como la generacién de mapas, etc. Estos nuevos algoritmos requieren uni-
dades de procesamiento mas poderosas para lidiar con datos de multiples sensores, cdlculos
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complejos, ejecutar multitareas o inclusive paralelismo para calcular todos los resultados
previstos en tiempo para estos sistemas de muy rapida dindmica.

La mayoria de los prototipos existentes estdn basados en unidades de procesamiento como:
microcontroladores [23], microprocesadores [24] o procesadores digitales de senales (DSP,
por sus siglas en inglés) [17], los cuales a pesar de su alta frecuencia de oscilacién, princi-
palmente los dltimos dos mencionados, estan atados a ejecutar el programa de forma serial.

Actualmente la tecnologia de procesadores con miltiples nicleos estd generando revuelo
entre la comunidad cientifica con las nuevas tarjetas de procesamiento cuyo procesador es
un Texas Instruments OMAP o un Intel Atom, y un reloj que facilmente supera 1 GHz.
El problema principal de estd tecnologia de miultiples niicleos radica en que la tarea de
programacién es mas dificil en términos de sincronizacion de tareas y el acceso simultaneo
a recursos compartidos como a la memoria o a los periféricos.

Por otro lado, existen otras soluciones orientadas a la descripciéon de hardware en las cuales
el disenador puede virtualmente crear cualquier clase de circuito o circuitos que pueden
desempenar tareas de forma concurrente en el mismo dispositivo. Uno de los més impor-
tantes dispositivos orientado a la descripcién de hardware es el FPGA (acrénimo en inglés
de Field Programmable Gate Array) el cual tienes las siguientes ventajas:

e Consumo recursos en base al diseno propuesto

Multiples circuitos concurrentes en el mismo hardware

Flexibilidad en tamano de buses de datos o control

Flexibilidad de tipo de datos

Alto desempeno en relacién procesamiento-tiempo

Diferentes propuestas han sido presentadas alrededor de este dispositivo para realizar el con-
trol de un quadrotor, una de ellas consiste en la creacion de un procesador suave embebido
en un FPGA emulando a un Intel xscale chip-PXA225 y ejecutando un sistema operativo
embebido de Linux. El FPGA utilizado para esta trabajo fue un Xilinx XCS30XL-4VQ100 y
gran parte del esfuerzo de este trabajo reside en el diseno de la aplicaciéon de un controlador
del autopilotaje [12].

Una propuesta mas aproximada a esta tesis es la implementacién del sistema de control
implementado para un vehiculo aéreo no tripulado tipo quadrotor, en el que se usa un FP-
GA Xilinx Spartan-3 dentro de una tarjeta producida por Digilent. Se toma ventaja de los
periféricos de la tarjeta, ya que estd provee fisicamente de un un puerto serial usado para
comunicar al FPGA con la central inercial Microstrain 3DM-GX1, asi como switches y dis-
plays que facilitan acceder a la opciones y estado del sistema. La tarjeta incluye un oscilador
a 50 MHz y por optimizacién de recursos los componentes disenados fueron minimizados
al maximo para expandir la configuracién. Este trabajo consta de una descripciéon somera
de los componentes descritos en hardware. La figura 2.4 muestra a diagrama de bloques el
diseno propuesto para el FPGA Xilinx [31].
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Figura 2.4: Diagrama de bloques del diseno del controlador embebido en FPGA

2.4 Resumen

En este capitulo se exponen los principales articulos que sirvieron como guia para llevar a
cabo esta tesis y se da una breve explicacién de su principal aportacién. Se dividieron estos
trabajos a fin de determinar su aportacién en los diferentes capitulos mostrados en esta

tesis.

Esta investigacién fue importante para el desarrollo de este trabajo principalmente para
tener mejor entendimiento del prototipo fisico y de esta manera proponer un controlador e
implementarlo en lenguaje de descripciéon de hardware.



Capitulo 3

Prototipo

Actualmente los Vehiculos Aéreos no Tripulados (UAV, por sus siglas en inglés) han tomado
gran auge en diferentes instituciones de investigacion y de indole comercial, principalmente
por la necesidad de satisfacer requerimientos especificos que van desde pruebas de nuevos
materiales estructurales de bajo peso y alta resistencia, nuevas leyes de control y de nave-
gacién o inclusive la generacion de ejércitos de robots méviles aéreos con fines de seguridad
para el resguardo de territorios o bisqueda de sobrevivientes en zonas de desastre.

Debido a que dichas aplicaciones son muy particulares, la cantidad de prototipos desarrolla-
dos es vasta, desde los mas comunes que son replicas a escala de las aeronaves comerciales
tripuladas como aviones y helicopteros, asi como vehiculos hibridos que obedecen disenos
muy caracteristicos. Dentro de esta iltima categoria residen los vehiculos aéreos multiroto-
res, los cuales toman el principio basico de un helicéptero tradicional, despegue y aterrizaje
vertical (VTOL, por sus siglas en inglés), pero con una mayor cantidad de rotores. Esto es
con la finalidad de:

e Aumentar la capacidad de carga
e Simplificar del disefio mecénico

e Tener redundancia en presencia de fallas

Al aumentar la cantidad de rotores, se asume que la fuerza de empuje y la capacidad de
carga aumenta, pero la relaciéon consumo de energia por unidad de tiempo se puede ver
comprometida. Un helicoptero tradicional es capaz de generar su movimiento debido a que
su rotor principal es de paso variable, en el caso de los multirotores, las hélices estan fijas
al eje de rotacién del rotor. Por esto, su mantenimiento y su control son més sencillos.
El hecho de contar con miltiples rotores (més de cuatro) garantiza que cuando alguno
de ellos falle, su controlador puede hacer uso de los rotores restantes y continuar con el
vuelo previsto hasta su aterrizaje seguro. Es por esto que diferentes UAV multirotor han
sido disenados, algunos ejemplos son: el trirotor, el quadrotor, el hexarotor y el octorotor.
Virtualmente no existe una cantidad limite de rotores establecida, pero factores adicionales
como la comunicacion y el control de estos puede complicarse.

27
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Para efectos de esta tesis se construyé el prototipo de un quadrotor basado en diferentes
articulos de investigaciones cientificas relacionados con aeronaves multirotor. Tareas como
disefio mecanico y eléctrico, dispositivos electrénicos y protocolos de comunicacion emplea-
dos, asi como su integracion son cubiertas en este capitulo.

3.1 Diseno mecanico

El disenio estructural del quadrotor esta basado en la decisién de usar un tipo de hélice en
especifico, la Mikrokopter EPP1045 [20], cuyas especificaciones son: 10 pulgadas de largo y
una pendiente de 4.5 pulgadas por lado. El motivo de esta decisién es que dichas hélices en
conjuncién con los motores seleccionados, generan una fuerza de empuje individual de 820
gramos.

Teniendo la longitud de las hélices como restriccion fundamental, se hizo uso de SolidWorks
2009 [26], el cual es un programa de diseno asistido por computadora para modelado mecani-
co. En dicho software se diseniaron dos piezas, los brazos y los marcos, los cuales pueden
ser vistos en la figura 3.1. Los planos mecdnicos se anexan en el medio que acompana esta
tesis. Terminado el disefio de las piezas, virtualmente se ensamblaron dentro del software
para asegurar su alineacion y evitar cualquier clase de interferencia.
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Figura 3.1: Diseno de piezas en SolidWorks 2009

El material seleccionado para dar forma a los brazos fue una placa compuesta por un
nicleo de balsa de un cuarto de pulgada y capaz delgadas en la parte inferior y superior
de fibra de carbono, la conjuncién de ambos materiales sirve para darle dureza y ligereza a
la estructura, asi como para absorber los impactos de posibles caidas y las vibraciones que
inducen los rotores a todo el prototipo en si. Por otro lado, para los marcos estructurales
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se escogié aluminio calibre 18, debido a sus propiedades de dureza y ligereza. Esta piezas
fueron manufacturadas a través de proceso de hidrocorte debido al tamafio de los barrenos y
a la dificultad de cortar fibra de carbono con métodos tradicionales como Control Ntimerico
por Computadora (CNC).

Los dispositivos electronicos empleados estan soldados sobre placas fendlicas perforadas y
el ensamble de todo el prototipo se realiza con tornillos de plastico, creando asi un sistema
modular con el objetivo de que en caso de algiin problema técnico pueda ser reparado
rapidamente. El peso total de la aeronave es de 1.144 kg y mide 50 x 50 cm. La figura 3.2
muestra un imagen del quadrotor construido.

Figura 3.2: Prototipo de quadrotor basado en FPGA

3.2 Diseno eléctrico

El prototipo fue disenado con componentes econémicos y accesibles en cualquier tienda de
electronicos y de aeromodelismo. La siguiente lista muestra los componentes mas importan-
tes del sistema:

e Tarjeta de desarrollo DallasLogic CMCS002-2M con Altera Cyclone 11T EPC325 FP-
GA [7]

Central inercial analdgica Sparkfun SEN-10010 [27]

Controlador de velocidad para motores sin escobillas YGE 30i [10]

Motor sin escobillas ROXXY BL-Outrunner 2827-34 [21]

Receptor de radio control ACT DSL4-Top [11]
e Mdédulo WiFi-UART Serialio WiSnap-M1 [30]

El diseno eléctrico original concebia que el sistema iba a ser alimentado por una sola bateria
de polimero de litio (LiPo, por sus siglas en inglés) de 11 volts y con una capacidad de 2100
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mAh. Los dispositivos electrénicos empleados trabajan con un voltaje de 5 y 3.3 volts, razén
por la cual se utilizaron convertidores de DC a DC para decrementar el voltaje suministrado
por la bateria con alta eficiencia. Al realizar las pruebas sobre el plano de tierra se not6 que
los motores inducian ruido eléctrico, afectando con esto la medicién de la central inercial y
por consiguiente la obtencion valores erréneos principalmente de los giroscopios.

Por esta razén, se decidi6 aislar Opticamente al circuito analégico del resto del circuito
digital a través de un optoacoplador, lo cual ayudd a su correcta estabilizaciéon. Para esto
fue necesario agregar una nueva bateria de 7.4 volts dedicada a la central inercial asi como
para su filtrado y su discretizacién. La figura 3.3 muestra el diagrama a bloques del sistema
eléctrico del quadrotor.

Bateria 7.4 Volts

33V 3.3V/5V 33V
analégico Filtro analogico
IMU | aNGIOGICO | Microcontrolador | UART 33V
pasabajos

Optoacoplador

Bateria 11 Volts FI UART
3.3V

33V/11V 1V
33V
Recept: UART i2c %Dntrcilaqgrzs o
e > L—gp.| de velocida > otores
Re _ Fr para motores sin escobillas

sin escobillas
33V 33V Pulsos
Pulsos

FOtoSENSores - ?ﬁg;n:rt

Figura 3.3: Diagrama de bloques del sistema eléctrico del quadrotor

Central inercial

El circuito de medicién de la central inercial consiste en la tarjeta Sparkfun SEN-10010, la
cual se muestra en la figura 3.4. Posee un sensor giroscépico y un sensor aceleracién, ambos
triaxiales y con salidas analégicas. Un giroscopio es un dispositivo microelectromecanicos
(MEMS) que convierte la velocidad angular de algin eje en especifico (z, y o z) en una
variacién de voltaje a partir de una referencia en dependencia del sentido de giro. Por otro
lado, un acelerémetro también es un dispositivo MEMS que mide aceleraciones. Esto no
es necesariamente la misma que la aceleracién de coordenadas (cambio de la velocidad del
dispositivo en el espacio), sino que es el tipo de aceleracién asociadas con el fenémeno de
peso experimentada por una masa de prueba que se encuentra en el marco de referencia
del dispositivo. En base a este fendmeno de peso, un acelerémetro puede ser usado para la
medir la inclinacién u orientacion del marco de referencia en el que esta situado, de igual
forma la salida es una variaciéon de voltaje a partir de una referencia en dependencia del
sentido de giro.

