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Resumen

Se presenta el disefio mecdnico y electrénico, modelado cinemético y dindmico, programacién y control de un helicéptero
de 2 GDL y de bajo costo. Si bien existen plataformas comerciales de helicopteros de 2 GDL, su costo es elevado y por ende
son poco accesibles. Esta situacién puede evitarse mediante el uso de una plataforma basada en software de cédigo abierto y
en un sistema de adquisicién de datos de bajo costo. Para este fin, en este articulo se presenta un helicéptero de 2 GDL cuyos
movimientos de cabeceo y guifiada son accionados por motores de corriente directa, y son medidos por encoders 6pticos. Para la
interpretacidn, procesamiento y monitoreo de los movimientos del helicéptero se emplea una computadora con Matlab Simulink.
Para la adquisicién de datos de los encoders y la generacion de las sefiales de control del helicOptero se utiliza una tarjeta Arduino
Mega, la cual se comunica con Matlab-Simulink por medio del Toolbox Arduino IO de cédigo abierto. También, se propone un
procedimiento para estimar los pardmetros del modelo dindmico del helicéptero, y se utilizan para disefiar controladores PI-D,
los cuales permiten que el helicoptero siga una trayectoria deseada. El andlisis de estabilidad del sistema en lazo cerrado toma en
cuenta la interaccién entre los movimientos de cabeceo y guifiada. Se verifica el desempeiio de la plataforma propuesta mediante
resultados experimentales, los cuales se visualizan en un video.

Palabras clave: Helicoptero de 2 GDL, control en tiempo real, estimacién de pardmetros, software de cddigo abierto, tecnologia
de bajo costo.

Development and control of a low cost 2 DOF laboratory helicopter

Abstract

The mechanical and electronic design, kinematic and dynamic modeling, programming, and control of a low-cost 2-DOF
helicopter are presented. Although there are commercial platforms for a 2-DOF helicopter, their cost is high, and therefore they are
not easily accessible. This situation may be avoided by using a low-cost platform based on open-source software and a low-cost
data acquisition system. To this end, this article presents a 2-DOF helicopter whose pitch and yaw movements are actuated by DC
motors, and they are measured by encoders. For the interpretation, processing, and monitoring of the movements, a computer with
Matlab Simulink is used. Data acquisition of the encoders and the generation of the control signals of the helicopter are carried
out by an Arduino Mega board, which communicates with Simulink through the open-source Arduino IO Toolbox. A procedure to
estimate the parameters of the dynamic model of the helicopter is also proposed, and they are used for designing PI-D controllers,
which allow the helicopter to follow a desired trajectory. The closed-loop stability analysis of the system takes into account the
interaction between pitch and yaw motions. In addition, the performance of the proposed platform is verified through real-time
experiments, which are shown in a video.

Keywords: 2-DOF helicopter, real-time control, parameter estimation, open-source software, low-cost technology.
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1. Introduccion

Como se menciona en Madridano et al. (2020), los desarro-
llos recientes en vehiculos aéreos no tripulados (VANT) han be-
neficiado enormemente al sector publico, civil y militar. Entre
ellos, los VANT con hélices son los mds populares debido a sus
capacidades de despegue y aterrizaje vertical, mayor maniobra-
bilidad y menor tamafio (Shraim et al., 2018; Sanchez-Fontes
et al., 2020; Rico-Azagra et al., 2021). Especialmente, los he-
licopteros son eficientes en vuelo y se utilizan ampliamente en
misiones de vigilancia y recopilacién de datos (He et al., 2021).
Por lo anterior, varias instituciones de investigacién y universi-
dades han centrado su investigacion en este campo (Xilun et al.,
2019), enfocandose principalmente en mejorar los aspectos me-
catrénicos y computacionales del sistema, donde el primer as-
pecto se refiere al disefio del hardware, y el segundo esta rela-
cionado con el disefio del controlador de movimientos y en su
programacion.

En particular, el helicoptero de 2 grados de libertad (GDL)
ha sido ampliamente utilizado en el campo académico y de in-
vestigacidn para mostrar el comportamiento y control de los
VANT. Este sistema estd disponible comercialmente para ve-
rificar una variedad de técnicas de control, incluyendo el con-
trol neuronal (Zhao et al., 2022), neurodifuso (Oztiirk y Ozkol,
2021; Evangelista y de Oliveira Serra, 2022), modos deslizan-
tes (Sadala y Patre, 2018; Patel y Mehta, 2021), control robus-
to basado en el aprendizaje (Reyhanoglu et al., 2022), control
pasivo tolerante a fallas (Zudiiga et al., 2021), control satura-
do (Kim y Yoo, 2021), control de realimentacién por retroce-
so (backstepping) adaptable (Schlanbusch y Zhou, 2020), con-
trol linealizante por retroalimentacién (Xin et al., 2019), con-
trol 6ptimo (Kumar et al., 2016; Luo et al., 2017), entre otros.
Si bien estas plataformas comerciales han sido de gran utilidad
en el &mbito académico y de investigacion, su costo es elevado.
Por esta razon, algunos investigadores se han enfocado en de-
sarrollar plataformas de helicopteros de bajo costo, las cuales
se presentan en la Tabla 1. Sin embargo, la parte mas costosa
de los disefios presentados en Ahmed et al. (2010); Sharma y
Pfeiffer (2017); Castellanos y Ballesteros (2019) es el sistema
de adquisicion de datos, y atn hay margen para reducirlo uti-
lizando microcontroladores genéricos (Khakshour y Khanesar,
2016; Neto et al., 2016; Solaque Guzmén et al., 2014), a ex-
pensas de la dificultad en la programacién de los algoritmos de
control.

Por otro lado, en los dltimos afios se han generado varios
trabajos sobre el disefio de controladores para los VANT, entre
los que destacan los descritos en Xilun et al. (2019); Ozbek
et al. (2016); Wei-hong et al. (2021); Ghersin et al. (2021);
Rodriguez-Cortés (2022). La mayoria de los controladores pre-
sentados se validan mediante estudios de simulacion, posible-
mente debido al alto costo de las plataformas experimentales y
de los sistemas de adquisicion de datos, asi como por las res-
tricciones del hardware y por la implementacién del sistema
de control. Dado que el uso de plataformas experimentales es
esencial para validar el control de movimiento de los VANT, es
muy deseable desarrollar una plataforma de bajo costo basada

en software de c6digo abierto, que sea facil de implementar y de
construir, y que sea asequible para la mayoria de los estudiantes
e investigadores, tal como se menciona en Flores-Calero et al.
(2020). Este hecho ha motivado la realizacién de este trabajo,
cuyo objetivo es desarrollar una plataforma experimental basa-
da en un helicéptero de 2 GDL y de bajo costo, que permita
realizar diversas actividades, tales como la investigacion y la
enseflanza de la teoria de control automdtico. Las principales
contribuciones del documento son las siguientes:

= Se describen en detalle el disefio mecénico y electroni-
co de la plataforma propuesta, su modelo cinematico y
dindmico, las especificaciones de los sensores y actuado-
res, asi como el disefio y programacion del controlador
del helicéptero.

