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RESUMEN

La industria de las aeronaves pilotadas por control remoto (RPAs) y, en concreto, la
de los drones, se encuentra en su apogeo. Por ello, surge la necesidad de descubrir modelos
matematicos capaces de definir |la trayectoria de estos vehiculos aéreos. El presente Trabajo
de Fin de Grado (TFG) desarrolla un procedimiento analitico para predecir el itinerario de
un cuadricéptero en funcion de los pardmetros geométricos y las actuaciones de sus
rotores. Con este fin, se explican los fendmenos presentes en la intervencion de un dron, se
estudia el comportamiento del aire alrededor de las hélices para definir la traccion generada
por estas y se caracterizan los motores del modelo Cheerwing Syma XS5W-V3. A partir de
la grabacidon de dos despegues realizados por este cuadricéptero, se comprueba que es
posible pronosticar con un programa de simulacién la trayectoria ejecutada. Para acabar,

se definen los costes del proyecto y la normativa a tener en cuenta durante su realizacion.

Palabras clave: dron, cuadricdptero, despegue, trayectoria
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RESUM

La industria de les aeronaus pilotades per mitja del control remot (RPAs) i,
concretament, la dels drons, es troba en el seu apogeu. Per aix0, apareix la necessitat de
descobrir nous models matematics capacos de definir la trajectoria d'aquests vehicles aeris.
El present Treball de Fi de Grau (TFG) desenvolupa un procediment analitic per predir
I'itinerari d'un cuadricopter en funcié dels parametres geometrics i les actuacions dels seus
rotors. Amb aquesta finalitat, s'expliquen els fenomens presents en la intervencié d'un
dron, s'estudia el comportament de l'aire al voltant de les hélixs per definir la traccid
generada per aquestes i es caracteritzen els motors del model Cheerwing Syma XS5W-V3.
A partir de I'enregistrament de dos enlairaments realitzats per aquest cuadricopter, es
comprova que és possible pronosticar amb un programa de simulacié la trajectoria
executada. Per acabar, es defineixen els costos del projecte i la normativa a tenir en compte

durant la seua realitzacio.

Paraules clau: dron, cuadricopter, enlairament, trajectoria
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ABSTRACT

The industry of remotely piloted aircraft (RPAs) and, specifically, the one that
investigates drones, is in full swing. Therefore, there is a need to discover mathematical
models capable of defining the trajectory of these aerial vehicles. This Final Degree Project
(TFG) develops an analytical procedure to predict the itinerary of a quadcopter based on
the geometric parameters and the actions of its rotors. To achieve this, the phenomena
present in the intervention of a drone are explained, the behavior of the air around the
propellers is studied to define the traction generated by them and the engines of the
Cheerwing Syma XS5W-V3 model are characterized. From the recording of two take-offs
carried out by this quadcopter, it is verified that it is possible to predict with a simulation
program the trajectory executed. Finally, the costs of the project and the regulations to be

considered during its implementation are commented.

Key words: drone, quadcopter, take-off, trajectory
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Desarrollo de un sistema automatico para el seguimiento del vuelo de un dron

1.INTRODUCCION

1.1. MOTIVACION Y JUSTIFICACION DEL TEMA

Los drones son una herramienta cada vez mds importante en nuestra sociedad para
resolver problemas: recogen informacion en espacios abiertos dificiles de llegar para las
personas, participan en la busqueda de individuos u objetos en los que la minimizacién del
tiempo es fundamental en la resolucién de los problemas e incluso son capaces de
transportar objetos de un lugar a otro. Por ejemplo, a fecha de abril de 2019, uno de estos
vehiculos no tripulados entrega un érgano para un trasplante con éxito por primera vez.
Todo esto pone el foco en los drones, que son contemplados como artefactos

indispensables para el futuro.

Por todo esto, parece interesante centrarse en la comprensién de estos vehiculos,
estudiando los factores que permiten una optimizacién en su funcionamiento. Todos los
elementos que constituyen el dron afectan en su comportamiento y, por eso, estos son
alterados de una u otra forma segun el objetivo que se les pretende otorgar. Un dron de

carreras no presenta las mismas caracteristicas que uno con funciones de vigilancia.

Ademas, desde el punto de vista ingenieril, resulta apropiado el aprendizaje de los
vehiculos no tripulados. El grado de Ingenieria Aeroespacial no hace mucho hincapié en la
comprensién de estos mecanismos, centrandose en otros campos como el de la avidnica.
No obstante, en Espafia actualmente existen muchas empresas (AEDRON, Drone Spain...)

gue se focalizan en la investigacion de los drones.
1.2. ESTADO DE LA CUESTION

Durante los siglos XX y XXI, con el nacimiento del campo de la aviacién, se abren
nuevas rutas de investigacion. El estudio de los vehiculos aéreos no tripulados (VANT) surge
por sus aplicaciones militares, tanto en misiones de reconocimiento como en ataque.