Las salidas analdgicas de los sensores son filtradas activamente a través de un circuito pasa
bajos hecho con amplificadores operacionales con frecuencia de corte de 12 Hz. El filtro
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Figura 3.4: Central inercial Sparkfun SEN-10010

elegido a implementar es de tipo Butterworth de segundo orden con estructura Sallen-Key.

La figura 3.5 muestra dicha configuracién.

Figura 3.5: Filtro activo pasa bajos Sallen Key

Por tablas, los coeficientes del filtro con ganancia unitaria (Ap=1) son a=1.4142 y b=1. Las
ecuaciones que describen el valor de los capacitores y resistencias se muestran a continuacién.

Considerando que C;=470 nF

4b
Cy > C1— = 940nF ~ 1uF (3.1)
a

aCy + \/aQC’% — 4bC1CYy
Ry = = 248410 ~ 27K} 3.2
! A £,C1Cs (3:2)

aCz - \/a2022 — 4b0102
Ry = = 1506682 ~ 15K 3.3
2 A £,01C (3:3)

Las senales filtradas son conectadas a un microcontrolador Atmel ATMegal6l, el cual fue
programado para realizar dos tareas especificas, la conversion analdgico-digital de las senales
filtradas y el envié de dicha conversién en un formato establecido a través de un protocolo
serial asincrono (UART) con un tasa de transferencia de 115,200 bps. Este proceso se realiza
con un frecuencia de actualizacién de 300 Hz. La figura 3.6 muestra el microcontrolador
empleado para esta operacion.
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Figura 3.6: Microcontrolador Atmel ATMegal6l

Por 1ltimo, la senal de transmisién UART del microcontrolador es conectada a un optoaco-
plador 6N137, el cual a su vez lo replica hacia el FPGA. El optoacoplador de alta velocidad
de conmutacién, se encarga del envio de datos entre los dos circuitos sin alguna referencia a
tierra en comun y evitando asi la contaminacién por ruido digital en el circuito analdgico.
La figura 3.7 muestra el circuito de aislamiento éptico para la transmisién UART.

Entrada R=220 Ohm Jf R=2.2K Ohm
b Salida U=33V

6N137
N
%tK /’J

L

Figura 3.7: Circuito optoacoplado para la transmisién UART

Es importante recalcar que la central inercial estd posicionada a 45° de los brazos que
conforman la estructura, estd configuracién es conocida como X. La figura 3.8 hace referencia
a esta configuracion.

Transmisién y recepcién de radio control

Para el sistema de radio control se utilizé un transmisor Graupner MC-12 [16] y un receptor
ACT DSL4-Top en la banda de los 35 MHz. El DSL4-Top es un dispositivo que convierte la
senal recibida del transmisor en protocolo UART. De esta forma la lectura e interpretacién
de los datos es mas confiable, ya que al final de la recepcién solo hay que comparar con el
checksum calculado con el checksum enviado, si el resultado es igual, entonces se actualizan
los datos, sino son descartados. La ventaja principal de este receptor contra los demas, es
que estos tultimos funcionan a través del protocolo de modulacién por posicién de pulso
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Figura 3.8: Quadrotor con configuracién X

(PPM, por sus siglas en inglés), cuya principal desventaja es el uso de contadores para
su decodificacién que pueden variar su frecuencia en funcién del cristal empleado para su
excitacion, temperatura, cantidad de instrucciones del programa en ejecucién, etc. La figura
3.9 muestra la imagen del receptor ACT DSL4-Top.

Figura 3.9: Receptor FM ACT DSL4-Top
La senal de recepciéon UART del DSL4-Top es directamente conectada al FPGA.

Medicién de velocidad de los rotores

El circuito para la medicion de velocidad de los rotores consta principalmente de un sensor
infrarrojo Honeywell HOA1405 [13] y una etiqueta con un patrén disenado de 32 franjas
verticales alternadas (impresas y no impresas) en un material tipo metélico. La figura 3.10
muestra el diseno impreso sobre la etiqueta.

Esta etiqueta fue adherida a la carcasa del rotor, entonces por cada revolucién de éste, 16
pulsos son generados por el sensor infrarrojo. La salida del sensor es filtrada a través de
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Figura 3.10: Patrén de franjas verticales

un inversor Schmitt Trigger 74HC14 [5]. Este dispositivo usa la histéresis para prevenir el
ruido que podria sobreponer a la senal original y que causaria falsos cambios de estado si
los niveles de referencia y entrada son parecidos. Este circuito es individual para cada rotor
y la senal filtrada es conectada al FPGA, el cual cuenta la cantidad de pulsos en un periodo
de tiempo definido, obteniendo asi una aproximacién a la velocidad real de giro de rotor
(ver capitulo 6). La figura 3.11 muestra el circuito diseniado para medir la velocidad de los
rotores.

$ R=220 Ohm {

1 R=10Kk Ohm
. U=3.3 V PJ ‘{ Salida
= o =0
T- e HOA1405

SN 7414

Figura 3.11: Circuito para la medicién de velocidad de los rotores

Tarjeta de desarrollo FPGA

El médulo CMCS002-2M permite la implementacion de funciones légicas generales en una
tarjeta de desarrollo de tamano compacto. El modulo provee los siguientes circuitos y ca-
racteristicas necesarios para conformar un controlador basado en FPGA:

e FPGA Altera EP3C25-C8
e Memoria SRAM 512K X 8 (4Mbit)
e Memoria flash serial EPCS16 (16Mbit)

109 pines de entrada y salida

Puerto periférico USB 2.0

Reloj oscilador de 25 MHz
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La figura 3.12 muestra la imagen de la tarjeta de desarrollo CMCS002-2M.

Figura 3.12: Tarjeta de desarrollo CMCS002-2M

Rotores

El circuito de los rotores esta comprendido por dos dispositivos, un controlador de velocidad
para motores sin escobillas YGE 30i y un motor sin escobillas ROXXY BL-Outrunner
2827-34. El controlador de velocidad recibe datos del FPGA a través del protocolo 12C,
primordialmente el dato de velocidad al que se desea que el rotor gire. Es entonces cuando el
controlador de velocidad modifica la forma del pulso contraelectromotriz (EMF) y asi ajusta
la corriente de salida, lo cual se ve reflejado en la velocidad del rotor. La figura 3.13 muestra
la imagen del controlador de velocidad y del motor sin escobillas.

Figura 3.13: Controlador de velocidad y motor sin escobillas

3.3 Protocolos de comunicacion

Un protocolo de comunicacién se define con un conjunto de normas estipuladas para la
representacion, senalizacion, autenticacién y deteccion de errores necesario para enviar in-
formacién a través de un canal de comunicacién. En el caso de la integracion de multiples
dispositivos, los protocolos de comunicacién seriales juegan un papel muy importante, ya
que con pocos cables o hilos, se pueden transmitir datos a alta velocidad incrementando
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el desempeno total del sistema. Los dispositivos seleccionados para integrar al quadrotor
se comunican a través de dos protocolos de comunicacién seriales, el protocolo UART y el
protocolo I2C.

Protocolo UART

El protocolo UART (acrénimo en inglés de Universal Asynchronous Receiver Transmitter)
es un protocolo de comunicacién serial asincrono. En primera instancia no existe un sistema
maestro-esclavo, asi como tampoco la transmision de una senal de reloj que acompaiie
a los datos transmitidos, es por esto que ambos dispositivos deben tener exactamente la
misma configuracién de todos sus parametros para garantizar la comunicacién con el menor
porcentaje de error posible. Los cantidad de cables requeridos para la comunicacién son tres:
uno para la transmisién (TXD), uno para la recepcién (RXD) y la tierra comin (GND)
entre los dispositivos a comunicar. Este protocolo cae dentro de la categoria de Full-Duplex
(envio y recepcién simultdnea). La figura 3.14 muestra el circuito de interconexién de dos
dispositivos que se comunican a través del protocolo UART.

__RXD TXD

<
Dispositivo TXD RXD »_| Dispositivo
1 “1 2

_L_

Figura 3.14: Circuito eléctrico del procotolo UART

Dentro de los parametros a considerar durante su configuracién es la velocidad de transfe-
rencia, al ser un estandar, dichas velocidades ya se encuentran predefinidas en multiplos de
1,200 bps. Otro valor que se tiene que tomar en cuenta es la cantidad de bits que se van a
transmitir por cada trama a enviar, el niimero de bits por omisién es de 8, pero existe la
opcién de incrementarlo a 9. Si se desea aumentar el grado confiabilidad es posible accionar
la opcién de paridad, en la cual el sistema hace el calculo de este bit en base a los valores
de bits enviados, esta opcién por defecto no es usada. Por ultimo, se debe configurar cuan-
tos bits de paro tendra la trama, este valor es importante para poner en sincronia algunos
sistemas con osciladores que generan divisores de frecuencia con considerable porcentaje de
error, el valor por omision es 1, pero puede ser incrementado a 2. La figura 3.15 muestra la
trama generada, cabe senalar que la linea siempre se encuentra en alto 16gico, en el momento
que se inicia la transmisién, se envia un bajo légico para continuar con el dato a enviar y
por tultimo el o los bits de paro.

—| KD?){DEXDSXDdXDSXDEXDime

[INIGIO] DATOS [ PARD |

Figura 3.15: Protocolo de comunicacion UART
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Protocolo I?°C

El protocolo I2C (acrénimo en inglés de Inter Intergrated Circuit) es un protocolo de comuni-
cacién serial sincrono. Para este protocolo en especifico existe una relacion maestro-esclavo,
en la cual el maestro genera y envia una senal de reloj la cual sirve para transaccionar el
sentido de la comunicacién. Al igual que para el protocolo UART, el I?C requiere de tres
cables: uno para la senal de reloj (SCL), uno para los datos (SDA) y la tierra comun entre
los dispositivos (GND).

Al tener un esquema de maestro-esclavo da la posibilidad de tener hasta 127 dispositivos
bajo el mismo bus de datos. En base a lo anterior cada dispositivo tiene una direccién légica
la cual debe ser unica. Es importante hacer notar que el protocolo trabaja con las senales
de reloj y de datos en modo de pull-up (conectado dichas sefiales a través de una resistencia
a la linea de voltaje) con la intencién de proteger a los dispositivos en caso de corto circuito
por colisiéon de datos, es decir, si un dispositivo desea enviar un bajo légico pues envia
a través del medio el valor de la tierra comun, pero si se desea enviar en un alto légico,
entonces simplemente el dispositivo pone su salida en alta impedancia. Debido a esto, la
comunicacién de datos es bidireccional. La velocidad de la sefial no esté definida a un rango
de valores especificos por lo que el dispositivo maestro tiene la facultad de controlarla. Segiun
el estandar, la velocidad maxima es de 4 MHz. La figura 3.16 muestra el circuito eléctrico

del protocolo I2C.
g

=

MM
VITYY

_ SDA ~
Dispositivo SCL .| Dispositivo
Maestro "| Esclavo 1
S — S —
: Dispositivo
"| Esclavo 2
_r—

| Dispositivo
Esclavo n

[

Figura 3.16: Circuito eléctrico del procotolo I2C

El protocolo consiste en que en primera instancia el maestro pone en el bus de datos la
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direccién del dispositivo con el que desea interactuar, asi como su modo de operacién (lectura
o0 escritura), si el dispositivo esclavo seleccionado reconoce dicha informacién, responde con
un bit de reconocimiento. Después si el maestro esta haciendo una lectura, envia como
siguiente dato el niimero de registro que desea leer, de nuevo, si el esclavo reconoce dicho
parametro, responde con un bit de reconocimiento, para después responder con los datos
solicitados. En caso de que el maestro desee escribir, simplemente envia el nimero del
registro al que desea escribir, el esclavo responde con un reconocimiento y en consiguiente
el maestro envia los nuevos valores de los registros. La figura 3.17 muestra la trama del
protocolo 12C.