= Se propone una nueva metodologia para estimar los para-
metros del modelo dindmico del helicoptero, los cuales
son necesarios para disefiar su controlador y analizar su
estabilidad. Esta técnica de identificacién paramétrica se
basa en el modelo en estado estacionario del helicéptero
y es mds simple que la presentada en Osmic et al. (2010).

= Se proponen y sintonizan 2 controladores PI-D, uno para
controlar los movimientos de cabeceo y otro para contro-
lar los movimientos de guifiada. Se analiza la estabilidad
del sistema en lazo cerrado, y se presentan la condiciones
para garantizar la estabilidad del helicoptero. Este andli-
sis de estabilidad toma en cuenta el acoplamiento entre
los movimientos de cabeceo y guifiada, a diferencia del
presentado por Solaque Guzman et al. (2014). Al emplear
controladores PI-D en lugar de controladores PID tradi-
cionales se evita el efecto de patada derivativa debido a
sefiales de referencia constantes.

= Se emplea una tarjeta Arduino Mega para la adquisicién
de datos del helicoptero y para generar las sefales de con-
trol. Esta tarjeta se comunica con una computadora per-
sonal por medio del Toolbox Arduino IO de Simulink.
La ventaja de este sistema de adquisicion de datos es que
es mucho mds econdmico que los presentados en Ahmed
etal. (2010); Sharma y Pfeiffer (2017); Castellanos y Ba-
llesteros (2019).

= La ventaja del Toolbox Arduino IO es que es de cédigo
abierto y permite realizar el control automatico del he-
licéptero tiempo real. Ademds, toda la programacién del
algoritmo de control del helicoptero se realiza por me-
dio del software Simulink, con el cual es posible disefiar
otras técnicas de control usando un entorno visual basa-
do en diagramas de bloques, cuya programacion tiene un
nivel de abstraccién mayor que la empleada en las plata-
formas descritas en Khakshour y Khanesar (2016); Neto
et al. (2016); Solaque Guzmaén et al. (2014).

Este articulo esta organizado como sigue. La seccién 2 pre-
senta la plataforma experimental construida describiendo cada
uno de sus componentes. Tanto el modelo cinematico como el
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Tabla 1: Plataformas de helicdpteros de 2 GDL.

Referencias Controlador Adquisicion de datos Software
Ahmed et al. (2010) Modos deslizantes Tarjeta PCI Matlab/Simulink
Sharma y Pfeiffer (2017) LQR and MPC National Instruments Matlab/Simulink
Castellanos y Ballesteros (2019) Difuso Tarjeta NI USB-6008 Labview
Khakshour y Khanesar (2016) Fraccionario Microcontrolador ARM LPC1768 Embebido
Neto et al. (2016) Asignacién de polos Tarjeta Freescale FRDM-K64F Embebido
Solaque Guzmén et al. (2014) PID y difuso PIC 18F4550 Lenguaje C#

dindmico del helicéptero de 2 GDL se deducen en la seccién 3.
Por otro lado, la seccién 4 presenta el procedimiento propues-
to para estimar los pardmetros del modelo dindmico, mientras
que en la Seccién 5 se emplean estos pardmetros en el disefio
de 2 controladores PI-D que estabilizan al helicéptero y permi-
ten que siga una trayectoria deseada. Finalmente, la Seccién 6
presenta los resultados experimentales obtenidos con la plata-
forma, y la Seccién 7 describe las conclusiones de este trabajo.

2. Arquitectura de la plataforma experimental

| Motor Cabeceo

_. Encoder Cabeceo {| Motor Guinada

Mov1mlento de
Cabeceo

Mov1m1ento de |
Guinada

Encoder Guinada

Figura 1: Plataforma experimental propuesta.

La Figura 1 muestra el helicéptero de 2 GDL desarrollado,
mientras que su disefio mecédnico y dimensiones se presentan
en la Figura 2. El helicéptero esta acoplado a una estructura
para no golpear ni lastimar a los usuarios debido a algin error
en el disefio de su controlador. El fuselaje del helicéptero es de
acrilico de 3 mm, mientras que su soporte es un perfil de ace-
ro tubular de 3/4 pulgadas con 2 mm de espesor. En el fuselaje
del helicoptero se encuentran 2 contrapesos que modifican su
centro de masa.

El diagrama de bloques y el sistema electrénico del he-
licptero se muestran en la Figura 3. El helicéptero se compone
de 2 motores de corriente directa (CD) acoplados a unas pro-
pelas que permiten la elevacion y rotacion del helicoptero. El
modelo de las propelas es el 1045, las cuales tienen una lon-
gitud de 25.4 cm y su paso es de 11.4 cm. El motor empleado
para generar el movimiento de cabeceo es de CD sin escobillas,
modelo A2212/13T, cuya velocidad es de 1000 RPM por vol-
tio. El driver ESC 30A controla la velocidad de este motor por

medio de modulacién por ancho de pulso (pwm). Por otro la-
do, para accionar el movimiento de guifiada del helicéptero se
emplea un motor de CD con escobillas, modelo 775, cuya velo-
cidad puede llegar hasta 10000 RPM. La velocidad y el sentido
de giro de este motor se controlan por medio de un puente H,
modelo VNHS5019.
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(a) Modelo CAD en 2D (unidades en mm).

(b) Modelo CAD en 3D.

Figura 2: Diseflo mecdnico.
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El motor de CD sin escobillas A2212/13T gira solo en una
direccién ya que su driver ESC 30A no permite el cambio de
giro mientras el motor se encuentra energizado. Incrementando
su velocidad permite aumentar el dngulo de cabeceo, mientras
que decrementando su velocidad permite reducir este dngulo.
Por otro lado, para el movimiento de guifiada se emplea el mo-
tor de CD con escobillas 775 ya que su driver VNH5019 per-
mite el giro del motor en ambas direcciones, y de esta forma el
angulo de guifiada puede ser positivo o negativo. Para el movi-
miento de guifiada no se emplea el motor de CD sin escobillas
A2212/13T, ya que con este motor el movimiento seria en una
sola direccidn.

Encoder

Encoder
Cabeceo

Guinada

Sensores l—

voltaje
analogico

Filtro
Pasabajas

Computadora con
Matlab/Simulink y
Toolbox Arduino I0

Arduino
Mega

Controlador
VNHS5019

Controlador
ESC 30A

Motor A2212/13T
Cabeceo

Circuitos de interfaz

Motor 775 12V
Guinada

(a) Diagrama de bloques.

Controlador ESC 30A

Controlador
VNH5019

Encoder | Encoder
Cabeceo | Guinada

Filtro
Pasabajas

Motor 775 12V
Guinada
12V

(b) Diagrama electronico.

Figura 3: Disefo electrdnico.