Inicialmente, presentaban numerosas formas, configuraciones y caracteristicas; pero la
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particularidad en todos ellos era la capacidad de realizar un vuelo auténomo a partir de un

vuelo preprogramado a través de automatizacién dinamica.

Sin embargo, ya en la segunda mitad del siglo XX, con el comienzo del uso de los
VANT en el ambito civil, se comprueba que los modelos mas eficientes en sus actuaciones
son los cuadricépteros, es decir, modelos con cuatro motores. Estos drones funcionan por
control desde una ubicacién remota. Debido a este cambio en su funcionalidad, con la
incorporacién de cdmaras para seguir su trayectoria en lugares de dificil acceso o donde no
existe visibilidad por parte del controlador externo, surge la necesidad de prever el

desplazamiento a realizar por el dron segun las actuaciones de sus motores.

Existen muchos estudios realizados recientemente sobre el comportamiento,
estabilidad y eficiencia de los cuadricépteros. Precisamente, en base a todas estas
investigaciones parte nuestro trabajo, cuya finalidad consiste en la explicacion de la

trayectoria de un vehiculo desde un punto de vista analitico.

1.3. OBIJETIVOS Y ESTRUCTURA

El principal objetivo consiste en el desarrollo de un modelo matematico de un VANT
con cuatro rotores que permita predecir su posicion como funcion del tiempo,
comprobando la validez de la configuracién desarrollada midiendo la trayectoria del
despegue vertical de un dron a partir de la grabacién de la misma. El modelo matematico
debe ser capaz de reproducir cualquier trayectoria, siempre y cuando las hélices mantengan
constante su velocidad de rotacién y generen la misma traccion en todo su desplazamiento.
Para llevar a cabo esto, debemos cumplir unos objetivos secundarios, que se encuentran

definidos a continuacion.

e Estudiar la dindmica de un cuadricoptero para implementar un modelo
matematico.
e Establecer un método para el calculo de la traccién generada por los rotores

presentes en el dron.
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e Caracterizar los parametros de los motores, relacionando la potencia
eléctrica proporcionada al motor con la velocidad de giro de las hélices.

e Determinar una forma de seguimiento de la trayectoria del despegue
vertical realizada.

e Implementar el modelo matematico en un lenguaje de programacién
(Matlab).

e Comparar los resultados de la simulacién con las medidas experimentales.

e Explicar de manera cualitativa otro tipo de despegues (no verticales).

El proyecto se encuentra dividido en capitulos para facilitar su presentacién. En el
Capitulo 2 se precisa el modelo analitico tomado para predecir la trayectoria de un dron. En
el Capitulo 3 se desarrollan las hipdtesis asumidas para la determinacidn de los pardmetros
del modelo que dependen de los motores, como el empuje o traccién. Posteriormente, se
describen los factores del cuadricdptero que afectan en el desplazamiento del vehiculo no
tripulado y los procedimientos llevados a cabo para su determinacion (Capitulos 4 y 5). A
continuacion, en el Capitulo 6, se detallan los despegues verticales experimentales
realizados y, en el Capitulo 7, se procede a validar el modelo matematico. Por ultimo, en el

Capitulo 8 aparecen las conclusiones del estudio.
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2.ECUACIONES DE LA TRAYECTORIA

2.1. MARCO TEORICO

En un cuadricdptero existen seis grados de libertad® correspondientes a la traslacion
y a la rotacién en sus tres ejes de coordenadas? (X2, Y2y ZB), mientras que el nimero de
variables controlables se reduce a cuatro (concernientes a las velocidades angulares (); de
las cuatro hélices). Este hecho provoca que el sistema con el que se estd tratando presente
acoplamientos en sus actuaciones, ya que no se puede llevar a cabo un movimiento
traslacional (movimiento en los ejes X£ y Y£) sin realizar una rotacién respecto a uno de
los ejes. La inclinacién del cuadricdptero se consigue a través del cambio del par T —y, por
ende, del empuje— de los rotores y puede llevar a una inestabilidad del sistema segun la
magnitud de la variacidn de estos pardmetros en alguno de los rotores. Por tanto, existen
limitaciones en las maniobras a realizar por este vehiculo aéreo no tripulado (Zoran, Petar,

& Denis, 2016).

Los drones se encuentran dentro del grupo de aeronaves de ala rotatoria, puesto
que, a diferencia de las aeronaves de ala fija, sus superficies sustentadoras —las hélices—
giran alrededor de un eje (en este caso, alrededor de los ejes de los rotores, que son
paralelos entre si). El cuadricéptero es simétrico y, con la rotacion de sus hélices, se crea un
flujo de aire en la direccién negativa del eje ZZ que resulta en una fuerza de empuje o
traccion f en su direccién positiva. Asumiendo que se trata de un cuerpo rigido, la velocidad
angular (); de cada rotor es lo Unico determinante en su movimiento. Los parametros mas

importantes con los que se estudia el modelado aparecen representados en Figura 1.