[nicio] DIRECCION [ AW | ACK | DATO [ ACK | PARD |

Figura 3.17: Protocolo de comunicacién I2C

3.4 Resumen

Este capitulo engloba la construccién sistematica de la aeronave, desde la concepcion del
quadrotor hasta el ensamble de los componentes mecanicos y electrénicos que la conforman.

En el diseno mecdnico se muestran la piezas disenadas especialmente para el prototipo,
as{ como los materiales usados que le dan rigidez y a la vez flexibilidad y bajo peso. Por otro
lado el apartado eléctrico describe todos los periféricos y circuitos previamente calculados
que fueron empleados principalmente para el filtrado y acoplamiento de dichos periféricos
que miden, actiian y transaccionan datos sobre el helicoptero. De igual forma se detalla
el flujo de datos entre cada uno de los elementos que conforman el prototipo asi como los
protocolos de comunicacion que se utilizan para el paso de pardmetros.



Capitulo 4

Modelado matematico

El modelado matematico de un sistema se puede describir como el conjunto de ecuaciones
que denotan la dindmica propia de dicho sistema de forma precisa. Un mismo sistema puede
ser representado por diferentes modelos matematicos que varian principalmente en su nivel
de detalle comparado con el sistema real y de los fundamentos fisicos empleados para su
obtencién.

Las ecuaciones de movimiento que describen el comportamiento del quadrotor son béasica-
mente aquellas que se utilizan para definir cualquier sélido en el espacio con seis grados de
libertad, y en particular, con cuatro entradas de control sujeto a perturbaciones externas.
Estas ecuaciones pueden obtenerse de diversas maneras, pero en base a los textos cientificos
publicados existen dos métodos que son los mas utilizados, el primero nace a partir de las
ecuaciones de movimiento de Newton, cuya ventaja principal radica en la posibilidad de
conocer las fuerzas generalizadas que se requieren aplicar al vehiculo para lograr el mo-
vimiento deseado de las coordenadas generalizadas, o bien, a través de las ecuaciones de
Euler-Lagrange cuyo enfoque permite describir de una manera mas detallada la dindmica
de las coordenadas generalizadas.

Dado que uno de los objetivos particulares busca la estabilizacion de las coordenadas angu-
lares, se utiliza el enfoque de Euler-Lagrange propuesto en [19] como base para el desarrollo
de esta tesis.

4.1 Caracteristicas del quadrotor
El quadrotor, a diferencia de un helicéptero clasico, se controla variando unicamente la

velocidad angular de cada uno de sus cuatro rotores. La fuerza producida f; por el rotor %
es proporcional al cuadrado de la velocidad angular del rotor w;, esto es,

fi = kw} (4.1)

donde k£ > 0 es una constante.

En base a su diseno, un quadrotor se compone bédsicamente de cuatro brazos en una configu-
racién tipo X y cada brazo sostiene un rotor. Un rotor se conforma de un motor de eléctrico

39
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sin escobillas, una hélice y un cople que une el eje del motor con la hélice. Como se observa
en la figura 4.1, los motores 1 y 3 giran en sentido horario, mientras que los motores 2 y 4
giran en sentido antihorario, por ende los efectos giroscopicos y los momentos aerodindmicos
tienden a cancelarse en vuelo estacionario. Cabe senialar que el sentido de giro de los rotores
es fijo, por esta razon la fuerza de empuje producida siempre serd positiva.

Figura 4.1: Esquema bésico de un quadrotor

Si la velocidad total de los rotores es incrementanda o decrementada impactard sobre movi-
miento vertical de la aeronave, dado que la entrada principal de control es la suma de cada
fuerza producida por cada rotor, esto es:

4

u= Zf" (4.2)

=1

Debido a que en el prototipo disenado, la central inercial estd situada a 45° de los brazos que
sostienen los rotores (ver figura 3.8), la variacién de la velocidad de todos estos es necesaria
para lograr el movimiento del quadrotor.

El momento de pitch positivo se genera cuando la fuerza generada por los rotores 1 y 2
aumenta, mientras que la de los rotores 3 y 4 disminuye. Si en los rotores 3 y 4 la fuerza
aumenta y en la de los rotores 1 y 2 disminuye entonces el momento de pitch es negativo.
El momento de roll positivo ocurre cuando la fuerza de los rotores 2 y 3 aumenta y la de
los rotores 1 y 4 disminuye. Si se desea el momento de roll negativo, ocurre el caso opuesto.
El momento de yaw se produce a través de la suma de torques generados por los motores
Ty, La figura 4.2 hace referencia a estos momentos de forma gréfica.

Las ecuaciones que describen dichos momentos estan respectivamente dadas por:

9 =1(f1+ fo— f3— fa) (4.3)

7o = l(fo+ f3 — f1— f1) (4.4)
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a) b) 9)

Figura 4.2: a) Movimiento en pitch. b) Movimiento en roll. ¢) Movimiento en yaw.

4
i=1

donde [ es la longitud del brazo del quadrotor, la cual equivale a la distancia del centro de
masa de la aeronave al centro de rotor.

El torque del rotor es opuesto a la friccién aerodindmica 74, tal que:
Ly = oy, — 74 (4.6)

donde I, es el momento de inercia del rotor sobre su eje de rotacién.

La friccién aerodindmica se define como:
1 2
=g pAv (4.7)

donde p es la densidad del aire, A es el area frontal de la hélice y v es la velocidad relativa
respecto al aire.

La velocidad angular w es igual a la velocidad lineal v dividida por el radio de rotacién, por
lo tanto: w = v/r. Reescribiendo,

Ta = kqw? (4.8)

donde kg > 0 es una constante que relaciona la densidad de aire, el radio y el area frontal
de la hélice.

Si se considera que el quadrotor se desempenard en vuelo estacionario, w es una constante,
entonces se tiene que:

T™; = Td (4.9)

Estos momentos se deben realizar manteniendo la fuerza u constante.
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4.2 Modelado dinamico

El modelo del quadrotor que a continuacion se presenta se obtiene a partir de la aproxima-
cién de Euler-Lagrange y se representa como un cuerpo solido que interactua tridimensio-
nalmente, estd sujeto a una fuerza y tres momentos. La figura 4.3 representa el diagrama
de cuerpo libre del quadrotor.

Ix

Figura 4.3: Diagrama de cuerpo libre del quadrotor

Las coordenadas generalizadas de la aeronave son:

q=(z,y,2,9,0,¢) € R (4.10)

donde ¢ = (x,9,2) € R3 marca la posicién del centro de masa del helicéptero y 1 =
(1,0, ¢) € R3 son los angulos de Euler (yaw, pitch y roll respectivamente) que representan
la orientacién de la aeronave, ambos (£ y 1) respecto al marco de referencia inercial (Z =
Z:,Zy,Z.). Bajo esta notacién, el modelo se puede dividir en coordenadas traslacionales y
rotacionales.

La energia cinética de un sélido rigido en rotacién estd definida por la siguiente ecuacion:

1 1
Tiot = Tirans + Trot = 7m'UT ‘U + *’IUT

5 su’ - Tw (4.11)

donde m es la masa e I es la matriz inercial del sélido rigido.

Por lo tanto, aplicando la expresiéon matematica anterior, la energia cinética traslacional de
la aeronave puede ser plasmada de la siguiente manera:

1 .
Tirans = §m€T£ (4'12)

donde m es la masa de la aeronave.
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El vector de la velocidad angular w respecto al marco de referencia en el cuerpo de la
aeronave se relaciona con las velocidades generalizadas 7 (en la regién donde los dngulos de
Euler son vélidos) utilizando una relacién estdndar cinematica.

=W, w (4.13)
donde
—senf 0 1
W, = | cosfsentyp cosyp 0 (4.14)
cosfcostyp —siny) 0
Definiendo,

J=w1w, (4.15)

tal que la energia cinética rotacional es
L.,
Trot = 577 J'I] (416)

donde J actia como matriz inercial para la energia cinética total rotacional de la aeronave,
expresada en términos de las coordenadas generalizadas 7.

La tnica energia potencial que debe de ser considerada es el peso descrito por
V =mgz (4.17)

donde m es la masa de la aecronave, g es la fuerza de gravedad y z es la altura de la aeronave.

El Lagrangiano (L) de un sistema mecdnico es una funcién que resume las dindmicas del
sistema. Estd definido como la energia cinética 7" del sistema menos su energia potencial V.

L=T-V (4.18)

Por lo tanto, el Lagrangiano del sistema es
. 1 T A 1 T e
L(Q7 Q) = Tirans + Trot =V = §mf 5 + 577 J?] — mgz (419)

El modelo completo de la dindmicas de la aeronave es obtenido a través ecuacién de Euler-
Lagrange:

d@L_aL:{Q] (4.20)

T

donde F¢ es la fuerza traslacional y 7 representa los momentos de la aeronave. Se ignoran
las fuerzas inherentes al cuerpo debido a que son mucho més pequenas en magnitud que las
entradas principales de control u y 7.
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De la figura 4.3, se tiene

R 0
F=1]0 (4.21)
u
donde
4
u=> fi (4.22)
i=1
y

fi=kw? i=1,...4 (4.23)
donde k; es una constante y w; es la velocidad angular del motor ¢, entonces Fy = RF donde
R es la matriz de transformacién que representa la orientacién de la aeronave.

coslcosy sensent —senb
R = | cosysenlsend — senipcos¢p senpsenfsend + cosicosep coslsene (4.24)
cosysenbfcosg + senipsend sensenbcosp — cosypsend cosbcosd

Para esta tesis, la representacién de la matriz de rotacion R esta basada en el siguiente
orden de rotacion: la primera rotacién sobre el dngulo 1 alrededor del eje z, la segunda
rotacién sobre el dngulo # alrededor del nuevo eje y y la tercera rotacién sobre el dngulo ¢
alrededor del nuevo eje x.

Los momentos generalizados en la variable 1 son

Ty
T=| Tp (4.25)
T
donde
4
Ty =Y _Tu, (4.26)
i=1
9 =U(f1+ f2— f3— fa) (4.27)
7o = U(fo+ f3 = f1— fa) (4.28)
Reescribiendo,

7y = ka(wi + w3 — wi — w}) (4.29)
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79 = kl(w} + w3 — w3 — w}) (4.30)

7o = kl(w3 + wj — wi — w}) (4.31)
donde [ es la distancia desde el motor hasta el centro de gravedad y 7as, es el torque
producido por el motor.