Los 4ngulos de cabeceo y guifiada se miden utilizando en-
coders de cuadratura de 400 y 600 pulsos por revoluciéon (PPR),
respectivamente. Se emplea la codificacion X4 en 1as sefiales
proporcionadas por los encoders, lo cual permite aumentar su
resolucion cuatro veces. De esta manera se pueden detectar mo-
vimientos de 360/(4 x400) = 0.23° y de 360/(4 x 600) = 0.15°
en los ejes de cabeceo y de guifiada, respectivamente

Se utiliza una tarjeta Arduino Mega para la adquisicién de
datos del helicéptero en tiempo real, y esta tarjeta sirve como
interfaz entre la computadora y el helicéptero. Para que esta tar-
jeta realice adquisicién de datos se requiere el firmware adioe,
el cual se puede descargar en Giampiero Campa (2023b). Es-
ta placa Arduino lee los encoders y convierte las sefiales del

controlador de movimientos del helicptero en sefiales PWM
equivalentes. Esta tarjeta posee 3 Temporizadores/Contadores
de 16 bits y 2 de ellos son usados para contabilizar los pul-sos
de los encoders de la plataforma. En una computadora se
programa el controlador de movimientos usando el software de
MATLAB-Simulink. La comunicacién entre la placa Arduino y
la computadora se realiza por medio del Toolbox Arduino IO de
Simulink, el cual tiene bloques para leer los pulsos de los
encoders y para generar las sefiales de control del helicéptero.
Cabe mencionar que no se empled una tarjeta Arduino UNO
para la adquisicién de datos, ya que esta tarjeta posee un solo
Temporizador/Contador de 16 bits y, por consiguiente, solo es
posible leer un encoder con la misma.

Como se observa en la Figura 3, la sefial de control del Ar-
duino Mega se aplica al motor de CD sin escobillas a través de
una placa Arduino Uno. Esta dltima placa se utiliza para gene-
rar una sefial PWM de 50 Hz requerida por el controlador ESC
30A, ya que la frecuencia de la sefial PWM proporcionada por
el Arduino Mega es de 500 Hz. La salida PWM del Arduino
Mega se convierte en un voltaje analégico equivalente usando
un filtro paso bajas de primer orden conformado por una re-
sistencia y un capacitor, el cual tiene una frecuencia de corte de
15,92 Hz. El Arduino Uno convierte esta sefial analdgica en
una sefial PWM que luego se suministra al controlador ESC
30A. El periodo de esta sefial de PWM es de 20 ms, cuyo ciclo
de tra-bajo (D) varia de 5 a 10 %. El valor de D es proporcional
a la velocidad del motor de CD sin escobillas, donde D =5 %
indi-ca que el motor se encuentra detenido, mientras que un
valor de D = 10 % representa que el motor funciona a su m
axima velo-cidad. El programa para generar la sefial PWM con
el Arduino Uno se puede descargar en Gadi (2023c).

Finalmente, en la Tabla 2 se presenta el costo total de la pla-
taforma propuesta, el cual es de aproximadamente 308 dolares
y es mucho menor que el costo de las plataformas comerciales.

Tabla 2: Lista de componentes del helicoptero de 2 GDL

Componente Cantidad gj()sslt)())
Motor de CD sin escobillas
(A2212/13T 1000 RPM/V) 1 20
Controlador ESC 30A 1 15
Motor de CD
con escobillas (775 12V) 1 20
Controlador VNH5019 1 55
Encoder LPD3806 400 PRR 1 30
Encoder LPD3806 600 PRR 1 30
Arduino Mega 2560 1 25
Arduino Uno 1 15
Propelas 2 3
Chumaceras para apoyar ejes 4 15
Fuselaje 1 35
Tornillos y madera - 15
Gabinete para circuito control 1 15
Costo total - 308
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3. Modelo matematico

La Figura 4 presenta el diagrama cinematico y dindmico del
helicoptero construido mostrando un sistema inercial con ejes
X, Y, Z, donde los movimientos de cabeceo 6 y de guinada ¢
se realizan alrededor de los ejes Y e Z, respectivamente. La
constante I, representa la distancia del centro de masa del he-
licptero con respecto al origen del sistema inercial. Ademads,
mpeli denota la masa total del helicoptero y g es la aceleracion
de la gravedad. Se considera que el dngulo 6 se incrementa po-
sitivamente, es decir & > 0, cuando la nariz del helicéptero se
mueve hacia abajo. Ademds, se supone que el dngulo ¥ se in-
crementa positivamente cuando el helicéptero gira en el sentido
horario. Con esta seleccién en los sentidos de giro, un incre-
mento en el voltaje de cualquiera de los motores permite incre-
mentar el 4ngulo del eje al que estd acoplado.

En la Figura 4 también se muestra un sistema de coor-
denadas mévil con ejes X’, Y’, Z’, cuyo origen se encuentra
en el centro de masa del helicoptero, el cual se denota como
Pen = (Xem» Yems Zem); 12 orientacion y posicion de este sistema
de coordenadas con respecto al marco inercial se puede obte-
ner usando transformaciones homogéneas (Spong et al., 2000),
como se muestra a continuacion.

Par de empuje
del motor de
guinada

Par de empuje
del motor de
cabeceo

Figura 4: Diagrama cinemtico y dindmico del helicoptero.

3.1. Modelo cinemdtico

Las rotaciones de 6 y i alrededor de los ejes Y e Z, asi
como la translacién I, a lo largo del eje X se pueden describir
por medio de las siguientes transformaciones homogéneas Ry 4,
Rz, y Tx ., respectivamente; estas matrices estn dadas por:

cos(—6) O sin(-6) O

Ry = —sir?(—@) (1) cos(()—H) 8 M
0 0 0 1
cos(—¢) —sin(-¢) 0 O

R, - sin(o—w) COSB—W (1) 8 ?)
0 0 0 1

1 0 0 Iy
01 0 O

TXvIcm - 0 O ] O (3)
0 0 0 1

La orientacion y posicion del sistema de coordenadas mévil X,
Y’,Z’ con respecto del sistema de coordenadas inercial X, Y, Z
se puede representar por medio de la siguiente transformacion
homogénea H dada por

cyCo Sy —CySe  Iemcycy
—syCo Cy  SySe  —lemsSyco
H =Ry Rz, Tx, = W
Y,0Zy L X I o 0 o Icmsﬁ
0 0 0 1
)

donde ¢y = cos(6), sp = sen(d), ¢y = cos(¥y) y sy = sen(i)).
Ademéds, los primeros tres elementos de la cuarta columna de
H indican la posicién p.,, del centro de masa del helicéptero,
ie.,

Pem =[Xems Yem, Zem]
=[Icm cos ¥ cos 8, —I ., siny cos 6, I, sin 6] 5)

3.2.  Modelo dindmico del helicoptero

3.2.1.