Por tanto, haciendo un resumen de las principales hipdtesis consideradas, se

encuentran:

! Tal y como aparece mencionado explicitamente mas tarde, este hecho se debe a la consideracién del dron
como un cuerpo rigido.

2 Los sistemas de referencia se encuentran descritos en la Seccién 2 de este capitulo.
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e Aceptacion del dron como un cuerpo rigido, por lo que no existe movimiento
relativo de algunas zonas del cuadricdptero respecto a otras.

e Asuncién de una atmodsfera ideal, por lo que fendmenos como rafagas de viento,
cambios de temperatura... no son tenidos en cuenta.

e Uso de la atmésfera ISA (International Standard Atmosphere), que establece al nivel
del mar una densidad p,, = 1,225 kg/m3, una presién p,, = 101325 Pa y una
temperatura T, = 15 2C.

e Contencidn en el cuadricéptero de tres ejes de simetria, correspondientes a los ejes

XB,YBy 7B,

2.2. MODELADO MATEMATICO

Con la finalidad de conocer la posicion & y la orientacidn n del cuadricéptero, es
posible llevar a cabo una simulacién por ordenador que, simple y rdpidamente, determine
la trayectoria del vehiculo con bastante precisién. Para ello, es necesario definir dos

sistemas de coordenadas distintos.

Figura 1. Estructura del cuadricoptero y esquema de fuerzas
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En primer lugar, se encuentra el sistema de referencia local o ejes horizonte (FF).
Este es el sistema de coordenadas utilizado para determinar el movimiento del dron
respecto de un observador externo fijo situado en la Tierra. Se considera inercial, es decir,
en una posicion fija absoluta (debido a que el dron no esta pensado para recorrer grandes
distancias, se pueden considerar despreciables los movimientos de rotacién y traslacién de
la Tierra). Tanto la posiciéon £ como la orientacidon n —definida mediante los dngulos de

Euler (¢, 8 y i)— se establecen en este marco de referencia.

En segundo lugar, se define el sistema en ejes cuerpo (F?). Sus ejes se muestran en
Figura 1y su origen coincide con el centro de gravedad del cuadricéptero. Las velocidades
lineales V5, las velocidades angulares 25, las fuerzas f y los pares T son determinados en
este marco de coordenadas. El hecho de utilizar las ecuaciones en ejes cuerpo se debe a
una cuestion de simplicidad. Asi, entre otros, se evita la dependencia con respecto al tiempo
de la matriz de inercia I® y se aprovechan los ejes de simetria presentes en el cuadricéptero

correspondientes a los tres ejes de coordenadas en F5.

sistema de referencia local FE

Sistema en ejes cuerpo F&

Figura 2. Marcos de referencia
Ademas, también se debe tener en cuenta que el vector & representa la distancia
entre los origenes de FEy FB mientras que el vector n muestra la orientacién de FZ con

respecto a F£. Ambos vectores se muestran en Figura 2. Las tres rotaciones se realizan con
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el siguiente orden de los dngulos de Euler alrededor del sistema de coordenadas inercial:
alabeo (¢)/ cabeceo (8)/ guifiada (y). Los angulos se consideran positivos con giros
antihorarios (sentido contrario al de las agujas del reloj) y negativos con movimiento horario

(igual al de las agujas del reloj).

X

E=|v (D
Z
(o)

n=\¢0 (2)
Y

Para que el dron realice un movimiento vertical serd necesario, por tanto, que las {};
presenten la misma medida y que estas giren en el mismo sentido en los rotores opuestos
y en sentido contrario a los adyacentes. Es decir, para llevar a cabo un movimiento
exclusivamente en el eje Z5, se debe cumplir que Q; = Q; = —Q, = —Q,. De esta forma,
el par resultante T es nulo, el cuadricéptero no sufre una rotacién y todos los rotores

generan la misma traccion f;.

2.2.1. Cinematica del cuadricoptero
Tal y como se ha comentado anteriormente, las velocidades lineales y angulares se
expresan en FE. Sin embargo, es posible indicar las primeras en FE por medio de una
matriz de rotacién de la forma RY donde el superindice i denota el marco de coordenadas
al cual se va a transformar el parametro y el superindice j establece el sistema de
procedencia en el que este se encuentra. Partiendo de una posicion inicial expresada en
FE, utilizando el orden de dngulos ya mencionado, es posible expresar esta localizacién a

FEB através de la matriz de transformacién REE.
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REE = RPE(¢) REF(8) REE ()
1 0 0 cos 0 —sinf\ /cosyp siny O
RBE =0 cos¢ sing 0 1 0 —siny cosy O (3)
0 —sin¢g cos¢/ \sinf@ 0 cosO 0 0 1
cos 0 cos Y cos @ siny —sinf
RBE = (sin ¢ sinf cosyp —cos¢psiny singsinfsiny + cos¢p cosy sin ¢ cos 9)
cos¢psinf cosy +singsiny cos¢sinfsiny —sing cosyp cos ¢ cosh
Al tratarse RBE de una matriz ortogonal, se puede realizar el cambio de coordenadas
contrario por medio de la matriz traspuesta, ya que coincide con la matriz inversa (Paley,
1933).