Dado que el Lagrangiano no contiene términos cruzados en la ecuacién de energia cinética,
la ecuacion de Euler-Lagrange puede ser separada en las dindmicas de posicion, &

mé +mgE, = Fy (4.32)
mé +mgE, = RF (4.33)
x 0 —using
m| 4§ |+ | 0 | =] ucosysing (4.34)
z mg UCOSYCOS g
T —using
j | =mt UCOSYSiNg (4.35)
Z UCOSHCOSy — MY
v las dindmicas de rotacion, 7.
10,
1O o n
Jij + I = 5 an(n In) =7 (4.36)
¢ A 19 . ¥ T
Jlo | +J1] 40 39, [ 0 ¢]1 0 =| 7 (4.37)
¢ ¢ ! ¢ s
4 w12 19 L v
0 | =3"{|m |-T|F6 +35° (& 6 61T 0 (4.38)
¢ s o ! ¢

Por simplicidad se considera el cambio de variables

Ty Ty 2

Fo | =37 | T 6 +§§ [& 6 ]I 0 (4.39)
To T ¢ K ¢
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Finalmente, el modelo matemético de rotacién se expresa de forma simplificada como

¢ T
i |=]| 7 (4.40)
¢ o

Las ecuaciones 4.35 y 4.40 describen el comportamiento dindmico no lineal del quadrotor.

4.3 Resumen

En este capitulo se detallan las consideraciones, la metodologia y el desarrollo del modelo
matematico a partir de la aproximacién de Euler-Langrange, el cual describe al sistema como
una diferencia de energias y permite mostrar de una manera mas detallada la dindmica de
las coordenadas generalizadas.

El modelo resultante es no lineal, pero se toman algunas consideraciones para su simpli-
ficacién como la suposiciéon de que no existen efectos giroscdpicos ya que la aeronave se
desempena en vuelo suspendido o cuasisuspendido, lo cual disminuye notablemente la com-
plejidad del sistema.



Capitulo 5

Estabilizacion

Se hace evidente que un vehiculo aéreo tipo quadrotor presenta un modelo no lineal, ines-
table y complejo, dada su naturaleza e interaccién con el entorno. Es por esto que dicho
vehiculo presenta dos lazos de control principales. El primero y fundamental es el control
de orientaciéon que persigue la estabilizacién de cualquier movimiento del vehiculo. El se-
gundo lazo de control considera al vehiculo estabilizado como un sistema para desempenar
tareas especificas en conjuncién con otros sensores, como son el seguimiento de trayectorias
o localizacién y mapeos simultdneos (por sus siglas en inglés SLAM).

El control de orientacién es el encargado de estabilizar al vehiculo manteniendo la posicién
angular deseada y evitar que el vehiculo se desestabilice en ausencia de las entradas de
control enviadas por el piloto. El desempeno de este control estd en funcién del nivel de
ruido del sensado y el rechazo a perturbaciones del sistema.

El método de linealizacién aproximada es utilizado para proponer un controlador de orien-
tacién Proporcional-Derivativo (PD) lineal, a partir de un modelo dindmico simplificado
alrededor del punto de equilibrio.

5.1 Linealizacion

El modelo dindmico del quadrotor descrito en la seccién anterior es un modelo no lineal con
acoplamientos en sus estados. Es importante resaltar que si se desea estabilizar a la aero-
nave, el modelo descrito puede ser linealizado en la regién quadrotor presente condicién de
vuelo suspendido (hover, en inglés) o cuasisuspendido (pequenios desplazamientos laterales
derivados por pequefios dngulos en la inclinacién del quadrotor). En este caso, el modelo
serd linealizado alrededor su punto de equilibrio.

Por facilidad de expresién y manipulacién, es conveniente representar las ecuaciones dinami-
cas 4.35 y 4.40 en forma matricial. Se define el vector de estado como

T = (.’El,J,'Q,.Tg,.’I}4,.’175,x6,$7,x8,$9,$10,$11,x12) = (xvi'ﬂyvyvzaévqub?ea 07¢7¢7) (51)
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y el vector de entrada como

U= (U],UQ,U3,U4) = (u — mg,ﬁp,f’e,f'qg) (5.2)

En base al vector de estado y al vector de entrada, las ecuaciones dindmicas se pueden
reexpresar en forma de variables de estado como,

T x2

. —up sinx
x2 lm 9
x3 T4
1:4 U] COS Tg Sin 11

m

X5 T6

: U1 COS T9 COS T11—Myg
Z

5= m (5.3)
Z7 xg
g U
Ty T10
T1o u3
11 T12

L r12 || (2 i

Sea £ = 0 un punto de equilibro para la condicién de vuelo suspendido, dicha condicién
ocurre cuando la fuerza de empuje total de los rotores es ligeramente mayor al peso de la
aeronave, manteniendo la aeronave en sustentacién. La linealizacion aproximada hace uso
de la matriz jacobiana.

La matriz jacobiana D f(z) en un punto Z de la funcién vectorial f : U C R™ — R™ con:
fx, 29, xn) = (fi(zr, - zn), f2(T1, oy Tn), ooy fin (X1, .., ), €s la matriz m x n cuyos
elementos d;; son las derivadas parciales de las componentes f; respecto de las variables
zj(t=1,...,m;j =1,...,n), evaluadas en el punto Z [25].

.. On
ox1 OTn
Df(z)=| : (5.4)
OYym .. Oym
ox1 OTn

La linealizacién aproximada alrededor del punto de equilibrio es representada por el siguiente
sistema lineal invariante en el tiempo a través de su representacién de ecuaciones de estado

it = Az + Bu (5.5)
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donde
(01 000000 0 0O0O0O][ax]
0000O0O0DO0O0—g 000 @
00010000 0 000 Yy
00000O0O0OO0 0 0 g0 Y
00000100 0 000 z
4_|00000000 0 000 2
“l00000DO0DO0OT1 0O 000 V¥
00000000 0 000 W
00000000 0 100 0
0000O0O0OODO 0 000 0
00000000 0 001 )
00000000 0 000 o |
y
0 0 0 0 ]
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0 u—mg
B:%OOO T
0 0 0 0 o
0 & 0 o[ o
0 0 0 0
ooﬁo
0 0 0 0
L0 0 0 4~

Las salidas del sistema estan representadas por la siguiente ecuacion de salida

y=CZ
donde
000O0O1O0O0O0OTO0OTO0OTO0OO z
- 00 0O0OO0OOT1UO0O0O0OTO0OO P
|0 0O0O0O0OO0OODSODT1O0TU 0O 0
000O0OOOOOOOT1TO 10)
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(5.7)

(5.8)

(5.9)

En base a las ecuaciones obtenidas a través del procedimiento de linealizacion, se puede
inferior que se eliminaron los acoplamientos entre los estados, ademas de considerar a cada
uno de los grados de libertad como un sistema independiente de tipo una entrada una salida
(SISO, por sus siglas en inglés) dentro de los limites en los cuales la linealizacién aproximada

es valida.
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Para que el sistema descrito por la ecuacion de estados 5.5 sea de estado completamen-
te controlable, es necesario y suficiente que la siguiente matriz de controlabilidad S =
[B AB A%2B ... A B] sea de rango 12, es decir de rango completo. Esta condicién ha sido
verificada por lo que el sistema es controlable.

5.2 Control de orientacion

El controlador necesario para estabilizar a un quadrotor es un controlador lineal deriva-
tivo (controlador D), este controlador responde ante cambios abruptos, debido a su alta
sensibilidad, mejorando asi la respuesta en estado transitorio.

Para obtener realmente un controlador de orientacién es necesario anadir al controlador de
estabilizacién, el término proporcional, obteniendo asi un controlador proporcional deriva-
tivo (controlador PD).

Control proporcional derivativo

El controlador proporcional derivativo consiste en aplicar la suma de dos tipos de acciones
de control, la accién proporcional y la accién derivativa [29].

La accién proporcional de control es proporcional al estado actual de error, de acuerdo a la
ecuacion 5.10.

u(t) = Kpe(t) = Kp(r(t) — y(t)), (5.10)
donde K, es la ganancia proporcional. La desventaja que presenta estd accién por si misma
es que genera error en estado estacionario.

La accién derivativa de control realiza la prediccién los valores futuros del error, y comprende
a la ecuacién 5.11

de(t)
dt -’

u(t) = Ky (5.11)
donde K es la ganancia derivativa. Aunque el control derivativo no afecta en forma directa
al error en estado estacionario, aniade amortiguamiento al sistema y, por tanto, permite un
valor més grande que la ganancia Kp, lo cual provoca una mejora en la precisiéon en estado
estacionario. La principal desventaja esta relacionado con la amplificacion del ruido medido
en la variable de interés.

La conjuncién de estas dos acciones de control dan como resultado un controlador PD.

Control proporcional derivativo para el quadrotor

Es importante notar que debido a los sensores que posee el quadrotor, acelerémetros y
giroscopios (los primeros dan una medicién del el dngulo de rotacién, mientras que los
segundos dan la razén de cambio de dichos movimientos), hacen que el PD sea un controlador
util ya que los datos medidos de los sensores sean introducidos directamente al lazo de
control.
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La estructura del controlador es un controlador PD para cada uno de los estados.

El angulo de yaw es el que menor relevancia tiene para el control debido a que no afecta
en el movimiento traslacional de la aeronave, ya que este dngulo gira alrededor de z. Por
esta razén, el controlador PD de yaw puede ser sintonizado de forma independiente a los
demas. La ley de control PD para el angulo de yaw esta descrita por la ecuacién

Ty = kpy (PF — ¥) + kg (P — ) (5.12)

donde ¥? y 1)% representan respectivamente el dngulo y la velocidad angular deseados.

Debido a que el diseno del quadrotor es simétrico en el plano zy, se puede suponer que
los controladores PD para pitch y roll son similares, aunque independientes. Ademas de
la estabilizacién, estos angulos son encargados de los movimientos laterales = y y de la
aeronave. La ley de control PD para el angulo de pitch estd descrita por la ecuacién

79 = kp (0" — 0) + kap (6% — 0) (5.13)
De forma similar, la ley de control PD para el angulo de roll esta descrita por la ecuacion

7o = kp (07 — @) + kag(d? — &) (5.14)

Debido a la simetria mencionada anteriormente, se puede suponer las ganancias K, y Ky
para los controladores PD de pitch y de roll deben ser valores muy cercanos.

Para efectos de estd tesis no se propondra un control de altura, por lo que la fuerza de
empuje total sera la necesaria para contrarestar el peso de aeronave y mantenerla en vuelo.

u=mg (5.15)

La figura 5.1 muestra el diagrama de bloques correspondiente a las leyes de control en lazo
cerrado correspondientes a la estabilizacién del quadrotor.

Rotor 1

’_>po_>¢ .

Rotor 2

Rotor 3

Rotor 4

naoft

Figura 5.1: Diagrama de bloques del esquema de control
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5.3 Simulaciéon numérica

La herramienta computacional LabVIEW 2011 Student Edition [15] fue utilizada para rea-
lizar la simulacién numérica, tanto el modelo dindmico y el controlador presentado en esta
seccién fueron evaluados antes de su implementacién en la plataforma experimental

Para efectos de esta simulacién el quadrotor tiene su posicién inicial en & = (0,0,0)
metros y su orientacién estd en 79 = (18,10, —5) grados. Los pardmetros considerados para
simulacién son: m = 1,144 kg, g = 9,78 m/s%, I,z = I, = I, = 0,0019066 kgm?.

La matriz de inercia fue calculada asumiendo que la mayor aportacién a ésta (debido a la
concentracion de la masa en el prototipo) se encuentra en el centro de quadrotor, entonces
se supone un cubo sélido de dimensiones de 10 x 10 x 10 cms. El resto de los parametros
fueron obtenidos experimentalmente.

Cabe resaltar que debido a la relacién existente entre la fuerza de empuje y la velocidad
angular de los rotores descrita por la ecuacién 4.1, ademéas de la homologacién del modelo
de acuerdo a los sensores y actuadores seleccionados para la construccién del prototipo, se
decidi6 utilizar para el calculo del control el incremento o decremento velocidades I°C en
vez de los momentos de inercia, con la finalidad de hacer mas ilustrativos los resultados y
tener asi una mejor comparacioén entre la simulacion y la plataforma experimental.