El modelado dindmico del helicoptero se obtiene por medio
del formalismo de Euler-Lagrange, donde el Lagrangiano esta
dado por

Formalismo de Euler-Lagrange

L=K-U (6)

donde K y U son las energias cinética y potencial del sistema.
Esta dltima es igual a

U = mpetigZecm = Mheti&lem Sin 6 @)

Por otro lado, la energia cinética Ky del helicoptero se cal-

cula como
1 22 ) -2 1 cm ;2 1 cm,j2

Kheli = Emheli [xcm +Yem Zcm] + EJP o + 5'])' Y ®)
donde J" y Ji™ son, respectivamente, los momentos de inercia
alrededor de ejes paralelos a los ejes de rotacion Y e Z, y que
pasan por el centro de masa del helicéptero. Nétese que para
el calculo de Kjj; en (8) se ha empleado la descomposicioén de
Koenig descrita por Murray (1967); O’Reilly (2008), que esta-
blece que la energia cinética Kj; es la suma de energia cinética
traslacional considerando que toda la masa my; se encuentra
concentrada en el centro de masa p.,,, mds la energia cinética
rotacional del helicoptero alrededor de su centro de masa.

El soporte negro del helicéptero mostrado en la Figura 1 gi-
ra alrededor del eje de guifiada cuando el helicéptero lo hace.
La energia cinética de la estructura que soporta al helicoptero
estd dada por:

_ 1.
K, = 2Js¢ &)

donde J; es el momento de inercia del soporte alrededor del eje
Z. Para el calculo de J; se consideraron las masas y dimensio-
nes de cada uno de los componentes de dicha estructura, entre
los que se encuentran sus perfiles, el encoder de cabeceo y su
soporte, la varilla del eje de cabeceo y sus cojinetes, el cople
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entre este encoder y la varilla, asi como una placa de acrilico de
8 mm que esta acoplada al eje de guinada.

La energia cinética K total del sistema es la suma de la
energia cinética del helicéptero y de su soporte, es decir,

K = Kjeii + K (]O)

Al sustituir las coordenadas X¢m, Yem, Zem €N Kpejj dada en
(8), y derivando estas coordenadas con respecto del tiempo re-
sulta

1 . . 2
K :zmhen[<—lcm¢ siny cos 8 — I8 cos i sin 0)
. . 2
+ (—Icmw cos i cos 0 + I,0siny sin 9) (1)
/ 2 1 cm /2 1 cm ;2 1 12
+ (Iemf cos 0) ] F I ST+ S0
La expresion anterior se puede simplificar como

1 2 |2 2 2 1 cm 2 1 cm i2
K =5 myeill, [0° + 47 cos® 0] + ST + 2 [J" + 1] b
(12)
Finalmente, el modelo dindmico del helicoptero se obtiene
resolviendo las siguientes ecuaciones de Euler-Lagrange

d (0L\ oL d (0L\ 0L

—\ =z 75 =9 —\ = |- =2 13)

dt\oo) 9o dt\oy) oy
donde Q; y O son los pares no conservativos alrededor de los
ejes de cabeceo y de guifiada respectivamente. Estos pares estan
dados por

01 =7, - B0, 02 =17, By (14)

donde B, y B, son los coeficientes de friccion viscosa alrededor
de los ejes de cabeceo y guifiada, respectivamente. Ademads, 7,
y 7y son los pares de actuacion en los ejes de cabeceo y guifiada,
los cuales estan dados por

Tp = KppVp + KV, 7y = Ky Vy + K, V) (15)
donde V,, y V, son los voltajes de los motores que actian los
ejes del cabeceo y guifiada respectivamente. Asimismo, K, y
K, son las ganancias de par de empuje en cabeceo debido a los
motores de cabeceo y guifada, respectivamente. De manera si-
milar, K, y K, son las ganancias de par de empuje en guifiada
debido a los motores que actiian los ejes de guiflada y cabeceo,
respectivamente.

Al resolver las ecuaciones de Euler-Lagrange en (13) resul-
ta

b [J;'" + Mgt | = KppVp + Ky Vy — By

— M2, €08 05in 6 — Mipetiglom cOs O (16)
G [T + T + myetil 2y, cos? 0] = Ky Vy + Ky, V, = By

+ 2mpey I, 40 sin 6 cos 6 (17)

Si el helicoptero opera alrededor de 8 = 0 y de un cierto
dngulo y, tales que & = 0y ¢ = 0, es posible linealizar las

ecuaciones diferenciales en (16) y (17), y éstas se pueden rees-
cribir como

Jrpl = KppVy + KpyVy = Bpf) = mineliglem (18)
Iy = Ky Vy + K, V), — Byl 19
donde
Jrp = [Jl‘,m + mhelilczm] (20)
Try =TS + muen 2| + J @2n

Nétese que Jr, y Jr, representan los momentos de inercia del
sistema alrededor de los ejes Y de cabeceo y Z de guifiada, res-
pectivamente. Los términos entre corchetes en las ecuaciones
(20) y (21) reflejan el Teorema de los ejes paralelos o de Stei-
ner descrito por Murray (1967), que relaciona el momento de
inercia del helicéptero alrededor del eje de movimiento con el
momento de inercia alrededor de su centro de masa.

El modelo matematico del sistema en (18) y (19) también
se puede obtener por medio de la segunda ley de Newton, como
se describe en la siguiente seccion.

3.2.2. Segunda ley de Newton

En la Figura 4 se muestra el diagrama de cuerpo libre del he-
licoptero. La segunda ley de Newton establece que la suma de
pares en torno a un eje es igual al momento de inercia alrededor
del eje por la aceleracidn angular. Supéngase que el helicdptero
opera alrededor de 6 = 0° y que se desprecian fuerzas centrifu-
gas y de Coriolis. Aplicando la segunda ley de Newton a cada
uno de los ejes de movimiento resulta

JTpé =0 - Mpeliglem (22)
Jry =02 (23)

Noétese que (22) y (23) coinciden con (18) y (19), respectiva-
mente.

El modelo dindmico lineal del helicoptero se obtuvo di-
rectamente con la formulacién newtoniana. Sin embargo, pa-
ra obtener el modelo no lineal del helicéptero en (16) y (17)
mediante las leyes de Newton, es necesario calcular los pares
—Mpetil 202 cos Osin 0y 2mype; 12,06 sin 6 cos 6 generados me-
diante la fuerza centrifuga y la de Coriolis, respectivamente.
La obtencién de estos pares con la formulacién newtoniana se
puede complicar, mientras que con la formulacién lagrangiana
dichos pares aparecen de forma natural.