EB _ BENT _— BEN-1
REP = (RPE)T = (R"") ”

cospcosf cosyPsinfsing —sinypcos¢p cosypsinb cos @ + siny sin ¢
REB = <sin1/)c059 siny sinf sin¢ + cosy cos¢ siny sin O cos ¢p — cos P sin qb)
—sin@ cos 0 sin ¢ cos 8 cos ¢

Por tanto, definiendo las velocidades lineales en ejes cuerpo V2 y en ejes locales V£

es posible determinar una relacién entre ambas.

-

Z

v () (©)
w

VE = REB VB (7)
X cosy cosBu + (cosysinf sing — siny cos p) v + (cosy sin 6 cos ¢ + siny sing) w
(Y) =| siny cosOu + (siny sin O sin ¢ + cosp cos p) v + (siny sinf cos p — cosP sinp) w
VA —sinf u+cosf@sin¢ v+ cosbcosp w
Las velocidades angulares se definen en el sistema de referencia local por medio de
la matriz de variacién de los angulos de Euler (Diebel, 2006). Representando esta de la

forma TY tal y como se hiciera para las velocidades lineales, es posible pasar de F£ a FB a

través de la transformacién TBE.
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TP = (& RI* ()& RIF(P)RIF(O)E)

1 0 —sin@ (8)
TBE = (O cos¢  cosBsin (;b)
0 —sing cos6coso

Los vectores &, & y € son, respectivamente, los vectores unitarios en las tres

direcciones de las coordenadas de FZ. La matriz T2 no es ortogonal, asi que su matriz

inversa TEB no coincide con la traspuesta y es calculada para convertir las velocidades

angulares en ejes cuerpo 28, representadas en Figura 3, a ejes horizonte QF.

€)

p
2 = (a) (10
Tr

¢
0f=|¢
)

Figura 3. Velocidades en ejes cuerpo

TEB = (TBE)™1 = (O cos ¢ —sin¢

0 singsecl cosgsech

1 sin¢gtanf cos¢ptand
) (11)

11
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QE :TEB_QB
¢ p+singptanf g+ cosptanfr (12)
0 =< cos¢p q—singr )
P singsecl q + cospsecOr

En base a las expresiones de las velocidades en F£ conseguidas, se puede también
determinar una relacién para las aceleraciones VE y.(iE en este marco de referencia. No
obstante, para utilizar estas ecuaciones se debe establecer la dinamica del cuadricéptero.
Hay que tener en cuenta que los tres angulos de Euler dependen del tiempo y varian cuando

el dron realiza un movimiento de rotacion.

VE = REByB 4 REB /B (13)

0F = TEB B 4 TEB ()B (14)

2.2.2. Dinamica del cuadricéptero

La dindmica de un sélido rigido con seis grados de libertad se puede describir a partir
de las ecuaciones de Newton-Euler (Zoran, Petar, & Denis, 2016). Con el objetivo de facilitar
su comprensién, se expresan estas ecuaciones diferenciales para fuerzas y para pares (o

momentos) por separado. En el caso de las primeras se obtiene la siguiente relacion:
mVE +CE(V,0) =GE(n) + UB(Q) (15)

La m representa la masa del cuadricéptero, mientras que los vectores GZ(n) y
—:‘:) UB(Q) hacen referencia al vector gravitacional y al
vector movimiento causado por la traccidn de los
rotores f;, respectivamente (este esquema de
fuerzas se encuentra representado en Figura 1).
Ademads, se ha incluido la fuerza de Coriolis
CB(V, ), que afecta a cuerpos que se mueven en

un sistema no inercial (toda la dindmica se expresa

\

Figura 4. Aceleracion de Coriolis
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en ejes cuerpo FP). La variable a calcular es la aceleracién lineal VE. A continuacidn, se

i
e-(v) (16)
Z

i
VB = (17) a7
W

e Fuerza de Coriolis: este fendmeno se observa en un sistema de referencia en

desglosa cada uno de los términos.

rotacion cuando un cuerpo se mueve respecto de dicho marco de referencia
debido a la aparicidén de una aceleracién relativa del cuerpo que es perpendicular
al eje de rotacion del sistema y a la velocidad del cuerpo. En Figura 4 se
representa el ejemplo de un movil situado en el punto A de un disco giratorio

que, al tratar de desplazarse hacia el punto B, acaba en el punto B’.
m(qw—rv)

CEW,D)=08x(mVB)y=[m@u—pw) (18)
m@Pv—qu)

e Vector gravitacional:

mgsinf
) (19)

GE(m) =RBEmg = <—mgcos€sin¢>
—m g cos 6 cos ¢
La g es la constante de gravitacién universal, que toma como valor 9,8067 m/s?

para todas las trayectorias debido a que estas se asumen cercanas a la superficie de la

Tierra.

e Vector movimiento:

Ey 8 0
vt =5 | = 4 = ( 0 ) (20)
E) \D £) \b@+ai+ai+ad
i=1

13
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Las fuerzas f; cuantifican la tracciéon del dron, que Unicamente se produce en la
direccién del eje ZB. Por tanto, el pardmetro b —medido en Ns? y llamado cominmente
factor de empuje— se puede definir mediante el coeficiente de traccion adimensional® Cr

y la superficie del disco del rotor S que, al presentar forma circular, se cumple que S = 2.
b=CTp562=CTp7T64 (21)

donde la § representa el radio de la hélice, mientras que p es la densidad del aire. Al
considerar trayectorias cercanas a la superficie de la Tierra su valor es constante y se asume

P = P (Modelo ISA).