El modelo y su controlador se muestran a modo de diagrama de bloques en la figura 5.2,
debido a que el modelo linealizado esta desacoplado, se presenta como sistema SISO, el cual
es replicable para cada uno de los estados, en los cuales solo varian los parametros y las
ganancias.

Control & Simulation Loop

velocidad i2c

7.5

Ixx
0.0019066

velocidad angular|

Figura 5.2: Diagrama de bloques de la simulacién en LabVIEW
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Los valores de la ganancias se muestran en la tabla 5.1, las cuales fueron ajustadas para
cumplir las siguientes especificaciones: tiempo de subida tr < 1s, tiempo de establecimiento
ts < 5s y factor de amortiguamiento 0,4 < ¢ < 1,3. Debido a que la rotacién en 1 no tiene
ninguna relacién con lo movimientos laterales a través de la inclinacién ( como lo hace 6 o
1), se puede tener un controlador PD con ganancias més altas sin que el sistema se vuelva
inestable.

’ Variable \ Ganancia proporcional \ Ganancia derivativa ‘

Yaw kp,l/) =1 kd,w =2
Pitch kpﬁ =04 kdﬁ =1
Roll k‘p,¢ = 0,4 k‘d7¢ =1

Tabla 5.1: Ganancias para la simulacién nimerica del controlador PD

Tal sistema tiene por objetivo, ademas de la estabilizacion horizontal del helicéptero, la
modificacién de la respuesta dindmica del mismo de tal forma que pueda ser piloteado por
un operador competente.

La figura 5.3 muestra las graficas de salida de la simulacién para los dngulos (1,0, 9) vy las
velocidades angulares (v, 6, @)
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Figura 5.3: Gréaficas de simulacion de los dngulos y velocidades angular
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y la figura 5.4 complementa la simulacién con las graficas de las acciones de control (71, 76, 7¢)

velocidad 12C)

7y (
& b
T 9

75 (velocidad 12C)
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15| \
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oD

2 ¢

25 T [ R S S —

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

—~ N~
U
10 11 12 13 14 15

Tiempo de simulacién (s)

Figura 5.4: Gréficas de simulacién de las acciones de control

Se puede ver al inicio la evolucién de la salidas (1, 0, ¢), las cuales tiene como valor inicial a
no = (18,10, —5) grados, las cuales convergen aproximadamente a cero grados, considerando
que el tiempo de establecimiento esta alrededor de los dos segundos, el tiempo de subida es
menor a un segundo y posee un comportamiento subamortiguado, cumpliendo asi el diseno
del controlador PD. Es importante notar que existe una perturbacion en ¢t = 7, 5s, la cual
modifica la orientacién y velocidad angular de la aeronave, pero el controlador PD actia
sobre la velocidad de los rotores, para estabilizarla y continuar con el vuelo estacionario,
por lo que se concluye que el controlador propuesto basado en las especificaciones de diseno
es capaz de estabilizar al quadrotor en presencia de perturbaciones en un tiempo finito.

Todas las senales de retroalimentacién fueron contaminadas con ruido blanco periédico
con la intencién de asemejar la simulaciéon numérica a condiciones de operacion reales, las
senales de los angulos presentaban ruido blanco con una amplitud de 0.1°, mientras que las

velocidades angulares con 0.3°/s.
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5.4 Resumen

Este capitulo logra obtener un modelo linealizado en un punto de equilibrio inestable pero
controlable (estabilizable) modificando las entradas del sistema (velocidades de los motores),
a través del método de linealizacién Jacobiana.

Ademas se presenta el método de control lineal de orientacién utilizado para su estabili-
zacion, asi como la ganancias para dicho controlador. Este método es validado a través de
simulaciones, las cuales serdn representadas a través de las graficas de entrada-salida del
sistema. Dichas simulaciones son contaminadas con ruido blanco haciendo referencia a me-
diciones reales, ademas de perturbaciones considerables que permiten visualizar la evolucién
de las leyes de control propuestas ante este tipo de estimulos que suceden en el mundo real.
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Capitulo 6

Implementaciéon en hardware

La mayoria de los prototipos existentes integran sus leyes de control, medicién y comuni-
caciones de datos en dispositivos como: microcontroladores [23], microprocesadores [24] o
procesadores digitales de senales (por sus siglas en inglés DSP) [17], los cuales a pesar de
la frecuencia de oscilacién a la cual trabajan, estdn atados a ejecutar un cédigo de forma
serial. Actualmente, la tecnologia ha proveido a dichos dispositivos con miltiples nticleos
de procesamiento, pero de igual forma las herramientas de programacién se han vuelto més
complejas en términos de sincronizacién de tareas y el compartimiento de recursos como el
acceso a memoria o a los periféricos que integran al sistema.

Por otro lado existen otras soluciones orientadas a la descripcion de hardware en las cuales
el disenador puede virtualmente crear cualquier circuito o circuito que pueden desempenar
tareas concurrente en el mismo dispositivo limitado solo por la capacidad de recursos de éste.
Uno de los méas importantes es el FPGA que tiene como ventajas principales: funcionalidad
exacta sin desperdicio de recursos, concurrencia de tareas y gran desempeno de calculo sobre
tiempo. El FPGA es programado a través de lenguajes de descripcién de hardware, siendo
el més popular el VHDL (acrénimo que representa la combinacién de VHSIC y HDL, donde
VHSIC es el acréonimo de Very High Speed Integrated Circuit y HDL es a su vez el acrénimo
de Hardware Description Language). E1 FPGA a usar es producido por Altera, por ello se
usa el ambiente de desarrollo llamado Altera Quartus II v10 [1].

6.1 Consideraciones

El modelo matematico linealizado expuesto en el capitulo previo describe que el compor-
tamiento dinamico del quadrotor, estd basado en una fuerza de empuje y tres momentos
de inercia, y a partir de estos el quadrotor es capaz de generar todos los movimientos de
un sélido que se desenvuelve en un medio tridimensional (considerando su orientacién y
traslacién). Existen factores adicionales que no se habfan tomado en cuenta al inicio de la
construccién del quadrotor, los cuales afectan el desempeno de éste y que hacen practica-
mente imposible su estabilizacién. Estos factores se hacen presentes cuando el sistema se
controla en lazo cerrado o retroalimentado y el sistema oscila cada vez con mayor amplitud
o cuando una perturbaciéon minima lo convierte en inestable.

La metodologia de diseno y construccion que se siguié para el prototipo fue recopilada
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de los resultados publicados en diversos articulos cientificos los cuales coinciden en los
componentes principales, pero existe un problema relacionado a este ultimo factor, ya que
el comportamiento de dos productos de la misma marca y modelo pueden ser tan diferentes
que puedan llegar a ocasionar la inestabilidad del sistema.

El circuito de los rotores esta comprendido por dos dispositivos: un controlador de veloci-
dad para motores sin escobillas y un motor sin escobillas. A través de diversas pruebas se
comprob6 que los rotores variaban hasta por 10 revoluciones por segundo, considerando el
mismo voltaje de entrada y misma hélice, estd diferencia de velocidad ocasiona un ligero
momento de inercia del rotor més potente hacia el mas débil; cuando la central inercial
detecta la inclinacién generada, el controlador interno la compensa y se genera en un vaivén
con una mayor amplitud con cada oscilacién, haciendo inestable al sistema.

Dada esta razon el controlador PD concebido fue mejorado experimentalmente, agregando
un sistema de medicién de velocidad para cada uno de los rotores, creando asi una nueva
ley de control proporcional para regular la velocidad de cada rotor de forma independiente.
La figura 6.1 muestra el nuevo esquema de control que logra la estabilizacién del prototipo.

P | Rotor 1 —

FPD_>¢ .

P | Rotor 2 F—

P | Rotor 3 ——

oI T

P | Rotor 4 —‘

Figura 6.1: Diagrama de bloques de la nueva estructura de control

Aproximacion a un motor de CD

Los motores de CD son un elemento béasico del modelado de sistemas y pueden servir como
aproximacion para modelar motores debido a que requieren un voltaje de entrada y generan
un par y una velocidad angular a la salida. Para efectos de esta tesis el motor sin escobillas
serd aproximado a través de un motor de corriente directa.

Los motores son dispositivos que transforman la energia eléctrica en energia mecdanica, lo
cual ocasiona un par de giro y una velocidad en el eje del motor. Por tanto, un motor tiene
2 subsistemas: uno eléctrico y otro mecanico. La figura 6.2 muestra un esquema general de
un motor de CD con una hélice de carga.
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Figura 6.2: Esquema de un motor de CD

El subsistema eléctrico se denota por la ecuacién:

an(t) = Rarin(t) + L di}gt(t)

+ K0(t) (6.1)

donde wys es la fuerza electromotriz, iy es la corriente que circula por el circuito eléctri-
co, Ry es la resistencia del motor, Ljs es la inductancia del motor, K. es la constante
electromotriz y w es la velocidad angular del motor.

El subsistema mecédnico se puede denotar como:
F(t) = Jpo(t) + bib(t) (6.2)

donde el 7 es el par generado por el motor, Jiot representa la inercia total del sistema y b
es el coeficiente de friccién viscosa.

Al circular una corriente iy; por el devanado inducido, como resultado de la interaccién con
el campo magnético se ejerce sobre él un par 7 que es directamente proporcional al campo
magnético y a la propia corriente de inducido ¢5;. Considerando que el campo magnético es
constante, se tiene que:

7= Ky (6.3)

Por otra parte, el giro del devanado en presencia del campo magnético, produce una caida
de tensién o fuerza contraelectromotriz uep,x, propocional a su velocidad de giro w, dado
por:

Uemk — Keﬁ) (64)

Cambiando las ecuaciones antes descritas a dominio de Laplace y haciendo las sustituciones
pertinentes podemos obtener la ecuacién de transferencia del motor que vincula la velocidad
angular w del motor con el voltaje de alimentacién ;.

w(s) Ky

) (6.5)
anr(s)  (Jpors + b)(Lags + Ryr) + KiK.
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La relacién entre el par del eje del motor y el de la carga, asi como las velocidades del motor
y de la carga se dan por las siguientes ecuaciones:

W= Gu (6.6)

T=GT (6.7)
donde G representa la relacién de transmisién entre ambos ejes.
Si se considera que Ljs y b son muy pequefios y por lo tanto despreciables, se obtiene que:

QIJ(S) - Kt
Upr(s)  RapJiors + KiK.

(6.8)

Finalmente, haciendo los cambios de variable, la funcién de transferencia del motor de cd
puede denotarse como:
w(s) K

apr(s) T as+1 (6.9)

6.2 Componentes de hardware

El motivo principal de emplear un dispositivo de descripcién de hardware como lo es el
FPGA, se debe a la capacidad de crear médulos o componentes totalmente independientes
entre si, los cuales en conjunto son capaces de atender simultdneamente multiples periféricos,
calcular leyes de control concurrentes sensibles al tiempo de computo y la capacidad para
hacer uso exclusivo de la cantidad de recursos de hardware necesarios, incluyendo a los
buses de datos y senales de control.

El diseno realizado consiste en cinco componentes principales, de los cuales tres se encargan
de los sensores, uno a los actuadores y el tdltimo calcula las leyes de control y sincroniza
a los componentes mencionados previamente, ademas de un componente adicional usado
para la depuracién de errores y verificacién de funcionamiento. A continuacién se listan los
componentes que conforman al diseno de los componentes de hardware:

1. imu
2. dsl
3. spdfb
4. ctrl
D. esc

6. smalltest
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La figura 6.3 muestra un diagrama de bloques sintetizado de como se interconectan todos
los componentes de hardware, asi como el flujo de datos y protocolos de comunicaciéon
empleados.