3.3. Modelo dindmico de los actuadores

De acuerdo con Xia (2012) y Golnaraghi y Kuo (2017), la
funcién de transferencia de los motores de CD del helicéptero
estd dada por:

Q(s) K;

V() LaJus? + (Radm + fnLa) s + (KpKi + Rafon)

(24)

donde Q(s) y V(s) son las transformadas de Laplace de la velo-
cidad del motor w y de su voltaje V aplicado, respectivamente.
Noétese que V =V, para el motor sin escobillas, mientras que
V =V, para el motor con escobillas. Ademds, R, y L, son la
resistencia e inductancia de la armadura, J,,, f,, Kp y K; son el
momento de inercia del rotor, el coeficiente de friccién viscosa
del eje del motor, asi como su constante de fuerza contraelec-
tromotriz y de par, respectivamente.
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Es conocido que para los motores de CD su inductancia
de armadura es despreciable, es decir, L, ~ 0. Considerando
L, = 0, la funcién de transferencia (24) se simplifica como

Q(s) b
V(s) T s+a 25)
donde KK K
S KR, K (26)

Jn RaJn’  Radn
A partir de (25) se deduce que si el motor se alimenta con
e volts, su velocidad w converge en estado estacionario a la re-
lacién w = ub/a. El fabricante del motor de CD sin escobillas
menciona que la relacién b/a es aproximadamente 104.7 rad/s
0 1000 rpm. Por otro lado, la relacién b/a para el motor de CD
con escobillas es 87.3 rad/s o 833.3 rpm. Al acoplar una hélice
a cada motor, el aire actiia como carga y las velocidades alcan-
zadas por los motores son ligeramente menores a las calculadas
con la expresion ub/a.
La velocidad de respuesta del modelo del motor en (25) de-
pende de su constante de tiempo T, la cual estd dada por

T, =1/a 27

De acuerdo con Hawary et al. (2019), 1a constante de tiempo pa-
ra el motor de CD sin escobillas es 7, =8.9 ms. Por otro lado,
el fabricante del motor de CD con escobillas no proporciona el
valor de 7,,, pero como este motor se emplea en aplicaciones de
muy alta velocidad su constante de tiempo 7, también es muy
pequeiia.

4. Identificacion de los parametros del sistema

De los pardmetros de (18) y (19) solo se suponen conocidas
la masa total del helicéptero mye; y la aceleracion de gravedad
g, dadas por mp; =1.8745 kg y g =9.81 m/s>. El pardmetro
Mpey S€ obtuvo al sumar las masas de todos los componentes
del helicéptero que se muestran en la Figura 2(b), cuyos valo-
res se presentan en la Tabla 3.

Tabla 3: Masas de los componentes del helicoptero.

Componente Masa (kg)
Motor de CD sin escobillas 0.06

Motor de CD con escobillas 0.3322
Abrazadera del motor con escobillas 0.0275
Fuselaje 0.852
Dos propelas 0.0268
Contrapeso 0.576
Masa total my,y; 1.8745

4.1. Pardmetros de inercia y centro de masa del helicoptero

Los pardmetros de inercia Jf,'”, J;’" y Jy, asi como la dis-
tancia I, relacionada con el centro de masa del helicoptero, se
obtuvieron mediante el modelo de disefio asistido por ordena-
dor (CAD) del sistema, el cual se gener6 por medio del software
SolidWorks. La Figura 2(b) presenta el modelo CAD en 3D del
helicéptero. En el disefio de este modelo se asignd la masa real
a cada una de las piezas ensambladas y se usaron las medidas

reales y ubicacién de cada una de las piezas del helicoptero. Los
resultados obtenidos son

cm __ 2
Jp =0.0597 kg-m~,
J, =0.0133 kg-mz,

J"=0.0577 kgm?,  (28)
Iem = 0.005 m (29)

4.2. Constantes de friccion viscosa

(a) Péndulo

20 —

=

Angulo (°)
(=]
M

-10 V i

.6
Tiempo (s)

(b) Oscilacién del péndulo

Figura 5: Experimento para estimar la constante de friccion viscosa.

Para estimar la constante de friccion viscosa B, en el eje
Y de cabeceo se llevo a cabo un experimento con un péndulo
simple, donde una barra de masa m y longitud L oscila en torno
al eje de cabeceo, como se muestra en la Figura 5(a). El modelo
matematico del péndulo con friccidn viscosa estd dado por:

I?.. L )
mTe +mg= sin(9) = ~B,0 (30)

Para pequefios movimientos angulares de 6 se tiene la aproxi-
macién sin(f) =~ 6, y (30) se linealiza como sigue

mL~ .. L .
Tﬂ+mg§6= —B,,H (31

La expresion anterior se pude escribir en la forma estandar de
un sistema de segundo orden dada por

0+ 26w,0 + w20 = 0 (32)
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donde
mL?’ 2L
Los parametros ¢ y w, se conocen como factor de amortigua-
miento y frecuencia natural no amortiguada.

Acorde al método de decremento logaritmico descrito por
Inman y Singh (1994), el factor de amortiguamiento del siste-
ma estd dado por:

2bw, = (33)

_ 1) _ A()
$T Vrae ‘5‘1“(A<t+T>) B9

donde A(?) y A(t + T) denotan, respectivamente, la amplitud del
sobreimpulso de 6 en los tiempos ¢ty t + T, donde T es el perio-
do de oscilacién. Una vez encontrado & se obtiene el parametro
B, como
3 26w,mL?
-3
Para la estimacién de B, se utilizé un péndulo con una lon-
gitud de L=0.02 m y una masa de m =0.078 kg. El péndulo
se solté desde una posicidn inicial 8(0) de 21° obteniéndose
la oscilacién mostrada en la Figura (5(b)). Los valores de las
amplitudes A(f) y A(¢t + T) del experimento son A(f) = 12.8°
y A(t + T) = 8.3°. Sustituyendo estos valores en (34) resulta
0 = 0.4332 y £ = 0.688. Finalmente, usando estos valores en
(35) se obtiene

B, (35)

B, =0.0012N-m s (36)

Debido a que el mismo tipo de balero se emplea para el eje
de guifiada, se va a considerar que B, = B,.

4.3. Constantes de tiempo del helicoptero en lazo abierto

A partir de (18) y (19) se deduce que las constantes tiempo

mecdnicas en cabeceo 7, y en guifiada 7, estdn dadas por:
Jrp Jry

= B_,,’ V=g (37)

Sustituyendo los valores de Jr,, J7y, B, y By en (37) re-

sulta 7, = 59 s y 7, =71.1 s. Estas constantes de tiempo son

mucho mayores que las constantes de tiempo 7, en (27) de los

motores de CD del helicéptero. Por esta razon se despreciara la

dindmica de estos motores mostrada en (25) y sol6 considerara

la dindmica mecdnica (18)-(19) del helicéptero para su control.