Una vez caracterizados estos términos se pueden obtener las componentes de la

aceleracion lineal V. Por tanto:

. 1
VB = - (—CE(V,Q) + GE(n) + UB(Q))

_ —(qw—-7rv)+gsind (22)
(Z)_ —(ru—pw) —gcosfsing

v b

w —(pv—qu)—gcos@cosqb+g(Q§+Q§+Q§+Qﬁ)

Las aceleraciones lineales en ejes horizonte V¥ se consiguen por medio de la matriz
de rotacién REB y aplicando (13). Se expresan las diferentes componentes por separado

debido a su extension.

X= —(écos¢sin0 +1/)sin1/)cos¢9)u
+ [qb (cos P sin @ cos ¢ + sinp sin @) + 6 cosp cos O sin ¢ — 1 (siny sin O sin ¢ + cosd)cosqb)] v
+ [q,') (— cos sin B sin ¢ + sin cos ¢) + 6 cos cos B cos ¢ + 1P (sinp sin @ cos ¢p + coswsinqb)] w
+cosy cosf 1t + (cosy sin B sin¢p — siny cosp) v + (cosy sin 6 cos ¢p + siny sin p) w

Y = (—ésinvj)sin0+1j)cos¢cos¢9)u

+[(;b (sinlpsinﬁcosq.’)—c051/)sin¢)+ésinlpcosﬂsin¢+1[)(coswsinﬁsinqb—sim,bcosqb)]v
+ [—qb (sinlpsin951n¢+coswcos¢)+ésinlpc059cos¢+1/)(coszllsin9cos¢+sin1/)sin¢)]w
+siny cosO u + (siny sinf sin¢p + cosyP cos p) v + (sinysinb cos¢p — cosyP sinp) w

Z= —9c059u+(d)cosecosqb—ésinesinqb)v—(d)cosBsin(p+ésin9cos¢)w—sin9u
+cosfsing v + cos 8 cos p w

(23)

3 El modelado de la traccién se trata en el Capitulo 3.
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Es posible observar que, en el caso de que no se produzca rotacidon en ninguno de
los ejes de FB, las aceleraciones lineales serdn nulas en los ejes X2 e Y& puesto que la

traccidn seria la Unica componente que produciria una aceleracion (constante) al sistema.

En el caso de los pares, se deben tener en cuenta otros vectores para determinar la
dindmica del cuadricéptero. Asi, aparece el vector giroscépico 0 () presente en los
cuerpos de rotacién que giran en torno al eje de simetria, y la matriz de inercia I5. Ademas,
las expresiones de la aceleracién de Coriolis CZ(£2) y del vector movimiento UZ(Q) son

adaptadas para los momentos.
1B 0B + CB(Q) = 03(Q) + UB(Q) (24)

Tal y como se hiciera para el caso de las fuerzas, se desglosa cada uno de los

términos tomando en consideracion que la variable que se desea calcular es la aceleracién

angular Q5.
. ¢
NE=|¢g (25)
Y
, p
N8 =\gq (26)
T
e Matriz de inercia:
Ixx Ixy Ixz
B=|1L, L, I, (27)
sz zy zz

Para estimar los momentos de inercia Iy, I,
I,, se hace la aproximacion de considerar el T
cuadricoptero como un disco (véase Figura 5). Por ello,

1, (que se obtiene con respecto al eje Z5) se puede T—

conseguir por medio de la expresién de la inercia de

un disco respecto de un eje perpendicular que pasa figura 5. Aproximacién del cuadricoptero
como un disco

15
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por su centro. Los valores de I, e I,,,, que se toman con respecto a los ejes XBeVYB, se
asumen como los momentos de inercia respecto de su didmetro. Estos son iguales debido

a la condicidén de simetria impuesta (Franco, 2008).

1
I, = Em 1? (28)
L.=1 =_m12=IZ_Z (29)

donde la [l representa la distancia entre el centro de gravedad del dron y el eje de los

rotores.

Ademas, debido a que los ejes de simetria del cuadricdptero corresponden a X,
Y® y ZF (véase Figura 3), los productos de inercia (lyy, Lz Lyx, Iz, Ly ¥ 12y) resultan nulos.