UART
UART smalltest f-------- >
—»| imu e
] S —
S :
1
UART i I i2c
[ dsl > ctrl 4—» esc 4—»
T — . -
Pulsos
—»  spdfb

Figura 6.3: Diagrama de bloques de los componentes de hardware generales

A continuacién se describen los componentes de hardware generales que le dan funcionalidad
al sistema.
imu

El componente imu es el encargado de recibir una trama por el protocolo UART, la trama
es enviada por el circuito de la central inercial con una frecuencia de actualizacién de 300
Hz. La figura 6.4 muestra el diagrama de bloques de los subcomponentes de imu.

rs

25 MHz 2.08 MHz smimurxd
—_—> clk115200 >
> rxdimu
rdyimu -
. uartrxd
w’ 0, ¢7 w, 97 ¢
<

Figura 6.4: Diagrama de bloques de los subcomponentes de imu

El componente ¢lk115200 es un divisor de frecuencia a 2.08 MHz, necesario para empatar el
algoritmo de captura de una trama UART que se envia a 115200 kbps. Con dicha frecuencia
ajustada, el componente uartrzd recibe un byte de datos acompanados por bit de inicio y
de fin de transmision, activando asi una bandera y es entonces cuando el dato es tomado
por el componente smimurxzd. Este componente se basa en una maquina de estados que
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realiza la evaluacién byte a byte de la trama, si ésta es correcta, actualiza los valores, sino
son descartados.

La trama tiene un longitud de 10 bytes y se compone de los siguientes valores:

'Sl Y 6 Y 6 b mor
donde’s’ 'n’ 'p’ son caracteres ASCII (acrénimo inglés de American Standard Code for Infor-
mation Interchange) que actiian como cabecera de inicio de la trama, contintdan 1, 6, ¢, 1/.1, 0, (]5,
que son los dngulos y velocidades de navegacién de la aeronave (filtrados y discretizados)
a 8 bits; al terminar se recibe el valor calculado del xor de todos los datos de la trama a
excepcién de la cabecera. Es entonces cuando se realiza el calculo del xor, si el valor recibido
y el calculado son iguales, la trama se da por aceptada y se actualizan los datos, ademas
de enviar una senal indicando que existen datos nuevos, sino, simplemente se ignoran y la
maquina de estados espera a evaluar la siguiente trama.

Este componente al ser un sistema basado en maquina de estados, requiere una senal de
reset rs para su correcta inicializacién.

dsl

El componente dsl se encarga de recibir a través de un puerto de recepcién UART, toda
la informacién proveniente del equipo de radio control, con el cual el piloto puede lograr
movimientos sobre la aeronave. La figura 6.5 muestra los subcomponentes que lo conforman.

rs

25 MHz 625 KHz smdsirxd
—

clk38400 >

Y

rxdradio

A

rdyradio
uartrxd

A

enrtr,u, ty,ty, te

A

Figura 6.5: Diagrama de bloques de los subcomponentes de dsl

La velocidad de transferencia del receptor de radio control esté ajustada a 38,400 bps, por
ello es necesario la incorporacién del componente clk38400 cuyo trabajo es el de dividir la
frecuencia para ajustarse a las caracteristicas de la comunicaciéon. El componente uartrzd
es el encargado de recibir byte a byte, cada vez que se ha completado la recepcion, éste la
envia al componente smdslrzd, el cual por medio de una maquina de estado verifica que
los datos sean correctos y en el orden adecuado. La trama que el componente toma como
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véalida es:

OxFF O0xFF OxFF wu ty tg ty enrtr checksum (6.10)

Los primeros tres bytes (denotados por 0z F'F') forman la cabecera de la trama, después se re-
ciben los valores de las palancas de mando de transmisor de radio control (u, ¢y, tg, t, enrtr),
para culminar con el checksum de dichos valores. Si el checksum calculado y el recibido con-
cuerdan, entonces los datos contenidos en la trama son validos, sino son descartados. Si la
trama es valida se activa una bandera indicando que existen nuevos datos disponibles en el
registro.

Este componente al ser un sistema basado en maquina de estados, requiere una senal de
reset rs para su correcta inicializacién.

spdfb

El componente spdfb es el encargado de convertir pulsos de entrada de los circuitos de
medicion de velocidad de los rotores en revoluciones por unidad de tiempo. La figura 6.6
muestra el diagrama de bloques de los subcomponentes de spdfb.

rs

rdyspdfb
25 MHz 5 KHz
E— clkspdfb
A 4 \ 4 rdy1
ent1 —> b1
> smspdfb:s1 add1 memfb:m1 >
Y v rdy2
ent2 > fb2
> smspdfb:s2 add2 memfb:m2 —b
y \ rdy3
ent3 » fo3
> smspdfb:s3 add3 memfb:m3 —_—
—>>
Y v rdy4
ent4 1 fo4
> smspdfb:s4 add4 memfb:mé4 —
—>>

Figura 6.6: Diagrama de bloques de los subcomponentes de spdfb

El componente clkspdfb recibe la senal del reloj principal del FPGA y la divide para obtener
un reloj de 5 KHz. Es entonces cuando el componente smspdfb hace uso de este nuevo reloj
para realizar el muestreo de las entradas de pulsos, es decir, aumenta un contador cada vez
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que se detecta un flanco positivo durante un periodo de 25 ms, cuando este temporizador
expira, el nuevo valor es puesto en un registro y poniendo en alto una bandera que indica
que existe un nuevo dato; en el siguiente ciclo de reloj se reinicia el contador para obtener
una nueva medicién y se restablece la bandera. Es importante recalcar que el periodo de 25
ms se obtuvo experimentalmente debido a que por especificaciones del fabricante el rotor
tiene un tiempo de respuesta minimo de 20 ms para cambiar de velocidad, entonces en base
a este valor se decidi6 optar por 5 ms adicionales para garantizar la estabilizacion del propio
rotor.

Es importante tener en mente el funcionamiento del rotor en este componente, ya que
su comportamiento es no lineal y depende principalmente de tres factores: tipo de hélice,
voltaje de alimentacién y peso de la aeronave. Debido a esta no linealidad, es necesario
encontrar una relacién entrada (valor I?C) - salida (pulsos por unidad de tiempo), con la
intencién de utilizar datos siempre con las mismas unidades y reduciendo asi el tiempo de
computo. Es por esto que los rotores fueron caracterizados simultdaneamente introduciendo
el rango completo de valores I?C (0 - 120) y almacenando los resultados obtenidos a través
del circuito de medicién de velocidad. La figura 6.7 muestra las graficas que relacionan los

valores de entrada-salida de los rotores.

Rotor 1 Rotor 2
100 100
y =-0.0028x2 + 1.0578x + 6.7828 et y =-0.0033x2 + 1.0582x + 6.3976
90 90 /
80 / 80 /
g 70 / g 70 /
{60 Q60
g 50 g 50
2 40 @m==Relacion 2 40 em==Relacion
2 2
g 30 / —— Ajustada 2 30 /-/ —— Ajustada
20 20
10 10
0 0
ONY IRUADVUMONY RN ONY IRUADVUMONY RN
.«Nquﬂ'mw:\v\wmmg:: ﬂNNm#Q‘m&DI\I\wO\U\g::
Valor 12C Valor 12C
Rotor 3 Rotor 4
100 100 5
50 y =-0.003x2 + 1.0774x + 6.345:2’/ % y =-0.0028x2 + 1.0575x + 7.1607 .
80 / 80 /
2 70 g 70
Q60 / {60 /
S 5o / S 5o /
a 2
A 40 / e=Relacion a 20 / @ Relacion
2 2
& 30 // —Ajustada & 30 // —Ajustada
20 20
10 10
0 [
ONS IRV ANQOUMONT o QWA ONYT IRV ANROEMONT o RN
SRANMSSTRBRRIaIS o3 SNAMSYRBRRIaSS oA
Valor 12€C Valor 12C

Figura 6.7: Graficas de la relacién de los valores de entrada-salida de los rotores

A dichas gréficas se les realizé un ajuste de curva aproximandolas a un polinomio de se-
gundo grado; la ecuacién caracteristica de dicho polinomio fue despejada para asi obtener
la relacién inversa es decir, pulsos por unidad de tiempo por valor I2C. Al ser una fun-
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cién cuadratica solo se tomd en cuenta los resultados positivos, para ya al final crear el
componente mem fb, el cual es una memoria que contiene dicha relacién inversa, la cual se
direcciona por la cantidad de pulsos por unidad de tiempo y arroja como resultado el valor
de I?C correspondiente de cada rotor.

Cuando la operacién es completada por todos los componentes smspdfb, cada uno prende
una bandera; la conjuncién de todos las banderas a través de compuertas and conforman
la senial de listo del componente spdfb completo.

Al ser un circuito secuencial, debe ser inicializado por medio de una senal de reset 7s.

ctrl

ctrl es el componente descrito en hardware més importante, ya que se encarga de sincronizar
al resto componentes que atienden periféricos (sensores), a través de los estados de sus
banderas y por consiguiente el paso de datos por medio de registros. Con la informacién
contenida en dichos registros hace el cédlculo de las leyes de control y envia los resultados
de velocidad a los componentes que se relacionan con los actuadores (rotores).

El concepto general reside que en cada momento que se actualizan los datos de la central
inercial (300 Hz), entran a un controlador PD que se encarga de orientar a la aeronave;
en conjuncién con las salidas del controlador de orientacién y con la velocidad medida de
los rotores se calcula la salida para cada uno de los motores a través de un controlador
proporcional (P). A esta salida calculada se le suman los valores recibidos por el piloto
para inclinar a la aeronave y lograr el movimiento deseado, ya sea en orientaciéon o en
traslacion. La figura 6.8 muestra a diagrama de bloques la idea general del componente
ctrl, principalmente el flujo de datos para hacer el calculo de las leyes de control y sus
entradas y salidas correspondientes.

Velocidad Comaans
medida de de radio
los rotores control
Valor 12C Valor 12C
Pulso \4
i i Valor 12C
central inercial Valor 126 Controladores Valor 12G

— | Controlador
PD de >

controlado
PN P de L 5
., 0,6,9,0,¢ orientacion velocidad de
—_—

rotor

Figura 6.8: Diagrama de bloques simplificado del controlador de estabilizaciéon

Ampliando un poco la descripcién del componente ctrl, éste se conforma de multiples
subcomponentes que se ejecutan secuencialmente a la frecuencia del reloj de la tarjeta
CMCS002-2M (25 MHz), por lo cual, se consideraron etapas de acoplamiento ya que los
componentes que atienden a los sensores y actuadores trabajan a frecuencias considerable-
mente mas lentas. La ventaja principal de esto es aprovechar la frecuencia de oscilacién
mayor para hacer la mayor cantidad de operaciones en el menor tiempo posible, ddndole
asi al sistema la posibilidad futura de probar leyes de control més complejas y que requieran
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de mas operaciones de procesamiento.