4.4. Estimacion de las ganancias de par de empuje
4.4.1. Ganancia K,,

Para encontrar esta ganancia solo se energizé el motor de
CD sin escobillas que permite el movimiento de cabeceo del he-
licéptero, véase Figura 1. Asimismo, se impidi6 el movimiento
en guifiada del helicoptero. En este caso, (16) se reduce a

Jrp0 = K,pV, — B, — pcos(6) (38)

donde p = mpejiglem-

Se aplicaron diferentes voltajes V,, y para cada uno de ellos
se determind la posicion 6 en la cual se estabilizoé el helicdptero,
resultando @ = 0 y 8 = 0. Posteriormente, se utilizé la siguiente
ecuacion para calcular K,

_ pcos(d)

KI’P vV
p

(39)

La Figura 6(a) muestra los dngulos de cabeceo 6 en los cuales
se estabiliz6 el helicoptero, asi como sus correspondientes vol-
tajes V,. Como solo se emplea voltaje positivo V,, para variar
6, entonces este dngulo se incrementa al aumentar V. Por otro
lado, las Figuras 6(b) y 6(c) muestran la variacién de K, con
respecto a 6 y a V,, respectivamente. Se observa que esta ga-
nancia se reduce conforme se incrementa 'y V,,. Este hecho se
debe a que el par K,,,V,, = p cos(#) varia muy poco en el rango
de 8 considerado en los experimentos. La Figura 6(d) muestra
que el par p cos(f) producido por la fuerza de gravedad varia de
0.09 2 0.092 Nm. Como el par p cos(6) tiene un valor casi cons-
tante se deduce que si V), se incrementa entonces K, decrece.
Notese que el valor mdximo de este par se alcanzaen 6§ = 0° y
disminuye conforme 8 se aleja de este valor. El mismo compor-
tamiento debe tener el par generado por el motor K,,V, para
mantener el sistema en equilibrio.

3 0.4
v o]
25 0.3
2 2 >
515 £0.2
> z,
05 1
0 0
7 5250 25 5 75 10 12 7 5 25 0 25 5 7.5 10 12
0() 0()
(@) Vpvso (b) Kpp vs 6
0.4 0.092
>03 0.091
Fo2 £
= -4
0.1 0.09
9 0.089
0.25 115 2 2.75 -

v It 7 -5 25 0 25 5 7.5 10 12
p(vo s) 0 ()

©) Kppvs'Vp (d) pcos(6) vs 0

Figura 6: Experimentos para determinar Kpp.

4.4.2.  Ganancia K,y

Al igual que en los experimentos anteriores, solo se permi-
tié el movimiento de cabeceo para determinar esta ganancia.
También, se estabilizé el helicoptero en diferentes posiciones

de cabeceo 0, tales que § = 0y @ = 0. De (16) se obtiene la
siguiente expresion para calcular K,

Mhetiglem cos(0) — Kppr

Ky = V.
y

(40)

La Figura 7 muestra la variacion de K, con respecto al
dngulo 6 de cabeceo. Se puede observar que esta ganancia tam-
bién decrece conforme incrementa 6. Los valores de ganancia
K, correspondientes a las posiciones 6 en estado estable de -7°
a 0° se obtuvieron considerando V,, = 0, mientras que Vy se in-
crement6 gradualmente hasta 7.5 V. La corriente que circul6 en
el motor de CD con escobillas con V), =7.5 V fue de 5 A. Para
evitar sobrecalentar y dafiar a este motor en los experimentos
donde se estabilizo el helicoptero en posiciones mayores a 0°,
se procedié a energizar el motor de CD sin escobillas con un
voltaje constante de V,, =1.5 V. Los valores de K, que se em-
plearon en estos experimentos son los mostrados en la Figura
6(b).
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Figura 7: Experimento para determinar Kjpy.

4.4.3. Ganancia K,

Las ganancias K, y K, obtenidas previamente varian con
respecto a @ porque a los pares K,,V, y K,,V, en (16) se les
opone el par p cos(f) dependiente de 6, con el cual es posible
estabilizar al helicéptero en diferentes posiciones de cabeceo.
Por otro lado, se considerard que las ganancias Ky, y K,, no
varian con respecto a ¥ pues a los pares K,,V, y K,,V, en (17)
no se le opone un par dependiente de este angulo que permita
mantener al helicoptero en equilibrio.

Figura 8: Experimento para determinar Kyy.

El valor de K,, se determina por medio del experimento
mostrado en la Figura 8, el cual consiste en desmontar el motor
de CD sin escobillas del helicéptero para posteriormente aco-
plarlo a una barra de madera que se sujeta sobre el eje de ca-
beceo de la plataforma; en uno de los extremos de la barra se
coloca este motor y en el otro extremo se coloca un contrape-
so con masa conocida. Posteriormente, se aplica un voltaje al
motor para posicionar la barra de madera en equilibrio a 0° con
respecto a la horizontal. En esta posicién la suma de pares alre-
dedor del eje es cero, es decir

Ty — Mprueba8Xecm = 0 41)

donde mprera =1.184 kg es la suma de las masas de la barra,
contrapeso y motor; ademads, x., =0.002 m es la posicién del
centro de masa del sistema. El par de empuje del motor 7, estd
dado por 7, = K, V,, y sustituyendo esta expresion en (41) se
obtiene la siguiente férmula para calcular K,

Mprueba8Xem

Kyy = V.
!

(42)

El voltaje del motor V), con el cual se estabiliz6 el sistema en
la posicién de equilibrio fue de V, = 0.64 V. Sustituyendo este

voltaje en (42) resulta

(1.184 kg) (9.812) (0.002 m) N.
= (o:813) =0.0363 —=  (43)
0.64V v

4.4.4. Ganancia K,

Para determinar esta ganancia se mont6 el helicoptero en
la plataforma, y se energizaron ambos motores para contra-
rrestar sus pares alrededor del eje Z de guifiada, estabilizan-
do el helicéptero en una posicién determinada; en este caso,
se tiene =0 y 1y=0. Sustituyendo estos valores en (17) resulta
K, V, + K,,V, = 0. Despejando K,, queda

Ky

K,y = v
)4

(44)

Los voltajes de los motores con los cuales se estabiliz6 al he-
licéptero fueron V, = =1 V'y V, = 2.5 V. Sustituyendo estos
valores en (44), asi como la ganancia K, obtenida previamente
produce

(0.0363%2)(-1 V)
we 25V

N-m
=0.0145 — 45
o @)

5. Controladores PI-D

El objetivo de control del helicoptero es que siga una trayec-
toria deseada a pesar de perturbaciones. Para ello, se proponen
dos controladores PI-D, uno se encarga del control del movi-
miento de cabeceo y el otro del de guinada. Como se menciona
en Ogata (2010), la sefial de control PI-D es una modificacion
del controlador tradicional PID y evita el fendmeno de patada
derivativa, el cual consiste en cambios abruptos en la sefial de
control debido a la derivada de sefiales de referencia tipo es-
calén. Los voltajes de control PI-D estan dados por:

V,(5) =K%e, (1) + K¥ f ep()dt — KPA(r) (46)
0

Vi) =Key (1) + K f ey()dT — K2 i() A7
0

donde K y K3, son las ganancias proporcionales, K7 y K; son
las ganancias integrales, mientras que K7 y K3, son las ganan-
cias derivativas; ademds, e, y e, son los errores de posiciona-
miento definidos como e, = 6; — 6y e, = g — i, donde 6, y
W4 son los dngulos deseados en cabeceo y guifiada, respectiva-
mente, los cuales se suponen constantes.