Asi, aplicando estas condiciones, la matriz de inercia IZ en un dron puede ser expresada

como:
I, 0 0
B=(0 1, o0 (30)
0 0 I,

e Aceleraciéon de Coriolis:
qr (Izz - Iyy)
CEU) =0Bx(IBQB) = pr Uy — 1,,) (31)
pq (Iyy - Ixx)
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e Vector giroscopico: este efecto aparece
2. Se le obliga a girar

sobre otro eje
perpendicular

1. El aro rota

X en cuerpos que presentan una rotacion inicial
sobre su eje

en torno a un eje de simetria; posteriormente,
se les obliga a los cuerpos a rotar sobre otro
eje perpendicular y, para acabar, tienden a

girar sobre otro normal a los anteriores. Esto

ocurre, tal y como se muestra en Figura 6, en
un aro que rueday empieza a voltear sobre un
eje perpendicular al suelo y termina
doblandose y chocando con el suelo (Carman,
2015). De acuerdo con Luukkonen, en su

publicaciéon Modeling and control of

3. El efecto giroscopico aparece cuando quadcopter (2011), puede ser expresado
el aro tiende a girar sobre un eje
x como:
perpendicular a los otros dos
Figura 6. Efecto giroscopico
4 0 Ly q(Q1—Q; + Q35— Q)
0@ == I |2%x (0)| D 0=~k p (0 -0, +0; - 0) ) 32)

donde I, representa el momento de inercia de los rotores, que se asumen iguales.
Considerando la forma de una pala similar a la de un paralelepipedo (tal y como se muestra
en Figura 7), se puede modelizar I, como el momento de inercia de este cuerpo
geomeétrico respecto de un eje perpendicular a una de sus caras (Franco, 2008). Tomando
n, como el numero de palas que constituyen la hélice:

My _ 1 _
Ly =Emb(62+c2) =17 M (6% +¢2) (33)

La nomenclatura m, simboliza la masa de una pala (considerando que todas ellas

son iguales) y my la masa de una de las hélices, mientras que ¢ hace referencia a la cuerda

17
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media. Denominamos cuerda media a la anchura de una pala rectangular equivalente con
la misma superficie; por tanto, es un pardmetro puramente geométrico que no tiene en

cuenta efectos aerodindmicos.

Llamando S,, a la superficie de la pala y definiendo c¢; y ¢, como las cuerdas en la
punta y raiz, respectivamente, asumiendo que la forma es muy similar a la de un trapecio

se puede obtener una sencilla expresiéon para C.

Figura 7. Pardmetros geométricos de la pala

S,=6c¢ 1
c==(ct+c) (34)

5 2

Sp = E (Ct + Cr)
e Vector movimiento:

T b1 (QF —Q3)

UB(Q) = Te) = bl(Q%-02) (35)
ty d (—Qf +0f - 03 + )

Al pardmetro d se le conoce como coeficiente de resistencia, y se mide en Nms?2. Su
expresion viene relacionada con el coeficiente de potencia Cp (adimensional) del

cuadricoptero, determinado a partir de los motores.

d=CppS63=Cppmé® (36)
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Habiendo definido cada uno de los términos que componen la ecuacién diferencial,

se puede establecer una expresién para la aceleracién angular Q5.

QF = (IP)7 [-CP(@) + 0°(Q) + UP ()]

1 2 2
I_[_q r (Izz - Iyy) + Irr q (-Ql - -QZ + -QS - -0'4) +bl (-Q4 - Qz)]
xx
p 1
(C[> = I_[_p r (Ixx - Izz) - Irr p (-Ql - Q2 + Q3 - Q4) +bl (-Q% - Q%)] (37)
T yy

1
— [-p q (I;y — L) +d (—Q2 + 03 — 03 + Q3)]
ZZ

Las aceleraciones angulares en ejes horizonte QF se consiguen por medio de la

TEB

matriz de rotacion y aplicando (14). Al igual que se hiciese para las aceleraciones

lineales, estas componentes se expresan por separado debido a su magnitud.

é = (ptanBbcos¢p + Hsec?Osing) g + (—Pptanfsind + O sec? O cosp) r + p
+tan6@sin¢ g +tanf cospr

6 =—¢singq—¢cospr+cospg—singr (38)

Y= (dcosp+0tanfsingd)secdq+ (—Psing + 6 tan 6 cos p) sechHr
+secOsing g +secOcosopr
Cabe mencionar que todo el procedimiento descrito anteriormente formula las
ecuaciones en unidades del Sistema Internacional (SI), a menos que estas aparezcan

especificadas en alguno de los desarrollos matematicos.
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3.MODELADO DE LA TRACCION

3.1. DIFERENCIA ENTRE UN DRON Y UNA AERONAVE DE
ALA ROTATORIA

En toda aeronave de ala rotatoria un rotor es el sistema giratorio empleado para
generar sustentacion o traccién —también se le denomina empuje—. En un helicéptero,
por ejemplo, existe un rotor principal situado en la parte superior de la aeronave y un rotor
de cola utilizado para contrarrestar el par motor creado por el otro; asi, el vehiculo se
mantiene estable en el aire. En un dron podemos encontrar diferentes combinaciones,
aungue la mas usual es la que presentan los cuadricépteros, compuestos por cuatro rotores
que simplifican el manejo de su movimiento. Cada uno de ellos dispone de un motor

eléctrico que sirve como planta de potencia.