El componente pulser se encarga de hacer el acomplamiento en dos componentes con fre-
cuencia de oscilacion distinta, es decir, tiene como entrada la senal de nuevos datos en el
registro de la central inercial, el cual es un pulso a 2.08 MHz y lo convierte en un pulso de
25 MHz, con la finalidad de solo disparar el proceso del computo cada vez que el evento
sucede y no miiltiples ocasiones, debido a la diferencia con la longitud del periodo del pulso
original. Cuando los nuevos datos son recibidos por el componente pdctrl, este copia los
registros de los datos actualizados de la central inercial (¢, 0, ¢, zb, 0, d)) y las ganancias de
los controladores PD (K, Kp o, Kpp ¢, Kap, Kap, Kq), los cuales se aplican directamente
y en el orden descrito. Este controlador busca que la orientacién de la aeronave tanto en
sus angulos como en sus velocidades angulares siempre tiendan a 0. Terminado este proceso
se activa una bandera que le indica al componente spderror que los datos calculados ya se
encuentran en el registro y estan disponibles.

spderror realiza el computo de la velocidad deseada en cada uno de los rotores en base al
controlador PD de orientacién ademads de la velocidad adicional relacionada con la fuerza
de empuje u para mantener el helicoptero suspendido y se le resta la velocidad actual de
giro en los rotores, con esto se obtiene un valor de error. Las ecuaciones que describen el
calculo de este error se basan en el diagrama de cuerpo libre presentado en la figura 4.3 y
son:
errspdl = (u+ cpyp + Cpo — Cpp + Cap + Cdp — Cag) — fb (6.11)
errspd2 = (u — ¢y + Cpo + Cpg — Caw + Cap + Cag) —
errspd3 = (u+ cpy = Cpo + Cpg + Cay — Cao + Cag) — f03
( ) —

errspdd = (U — Cpp — Cpg — Cp.p — Cdyp — Cd,0 — Cd.

Una vez que el cédlculo ha concluido, el componente activa una bandera que indica que
los errores en los registros ya estdn disponibles para que el componente spdpctrl copie
dichos registros al igual que la ganancia de controlador de velocidad P (K ¢rrepd) ¥ los
multiplique, creando asi el lazo retroalimentado de cada uno de los rotores. Cuando lo
operacion ha concluido, se prende la bandera para que el componente spdrir copie los
registros que contienen los nuevos resultados (cml,cm2,cm3,cm4). Con estos valores en
adicién a los comandos recibidos del sistema de radio control (u,ty,ts,t4) describen las
ecuaciones finales que dotan al sistema no sélo de estabilidad sino también de operabilidad
para el piloto; las ecuaciones son:

spml = u +ty +tg —ty +cml (6.12)
spm2 = u — ty, +tg +ty + cm2
spm3 = u + ty — tg + 1ty + cm3
spmd = u —ty —tg —ty +cmd

Cuando se ha concluido el célculo, spdrir verifica el estado el componente esc, este com-
ponente se encarga de la transaccién de datos I?C con los controladores de velocidad para
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motores sin escobillas. Si el componente no esté en espera del dato, entonces spdrtr actua-
liza el registro con los valores calculados (spml, spm2, spm3, spm4), en caso contrario el
valor del registro no es actualizado y los datos son desechados. En este punto también se
realiza un acoplamiento de frecuencias debido a que el lazo de control se ejecuta a 25 Mhz,
mientras que el componente esc tiene un divisor a 403 KHz.

La figura 6.9 muestra un diagrama de bloques detallado del componente ctrl, considerando
las entradas, las salidas, senales de interconexién y el flujo de datos entre subcomponentes.

Cabe resaltar que los componentes descritos son secuenciales por lo que hacen uso de la
senal de reset rs para su correcta inicializacion.
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esc

El componente esc se encarga de recibir los nuevos datos de velocidad para cada uno de
los rotores y enviarlos por medio del protocolo I2C paralelamente y en sincronfa. La figura
6.10 muestra el diagrama de bloques de los subcomponentes de esc.

El componente clki2¢c es un divisor de frecuencia a 403 KHz, este reloj es usado por el
resto de los subcomponentes. El componente smesc es una maquina de estados la cual tiene
diversas funciones, como habilitar o deshabilitar los motores por medio de la senal enrtr
(paro de emergencia), inicializar los controladores de velocidad para motores sin escobillas
para su arranque y actualizar la velocidad de los rotores.

Cuando el componente smesc no estd enviando una trama y ocurre un evento a partir del
calculo del control, entonces copia el registro con los valores actualizados de los rotores
(spml, spm2, spm3, spm4) y los pasa al componente i2cesc. Este ultimo componente se
encarga de generar la trama I2C, la cual se basa en dos lineas de transmisién-recepcién
para llevar a cabo la comunicacién, la de datos (sdaesc) y el reloj (sclesc). Propiedades
adicionales acordes al protocolo como bit de inicio y fin de transmisién, acknowledge y clock-
stretchting fueron implementados, si se desea conocer a profundidad dichas caracteristicas
sera necesario revisar el RFC de I?C de Philips.

Es importante hacer notar que el protocolo fue disenado para trabajar en un esquema
maestro-esclavo, pero para efectos practicos de esta tesis, los buses se hicieron dedicados
con la finalidad de actualizar todos los rotores sincronamente. Debido a esto, los dispositivos
que estan dentro del bus deben utilizar direcciones diferentes para poder ser accesados de
forma correcta, pero al tener un bus dedicado los controladores de velocidad para motores
sin escobillas conservaron su direccién original (en hexadecimal 0x80). En la figura 6.11 se
muestra la trama para actualizar la velocidad de los motores.

Donde el vector [D6 ... D0] indica la nueva velocidad dentro del rango de 0 a 120. En funcién
a la naturaleza del protocolo, ambas senales sdaesc y sclesc son de entrada-salida, multi-
plexandose segun la posicion de la trama. En caso de que no exista senal de acknowledge,
en alguna de la fases de la trama, se envia inmediatamente el bit de paro y se reintenta.

Al ser un circuito descrito a través de maquinas de estado, debe ser inicializado por medio
de una senal de reset general rs.

smalltest

El componente smalltest se encarga de revisar datos de todos los componentes que inte-
gran el diseno completo y enviarlos por protocolo UART con la intencién de depurar al
sistema y crear un historial de vuelo instantdneo y automético. La figura 6.12 muestra los
subcomponentes que lo conforman.

El componente clk115200 esta presente ya que se requiere una velocidad de transmisién
de 115,200 bps. El componente smalltestrxd recibe todas las variables de entrada, senales
intermedias y salidas (u, ty, tg, tg, ¥, 0, qﬁ,z/}, 9, gf), spml, spm2, spm3, spmd, fbl, fb2, fb3,
fb4), las almacena en un buffer y va pasando dato por dato al componente uarttxd para
su serializacion de acuerdo al protocolo. En cuanto el proceso termina, se reinicia de nuevo
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25 MHz ) 403 KHz smesc:ul
—> clki2c >
>
sdaesct
< >
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Figura 6.10: Diagrama de bloques de los subcomponentes de esc

INICIO DIRECCION RW ACK VELOCIDAD ACK

Figura 6.11: Trama I?C para actualizar la velocidad de los motores
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A4
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uarttxd

u, ty,to, ty, 1, 0,0, P, 6, (,f-‘), spml, spm2, spm3, spmd, fbl, fb2, fb3, fb4

»
>

Figura 6.12: Diagrama de bloques de los subcomponentes de smalltest

con los nuevos parametros. La trama a enviar se define a continuacién:
n P u ty tg ty P 0 1) w 0 qb spml spm2 spm3 spmd fbl fb2 fb3 fb4  zor

Los caracteres ASCIL's’ ‘n 'p’ forman la cabecera de la trama; a todos los datos que indican
el estado del vehiculo se les realiza la operacion xor de forma recursiva y se anexa al final
de trama, asi el destinatario puede comprobar la integridad de los datos y saber asi si son
ttiles o no.

Este mddulo es independiente a los demas por lo que no aporta retardos al sistema, sim-
plemente monitorea y envia el estado general del quadrotor, por lo que éste puede no ser
sintetizado en el diseno ganando asi recursos adicionales. Al igual que los componentes an-
teriores, al tener maquinas de estado para la resolucién, se debe inicializar a través del senal
general de reset rs.

6.3 Recursos utilizados

Esta seccién hace referencia a la tabla 6.3, la cual muestra la relacion de los recursos usados
del FPGA Altera EP3C25-C8 después de la sintesis del diseno. Es importante notar que la
mayoria de los recursos utilizados son elementos logicos, ya que el sistema en su totalidad se
basa en circuito secuenciales y maquinas de estado, las cuales aparte de l6gica combinatoria
hacen uso de los registros como almacenamiento temporal.

Recursos Porcentaje usado ‘ Cantidad usada
Total de elementos 16gicos 28 % 6,815/24,624
Total de pines 16 % 25/157
Total de bits de memoria 1% 3,960/608,256
Multiplicadores de 9 bits embebidos 11% 14/132
Total de PLLs 0% 0/4

Tabla 6.1: Recursos del FPGA utilizados por el diseno

Se puede observar que existe una gran cantidad de recursos dentro del FPGA que pueden
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ser usados para aumentar la versatilidad del quadrotor o agregar nuevas funciones sin que
el tiempo del procesamiento de la ley de control se vea comprometido.

6.4 Resultados experimentales

La sintonizacién de las ganancias de las leyes de control en el prototipo puede llegar a
ser dificil dado que, si las ganancias de control estdn mal ajustadas pueden dar lugar a
colisiones. Mas atn, una vez que se encuentra un conjunto de ganancias aceptable, no es
posible asegurar que dichas ganancias son las éptimas. Es por esto que el desarrollo de la
simulacion numérica del sistema en lazo cerrado ayudé a determinar los valores iniciales de
las ganancias, para después realizar el ajuste de estas directamente en el prototipo, logrando
asi la estabilizacién del quadrotor.

Los valores finales de las ganancias obtenidas de manera experimental se muestran en la
tabla 6.2.

’ Variable ‘ Ganancias proporcionales ‘ Ganancias derivativas

Yaw kpﬂl) = 1,3 kd,w =2
Pitch k'pﬁ =0,23 kd’g =1,2
Roll /fp’(ﬁ = 0,2 kd,d) =1

Tabla 6.2: Ganancias experimentales para controlador embedido en FPGA

Estas ganancias fueron ajustadas después de 53 vuelos y reflejan un punto donde se alcanza
la estabilizacién del prototipo. Adicionalmente a las ganancias de los controladores descri-
tas en la tabla 6.2, la ganancia del controlador proporcional de velocidad (K errspa) fue
establecida en 1. Este valor de ganancia unitario fue obtenido experimentalmente durante
los vuelos de la aeronave.

Después de ajustar la ganancias, los datos tutiles que describen el comportamiento interno
fueron enviados y almacenados por periodo aproximado de 5 minutos en vuelo cuasiesta-
cionario. La intencién de este vuelo, es que un operador competente sea capaz de pilotear
la aeronave principalmente haciendo movimientos sobre el angulo de yaw y pequenos mo-
vimientos sobre pitch y roll, alcanzado asi desplazamientos laterales sin que el sistema se
desestabilice.
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La figura 6.13 muestra las graficas del vuelo suspendido para los dngulos (1,0, ¢) y las
velocidades angulares (v, 6, ¢) medidas en referencia al marco inercial (Z).
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Figura 6.13: Gréficas experimentales de los dngulos y velocidades angulares
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La figura 6.14 muestra las graficas de las velocidades I2C generadas a partir de las acciones
de control (71, 70, 7¢).
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Figura 6.14: Gréficas de la evolucién de las acciones de control en el prototipo

Cabe resaltar que como el controlador actiia ante los cambios o perturbaciones de las varia-
bles medidas, esto ocurre cuando t = 18000 cs, el operador presiona la palanca asignada a
yaw con sentido negativo en el transmisor de radio control logrando asi{ un minimo menor
a -180°, pero debido a la convencién usada por el sistema, se convierte en un maximo tras
superar el rango que lo delimita, después de ese momento el operador regresé la aeronave
a la posicién inicial. Es importante destacar el desempeno del controlador, ya que para
el mismo tiempo propuesto, se observa un incremento en la ley de control 7, ocasionado
por la perturbacién del operador a través del transmisor de radio control. En este punto,
el sistema ya estd expuesto al ruido generado por multiples factores, pero principalmente
atribuido a la vibracién del prototipo, errores de medicién, errores de comunicacién en el
envié de datos e inclusive del propio filtrado, pero su evolucién demuestra su capacidad
para compensarlos.
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Debido a que el sistema de control fue ampliado con respecto a la aproximacién derivada del
modelo matemético, a continuaciéon se muestra en la figura 6.15 las gréficas de la velocidad
medida para cada uno de los motores.
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Figura 6.15: Graficas experimentales de la velocidad angular medida de los motores

Las entradas de control para las velocidades motores se ilustran en la graficas de la figura

6.16.
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Figura 6.16: Gréficas experimentales de los valores I?C de los motores

Las graficas de las entradas de control para los motores muestran un valor I2C promedio
de 84, el cual es el valor minimo necesario para la sustentacién del helicoptero, este valor
genera la fuerza de empuje necesaria para contrarrestar el peso de la aeronave. Al final de la
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prueba, se observa que este valor se incrementa debido a perdida de energia de la baterias,
por lo que el piloto se ve en la necesidad de aumentar la fuerza de empuje para compensar
este fendmeno.