Sustituyendo las sefiales de control V), (46) y V, (47) en (18)
y (19) resulta

!
Jrp0 =K, [ngp(t) + K? f ep()dr — Kg()(t)}
0

+K,,

Kpe () + Ky jo‘ ey(T)dt - Kly)tﬁ(t)} -Bo-p
(48)

Jryih =K,y [K;eym P K fo ey(r)dr K;,yp(t)]

+K,,

Kbe, (1) + K7 fo ep()dr — Kg@(t)} - By (49)
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Derivando las expresiones (48) y (49) con respecto del tiem-

po, y considerando que ¢, = =0, &, = —0, é, = —yr, y &, = -
se obtiene
€p = —Y1€p — Y2lp —Y3€p — Yaby — Ys5€y — Y€y (50)

éy = —y78y — Y8éy — Yoy — Y10€p — Y11€p — Y12€p (5D

donde

y = KooKp+ By KoKy o KnoKT
vy = Km’[q)’ ys = KP)’K;’ 6 = Kp_vK;y’

JTp JTp ‘]TI7
KV.V K% + B}' Kyy Ki’ K)’Y K;
Y= V8= — Yo = s

Jry Jry Jry
Kyng Kyng KypKf

Y10 = J—Ty, Y = Ir, > Yi2 = 1

Definase el vector de estado E = [e,,, ¢),€,, ey, é,, 'éy]T, en-
tonces, (50) y (51) se pueden escribir en espacios de estado co-
mo E = AE, donde

0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
=Y =2 Y1 Y6 V5 Va4
A= 0 0 0 0 1 0 (52)
0 0 0 0 0 1

—Yi2 —Yuu —%Yio —Yo V8 V71

Para que el helicoptero sea estable en lazo cerrado, las ganan-
cias de los controladores PI-D en (46) y (47) deben de seleccio-
narse para que todos los valores propios de la matriz A tengan
parte real negativa.

6. Resultados experimentales

En esta seccién se presentan experimentos del control
en tiempo real para la estabilizacién del helicptero usando
Matlab-Simulink y el Toolbox Arduinio IO. EI programa en
Simulink que se desarrollé para el control del helicéptero se
puede descargar en Gadi (2023c). El periodo de muestreo em-
pleado durante los experimentos fue de 0.02 s. Las ganancias de
los controladores PI-D se sintonizaron para tener una respuesta
del helicoptero suficientemente rdpida y amortiguada, y sus va-
lores son: Kp =2, KV =1, K} =5, K, =2, K] =1,y K}, = 5.
El andlisis de estabilidad del sistema en lazo cerrado se llevé a
cabo considerando las variaciones de las ganancias de par K,
y K, con respecto a 6 que se muestran en las Figuras 6(b) y 7,
respectivamente. Para todo el rango de movimiento en 6 se ga-
rantiza que el sistema es estable, como se observa en la Tabla 4,
que presenta los valores propios de la matriz A en (52). Nétese
que como la magnitud mds pequefia de la parte real de los po-
los es aproximadamente 0.18, entonces la constante de tiempo
dominante del sistema es de aproximadamente 1/0.18=5.6 s.

Tabla 4: Valores propios de la matriz A en (52).

0 A2 A4 As 46
-7° -0.172 £ 0454 -0.199 £ 0.404; -1.858 -30.57
-3° 0 -0.159 £ 0465 -0.196 = 0.412i -1.460 -6.79
0° -0.173 £0.453; -0.193 £0.421i -1.876 -4.97
3 -0.179 £0446i -0.191 £0427; -2206 -3.91
7° -0.179 £ 0446 -0.187 =0.434i -2.247 -3.12
10°  -0.179 +£ 0.446i -0.183 +0.440; -2.247 -2.61

La Figura 9(a) presenta el diagrama de bloques en Simu-
link del control de movimiento en cabeceo del helicéptero. El
método de integracién Dormand-Prince se emplea para calcu-
lar la accién integral de los controladores PI-D. Ademis, la
accién derivativa se aproxima mediante el filtro pasa-banda

1
F(s) = 300s 50 .
s+300/\ s+ 150

Bloques de saturacién limitan el voltaje de control de los
motores de cabeceo y guiflada a [0-10] V y [-12,12] V, respecti-
vamente. Cuando la sefial de control alcanza sus valores limite
se rompe el lazo de realimentacién, pero se continua integrando
la sefial de error correspondiente, lo cual puede generar largos
transitorios en la respuesta del helicéptero. Para evitar que el
controlador siga integrando cuando se han alcanzado los valo-
res maximos y minimos de la sefial de control, se emplea el me-
canismo anti-windup por recdlculo (KJ y Higglund, 1995), el
cual estd mostrado en el diagrama 9(a) y estd marcado con color
azul, donde la ganancia K] se denomina ganancia anti-windup.
De esta forma cuando el voltaje de control se satura, la entrada
del integrador tiende a cero debido al lazo de retroalimentacion
que lo rodea. Esto permite que la respuesta transitoria del he-
licoptero sea lo suficientemente rdpida. Se sintonizaron las ga-
nancias anti-windup del sistema de control de cabeceo y el de
guifiada, y ambas se seleccionaron con un valor de 0.5, ya que
con estas ganancias se obtuvo la mejor respuesta transitoria en
los movimientos del helicoptero.

La Figura 9(b) muestra el interior del subsistema Cabeceo
del diagrama de bloques de la Figura 9(a). Se observa que es-
te subsistema cuenta con el bloque Arduino Analog Write para
general la sefial de control del motor de CD sin escobillas. El
motor de cabeceo tiene un voltaje de zona muerta y para ha-
cerlo girar se requiere aplicarle un voltaje mayor a 0.1 V. Para
evitar esta zona muerta se emplean los bloques a la izquierda
del interruptor multipuerto de la Figura 9(b), con los cuales el
motor comienza a girar cuando V), > 0. En esta figura también
se muestra el bloque Arduino Encoder Read para la lectura del
encoder acoplado al eje de cabeceo, y se observan las ganan-
cias para la conversién de pulsos por revolucion a grados. Cabe
mencionar que el motor de CD con escobillas, que produce el
movimiento en guifiada, tiene un voltaje de zona muerta de 0.4
V, el cual también se elimina con bloques de Simulink.

Las restricciones mecdnicas limitan el movimiento de cabe-
ceo en el rango de -15 a 45°, mientras que el helicéptero puede
dar un giro completo de 360° en guifiada. La Figura 10(a) pre-
senta la trayectoria deseada en cabeceo 6y, la cual toma valores
de 0, —2, y 2 grados. Por otro lado, la sefial de referencia de-
seada en guinada y; toma valores de 0, 45, y —45 grados, como
se observa en la Figura 10(b). El valor maximo de 6, fue de 2°
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Figura 9: Diagrama de bloques en Simulink del control del helicdptero.

para evitar sobrecargar la fuente de voltaje del helicéptero, ya
que con valores mayores de 6, la fuente tiene que suministrar
mas de 7 A. Asimismo, con este valor maximo de 6, se evita el
sobrecalentamiento de la circuiteria de control.