A la hora de estudiar un rotor, lo primero que se debe considerar es su tipologia.
Existen diferentes tipos* segin el nimero de grados de libertad que se permitan controlar.
Estos vienen determinados por los giros que se pueden llevar a cabo alrededor de cada uno
de los ejes en un nuevo sistema de referencia: el sistema en ejes pala (F?). Este marco,
representado en Figura 8, se encuentra definido por su origen en el centro del rotor, el eje
XPen la direccién del radio de la pala, el eje ZP perpendicular al plano de punta de palas {
(plano que se forma uniendo la punta de todas las palas que constituyen la hélice) y
considerado positivo hacia arriba e Y? normal a los otros dos formando un triedro de
derechas.

En un dron el angulo ¥ define la posicién de X* respecto a XZ. En un helicéptero,
este angulo seria el equivalente al azimut (angulo que forma el eje X* de una pala con la
cola del vehiculo). Se considera positivo en sentido antihorario y negativo en sentido

horario. Por tanto, para cada rotor i se cumple que:

4 En aeronaves de ala giratoria, como los helicdpteros, existen los rotores articulados (permiten controlar el
paso VI, el batimiento S y el arrastre y), los rotores semirrigidos que controlan 9 y uno de los otros dos angulos

(B o x), vy los rotores rigidos que Unicamente permiten el manejo del paso 9.
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(39)

Figura 8. Sistema en ejes pala F¥

En un dron los giros y movimientos se manejan a través de la supervision de la
potencia que se otorga a los motores eléctricos mediante un mando de control remoto. Por
tanto, los tres angulos formados en una superficie sustentadora rotatoria segun la
Aeromecanica —representados en Figura 9— resultan incontrolables. Esto impide
variaciones en los angulos alrededor de los ejes Y? y ZP y, por tanto, que no exista
batimiento £ ni arrastre y . Por el contrario, habrd un dangulo de paso ¥ definido
exclusivamente por su geometria. Esto coincide con la hipétesis asumida al principio del

estudio de considerar el dron como cuerpo rigido.

Entonces, el angulo de paso 9 en un helicéptero (u otra aeronave de ala rotatoria)

esta compuesto por tres términos: dos de ellos, el dngulo de paso ciclico® 9.(W¥) y el angulo

5> El dngulo de paso ciclico 9,(W¥) posibilita el control del paso de una pala de acuerdo con su posicion en el
disco del rotor. Esto se consigue con la presencia de un plato ciclico en el rotor que, al inclinarse, causa un
ladeo en las palas. Asi, se produce una distribucion asimétrica de la sustentacion en las hélices que permite el

movimiento de traslacion.
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de paso colectivo® 9, son controles del vehiculo, mientras que el restante depende de su

forma y varia segun la posicion § de la pala.

Simplificacion para un dron - 9 = 9;(5)

(40)

Figura 9. Grados de libertad de una aeronave de ala rotatoria
Sin embargo, en un dron el pardametro 9;(8) se determina como la distancia que
avanzaria la hélice en un medio sélido con un giro completo y se expresa en unidades de
longitud’. Por tanto, se trata de un valor numérico que se puede simbolizar como 9, sin

incluir la dependencia de la posicién de la pala §.

No obstante, lo realmente importante de esta parte es que, al no poder controlar el
9 de las palas en un dron, se comprueba que los ejes ZZ y Z? son paralelos para cualquier

trayectoria descrita por este vehiculo no tripulado y, por tanto, se pueden emplear teorias

8 El d4ngulo de paso colectivo 9, se consigue al elevar o descender el plato ciclico, lo que provoca el mismo
aumento o decrecimiento del angulo de paso en todas las palas. Con ello, se genera una mayor o menor
distribucién simétrica de sustentacidn en el plano del rotor.

7 Los parametros de caracterizacidon de un dron se tratan mas exhaustivamente en el Capitulo 4.
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como el Teorema de Cantidad de Movimiento que, de manera muy simple, permiten

cuantificar el flujo situado en las inmediaciones de las hélices.

3.2. CASO GENERAL

Para la obtencion de la traccidn nos basamos en el Teorema de Cantidad de
Movimiento, también empleado en otras aeronaves de ala rotatoria. En el caso de un dron
Unicamente necesitamos relacionar el flujo que se encuentra antes del paso por el rotor y

después del mismo. Para ello, se deben tomar unas consideraciones adicionales:

El rotor actia como un disco actuador, es decir, como una superficie de

discontinuidad en la que la presidn del fluido p, experimenta un salto.

- Elflujo es incompresible® y cuasi-estacionario.

- Se desprecian los términos viscosos en comparacion con los inerciales (el
numero de Reynolds Re es suficientemente elevado).