Para la medicién de los dngulos y velocidad angulares referenciados al marco inercial (Z),
se uso un sistema de captura de movimiento MotionAnalysis [3], en el cual por medio de
marcadores reflectivos sujetos a la aeronave y a través de un sistema de cdmaras se puede
conocer y almacenar la dindmica de dicho objeto. La conexién hacia el sistema se hace
a través del Robot Operating System (por sus siglas en inglés ROS) [9] en Linux, en el
cual se crearon los nodos que centralizan los datos internos del quadrotor y del sistema de
camaras. La figura 6.17 presenta graficamente un mapa tridimensional del vuelo realizado,
en donde se encuentra el marco de referencia inercial (denotado como /mocap) y el marco
de referencia del cuerpo (denotado por /quadrotor).

N

' /quadrotor

Figura 6.17: Visor tridimensional rviz de ROS

La figura 6.18 muestra el lugar de pruebas donde se realizaron los vuelos del quadrotor, el
cual es una locacién cerrada, con iluminacién controlada para no afectar la medicién de las
camaras infrarrojas.
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Figura 6.18: Hangar de vuelo en la Universidad de Freiburg, Alemania

Videos

Al momento de redactar esta tesis se presentan dos videos disponibles en la red los cuales
muestran el desempeno en diferentes locaciones cerradas, el primero es dentro de un cuarto
reducido con multiples objetos y el segundo es dentro del hangar de vuelo en la Univer-
sidad de Freiburg, Alemania donde el sistema de captura movimiento registra los datos
de vuelo. Estos videos se encuentran en la siguientes ligas: http://www.youtube.com/watch?
v=j_rdtAPrwOA y http://wuw.youtube.com/watch?v=_QEtRv9-Zqo. De igual forma, los videos
estan contenidos en el medio digital que acompana a esta tesis.

6.5 Resumen

En este capitulo se detallan los componentes de hardware usados para la integracién del
quadrotor, que involucran la medicién, la accién de control y las comunicaciones remotas.
Se hacen también ciertas consideraciones relativas al modificar el controlador descrito en el
capitulo anterior, asi como su descripcién extensa del lazo retroalimentado, incluyendo un
andlisis del consumo de recursos que ocasiona el disenio en el FPGA.

Se presentan las nuevas ganancias ajustadas al prototipo, asi como las graficas de entrada-
salida, medidas por un sistema de captura de movimiento que comprueba de forma eficiente
el desempeno del controlador, pero desde el marco de referencia inercial, obteniendo asi las
coordenadas generalizadas sin ruido o perturbaciones.
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Capitulo 7

Conclusiones y trabajo futuro

7.1 Conclusiones y aportaciones

En México existe la necesidad de realizar tareas de busqueda y reconocimiento de terreno
cuando se presentan desastres naturales, para ello se hace uso de aeronaves tripuladas. Sin
embargo, este tipo de operaciones tienen un alto impacto econémico, ademéas de poner en
riesgo la vida de la tripulacién. El presente trabajo muestra una primera aproximacion del
diseno, la construccion, el control y la implementacion de un quadrotor de bajo costo que
puede ser usado con dichos fines y asi ayudar al ser humano en tareas dificiles como lo son los
desastres. Todas las tareas listadas fueron llevadas a cabo sisteméticamente, constantando
asi que el prototipo final es capaz de permanecer en vuelo suspendido y con ayuda de un
piloto generar movimientos orientacion y traslacion.

La construccién del quadrotor tuvo retos importantes ligados con la seleccién de materiales
principalmente para la construccién de los brazos y la central inercial. Al iniciar el proyecto
se escogi6é madera de balsa de 1/8 de pulgada, la cual fue forrada manualmente con una placa
de fibra de carbono de 1/32 de pulgada de cada lado, después con un material compuesto de
dos cubiertas de fibra de carbono de 1/16 de pulgada y un centro de espuma industrial con
espesor 1/4 de pulgada; ambos materiales se rompieron después de que el helicéptero cay6 al
piso en repetidas ocasiones. Finalmente se escogié un material compuesto que incorpora
madera de balsa con un espesor de 1/4 de pulgada y cubiertas de fibra de carbono de
1/16 de pulgada. Por otro lado, la central inercial serial CHRobotics CHR-6dm AHRS [22]
escogida al inicio del proyecto, era extremadamente ruidosa, principalmente en las senales
provenientes de los giroscopios, para contrarestar este problema se disenaron filtros digitales,
se aisld opticamente a la central inercial y se probaron diferentes retenedores antivibracion,
pero ninguno de estos métodos funciond, la solucién fue construir la central inercial con
filtrado analégico.

El proceso de implementaciéon fue mas complicado que haciendo uso de cualquier otro dis-
positivo de procesamiento embebido, comtinmente un microcontrolador o un DSP, ya que
estos poseen una serie funciones, librerias y tipos de datos ya preestablecidos por el lenguaje
de programacion, lo cual hace que realizar una conversién de tipo de dato o una simple ope-
racién aritmética de tipo flotante puede describirse con una sola linea de texto, en cambio la
descripcién en VHDL es sumamente detallada y requiere que se cumplan ciertas caracteristi-
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cas principalmente relacionadas con el tiempo de propagacién en las maquinas de estado
que secuenciaban los procesos de ejecucion y calculo. Esto representé una gran factor en
el tiempo de desarrollo de esta tesis. Pero por otro lado, justamente esta implementacién
representa la principal aportacién de este trabajo, formando asi los cimientos para futuros
trabajos, que deseen ampliar el alcance del prototipo basado en un proyecto sélidamente
construido y probado.

La adicién de un controlador proporcional para cada rotor fue necesaria, ya que el prototipo
fue construido en base a los articulos cientificos reportados en el estado del arte, los cuales
no hacfan menciéon a problemas de estabilizacién por diferencias fisicas inherentes a la
mecanica de los rotores, con ésta modificacién, se anadieron elementos electromecanicos no
contemplados al inicio del proyecto, asi como modificaciones en el diseno VHDL.

7.2 Trabajo futuro

La recompensa del trabajo bien hecho es la oportunidad de hacer mds trabajo bien hecho.
(Jonas Edward Salk). Suponiendo que la primera parte de esta célebre frase sea cierta,
entonces no queda mas indicar algunos de los trabajos a realizar en un futuro inmediato
esperando que se cumpla la segunda parte de la afirmacién del Dr. Salk y puedan ser una
buena continuacién de esta tesis.

Uno de los puntos mas interesantes a continuar de esta tesis es culminar la obtencién de
parametros a través de la técnica de identificacion de sistemas, con la finalidad de conocer
el modelo no lineal a detalle y mediante los datos de entrada y salida del sistema retroali-
mentado, esta técnica es capaz de ajustar de manera precisa aquellos parametros que son
complicados o practicamente imposibles de medir, siendo benéfico por dos razones: proponer
un control ya ajustado listo para probarse en el prototipo con ganancias 6ptimas y conocer
las limitaciones del prototipo para llevarlo a condiciones de vuelo extremo en funcién de
dichos parametros para realizar piruetas o acrobacias, debido a que se conoce la dindmica
no lineal, para esto es necesario proponer una estrategia de control diferente.

Otro punto a desarrollar es la autonomia del prototipo para cubrir una trayectoria especifica
sin la intervencién de un piloto, principalmente para labores de reconocimiento y fotografia.
El diseno sintetizado en FPGA consumié solo el 28 por ciento de sus recursos, es por esto
que la adicion de multiples sensores es factible para expandir la operabilidad del quadro-
tor. Sistemas de localizacién como GPS (acrénimo en ingles de Global Positioning System),
radares, sistemas de captura de movimiento, son ejemplos de nuevos sensores que pueden
enriquecer la maniobrabilidad, integrando esto con técnicas de vision artificial y reconoci-
miento de patrones, principalmente flujo 6ptico, las opciones se multiplican para desarrollar
una gran cantidad de tareas especificas. La parte interesante de lo descrito anteriormente
es la capacidad de hacer toda estd integracién sin afectar el tiempo de computo debido al
paralelismo inherente al FPGA.

Por ultimo integrar los dos puntos anteriores para crear escuadrones de quadrotores descen-
tralizados los cuales realicen tareas de cooperativas, como lo son el levantar objetos pesados,
bisqueda extensiva en zonas delimitadas o el mismo rescate de personas en situacion de
peligro, capaces de ser desplegados ante cualquier situacion y con bajo costo de produccién.



Nomenclatura

Acknowledge En I?C, es el acuse de recibo por parte del dispositivo destino cuando se ha
transmitido en el bus un byte de direccién o de dato.

Buffer Ubicacién en la memoria de en un instrumento digital reservada para el almacena-
miento temporal de informacion digital, mientras que esta esperando ser procesada.

Clock-stretching En I?C, un dispositivo esclavo puede mantener la linea de reloj en bajo
antes de recibir o mandar un byte, indicando asi que no esta listo para procesar mas
datos.

DSP Digital Signal Processor, es un sistema basado en un procesador o microprocesador
que posee un juego de instrucciones, un hardware y un software optimizados para
aplicaciones que requieran operaciones numeéricas a muy alta velocidad.

Encoder Es un dispositivo electromecénico usado para convertir la posiciéon angular de un
eje a un cédigo digital, lo que lo convierte en una clase de transductor.

FPGA Field Programmable Gate Array, es un dispositivo semiconductor que contiene
bloques de l6gica cuya interconexién y funcionalidad puede ser configurada en sitio
mediante un lenguaje de descripcién especializado.

I2C Inter-Integrated Circuit, es un protocolo de comunicaciones en serie.

MEMS Microelectromechanical Systems, se refieren a la tecnologia electromecédnica, mi-
crométrica y sus productos.

Motor sin escobillas Es un motor eléctrico que no emplea escobillas para realizar el cam-
bio de polaridad en el rotor.

Multirotor Helicéptero que posee tres o mas rotores.

PPM Pulse Position Modulation, es un tipo de modulacién en la cual una palabra de R
bits es codificada por la transmisién de un tnico pulso que puede encontrarse en
alguna de las 2™ posiciones posibles.

Trama Conjunto de datos con un formato predefinido empleado en comunicaciones entre
dispositivos.

UART Universal Asynchronous Receiver-Transmitter, es un protocolo de comunicaciones
en serie.
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