En la Figura 10(a) se puede observar que la magnitud inicial
del error e, alcanza casi 12°, pero posteriormente se reduce a
cerca de 2° en aproximadamente 20 s. El transitorio inicial del
error e, es mds rdpido que el de e, y se reduce a menos de 2°
en 5 s, como se observa en 10(b). Asimismo, los cambios en la
referencia en cabeceo 6, actiian como perturbaciones en el mo-
vimiento de guifiada ¥, y viceversa. Por ejemplo, en t = 150 s,
6, cambia de -2 a 2° y la variable i alcanza hasta 50°. Por otro
lado, en t = 200 s, la referencia y; cambia de 45 a —45° y gene-
ra un transitorio en 8 que supera los 6°. Cabe mencionar que los
pares —mpeI2,,0/% cos @sin 6 en (16) y 2mpe; 12,06 sin @ cos @ en
(17) se despreciaron en el modelo lineal del helicéptero mostra-
doen (18)y (19) y actiian como perturbaciones en el sistema en
lazo cerrado. Su efecto es atenuado adecuadamente por los con-
troladores PI-D disefiados ya que los movimientos de cabeceo
y guifiada se estabilizan cerca de su valor deseado.

La Figura 11 muestra las sefiales de control V), y V,. Es-
tas sefales de control oscilan alrededor de un valor de voltaje
y alcanzan sus valores minimos y maximos en ciertos instan-
tes de tiempo. A partir de t = 150 s, cuando se selecciond
referencia 6; = 2°, el voltaje promedio de la sefal de control

V), se incrementd a aproximadamente 2 V, ya que para mante-
ner el helicoptero en estd posicion deseada se requiere un par
o velocidad mayor del motor de cabeceo que en las otras po-
siciones §,. Por otro lado, la sefial de control V, toma valores
promedio entre 0.4 y —1 V. Nétese que cuando se aplicé la re-
ferencia 6; = 2°, la magnitud de V, tomé su valor miximo para
contrarrestar el efecto del motor de CD sin escobillas sobre el
movimiento en guifiada. Finalmente, en Gadi (2023a) se pre-
senta un video de este experimento, con el cual se evidencia
el buen desempeifio de la plataforma empleando el controlador
PI-D propuesto. Ademads, en Gadi (2023b) se presenta un video
donde se visualiza la robustez del sistema de control ante per-
turbaciones generadas al tocar el helicéptero con la mano.

7. Conclusiones y trabajos futuros

Se propuso un helicoptero experimental de 2 GDL que se
utilizara para realizar practicas de laboratorio y para investiga-
cion. Es de bajo costo y de facil construccién, y cuenta con la
ventaja de ser controlado mediante el software de cédigo abier-
to Arduino IO. Se present6 su disefio mecdnico y electrénico,
asi como su modelado cinemaético y dindmico. Ademés, se pro-
puso una metodologia para la estimacion de los parametros del
modelo dindmico del helicoptero, los cuales fueron posterior-
mente utilizados en dos controladores PI-D disefiados para es-
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tabilizar el helicoptero en posiciones deseadas. Los resultados 8
experimentales en tiempo real con la plataforma son satisfacto- 6
rios, con lo cual se demuestra que: 1) los motores de CD, sus ‘21
0
2

drivers y encoders son adecuados para generar y medir los mo- < o Ll ol Lk i i

vimientos del helicOptero; 2) la tarjeta Arduino Mega es capaz % . AN g I b

de realizar la adquisicién de datos de los encoders y generar g) -4 i -1

las sefales de control del helicéptero, mientras que la tarjeta << " m‘ --04 2 - et o o

Arduino Uno produce la sefial PWM requerida por el driver del ) 1' (8) \ —0 -3.59 8 Too Jo2

motor de CD sin escobillas; y 3) los reguladores PI-D disefiados 12 S S S R S S S

controlan con éxito el movimiento del helicéptero. 0 50 100 150 200 250 300
La base de este trabajo servird para el desarrollé de he- Tiempo (s)

licopteros con mas grados de libertad y disefios de otros contro-
ladores, tales como retroalimentacién de estado por asignacién
de polos, el regulador cuadratico lineal, y el controlador mul-

L . ~ 60
tivariable desacoplado (Espinosa, 2003), cuyos desempefios se
compararan con el del controlador PI-D propuesto. Mediante el
controlador desacoplado se podrédn reducir o cancelar las inter-
acciones entre los movimientos de cabeceo y guifiada.

(a) Senales 6; vs 6
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o

48
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o

Asimismo, como trabajo futuro se reducird la masa e inercia
del helicoptero para que su respuesta sea mds rapida, reducien- 201 4 \/_\_V_F/V
do con ello el tiempo de establecimiento del sistema. También, 45| :: il
se sustituird el motor de CD con escobillas por uno sin esco- -60 ., 148 , 150 , 152 ¥ , ., |
billas, ya que este dltimo presenta mejor rendimiento y pesa 0 50 100 150 200 250 300

menos. Para ello, el controlador del motor sin escobillas deberd Tiempo (s)
permitir su cambio de giro mientras se encuentra energizado.
En futuras evoluciones del helicoptero se considera utilizar una
sola tarjeta Arduino en lugar de dos para reducir costos, simpli-
ficar el sistema y aumentar la precisién del controlador, puesto
que la conversiéon PWM-tensién con el filtro RC y la poste-
rior conversion analdgico-digital puede incurrir en pérdidas de
informacién. El empleo de una sola tarjeta Arduino requerird

(b) Seiiales g vs ¥

Figura 10: Movimientos del helicoptero.
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que la frecuencia de las sefiales PWM se pueda configurar al 9 5 Vv
valor requerido por los drivers de los motores del helicéptero. g L
Para ello, se podran emplear bloques de Simulink que realizan ®” 6 (1) 5 155 —
funciones especificas, tales como los descritos por Giampiero o 5
Campa (2023a). > 4

Otro trabajo futuro puede ser verificar el control en tiempo g | ‘
real del helicoptero empleando software libre basado en dia- 1 “ ‘HMHWWMMMMMWM\WMH"
grama de bloques, tal como Scilab-Xcos. También, se puede 0 I o

experimentar la adquisicién y control del helicoptero con una 0 50 100 150 200 250 300
tarjeta ESP32, la cual es de 32 bits a diferencia de la tarjeta Ar- Tiempo (s)

duino. Este mayor nimero de bits podria permitir la realizacion (@) Vpvst

de célculos numéricos precisos con mayor rapidez. Como la

tarjeta ESP32 cuenta con dos nticleos se podria realizar el con- }% (22—
trol y la adquisicién de datos con un niicleo mientras que con 75| 0 VY
el otro nicleo se podria llevar a cabo la comunicacién entre el 5t i
helicéptero y la computadora. Esto a su vez reduciria el periodo 9 25 ’ 99 100 101
de muestreo de las seiiales y, por consiguiente, el algoritmo de o O | '
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