- Lapresién del fluido lejos del rotor (tanto corriente arriba como corriente abajo)

es igual a la presién atmosférica (p; = Pw)-

Por tanto, se puede considerar el esquema representado en Figura 10, en el que
encontramos dos situaciones: en la primera, el flujo esta justo antes de pasar por la hélice
mientras que la segunda representa el momento en el que ya lo ha hecho. A partir de esto,
aplicamos los teoremas de conservacion: conservacion de la masa, conservacion del

movimiento y conservacion de la energia.

Unicamente actta una fuerza sobre el fluido F, de la misma magnitud y sentido
opuesto a la traccion f; producida por el rotor (aplicacion de la tercera Ley de Newton: ley

de accion y reaccion). Esto provoca que la corriente experimente una aceleracion en sentido

8 En mecdnica de fluidos se considera que el flujo es incompresible con un nimero de Mach M., = a;"’ <0,3

0
donde V,, = || u? +v? + W2|| (médulo de la velocidad en FB)y a,, es la velocidad del sonido a nivel del mar
y que, segun la atmdsfera ISA, su valor es igual a 340,294 m/s. Esto implica que el dron debe cumplir que

V, <102,0882 m/s.
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descendente, siendo el valor de las velocidades V,, + v; en el plano del rotory V,, + v;; en
la estela lejana corriente abajo. Las velocidades v; y v;, son las velocidades inducidas® en
cada una de las secciones mencionadas antes, respectivamente (Cuerva, Espino, Lopez,
Meseguer, & Sanz, 2012). Teniendo en cuenta la representacién en Figura 10, procedemos

a obtener las diferentes expresiones.

ZP
fi
p
]
V.. + v
|
|
- L) Vo + v
p' '

Figura 10. Esquema del paso del flujo a través de un rotor
e Conservaciéon de la masa: aplicando la definicidn del gasto masico es facil comprobar
gue existe una variacion de flujo masico m entre las dos situaciones, ya que la
superficie S del disco del rotor es invariable y al asumirse el aire incompresible, no
se considera un salto de densidades al pasar el flujo a través de él (p = cte).

Situacion1 - my = p SV,

(41)
Situacion2 »my, = p S (Voo + v42)

% Las velocidades inducidas v; y v;, se producen siempre en sentido descendente, sin importar el régimen de

vuelo (ascendente o descendente), por lo que son negativas de acuerdo con el marco de coordenadas en ejes

pala FP.



Desarrollo de un sistema automatico para el seguimiento del vuelo de un dron

Es evidente que debe existir una variaciéon del gasto masico m al pasar el flujo a

través de la hélice, y que su valor se puede cuantificar como:
m=pSvp (42)

e Conservacion de la cantidad de movimiento: ya anteriormente se ha comentado que
Unicamente se toma en consideracion una fuerza F, sobre el flujo. Esta actua en
sentido opuesto a la traccién f; producida por el fluido en su actuacién sobre el

rotor, por lo que:

fi—B=0->fi=F (43)

Basandonos en el disco del rotor de un helicéptero, en el que la Unica accidn de
presién es la causada por el disco actuador'® —la resultante axial de las fuerzas de presion
que actuan sobre la superficie exterior, las caras superior e inferior y la superficie lateral, es
nula en primera aproximacién (Durand, 1963)— y las contribuciones de velocidad se

reducen a las caras superior e inferior (Huang Shen, Albert, Ang, Teck, & Chan, 2017):

fi=pS (Voo +v) iy =m0 (Voo +v1) (44)

e Conservacién de la energia: la energia que proporciona el rotor al flujo mientras gira
se convierte en una fuerza contraria a la gravedad que genera la traccién (no se
producen pérdidas durante este intercambio de energia). Matematicamente,
suponiendo que la velocidad del rotor se mantiene para una velocidad del aire
especifica acelerada, esto se convierte en:

1 5
five =5 1 (Ve + )
(45)
Voo +v3) =203
Ademas, hay que tener en cuenta que la potencia del motor transmitida a la hélice

P; (potencia inducida) se puede definir a partir de la aceleraciéon del flujo en el volumen de

10 para més informacidn sobre la teoria del disco actuador para el caso especifico del vuelo axial consultese el

Anexo C.
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control v;,. La potencia parasita P, se asume despreciable frente a la potencia inducida,

por lo que se considera que P = P;.

P, = fivip (46)

Recordando que la superficie del rotor es como la de un disco, y tomando todas las

consideraciones anteriores, ahora la traccion (44) se puede expresar mas facilmente:

fi=Qmné&%p Piz)% (47)

Para calcular la potencia P; se puede hacer uso de (48), donde Qirpm es la velocidad
a la que gira el rotor en revoluciones por minuto, APC es una constante de la hélice que
depende del cociente entre su paso y su dimensidn , 9, se mide en unidades de longitud y
PF es el factor de potencia —también adimensional— que supone el cociente entre la
potencia mecdnica del dron y su potencia eléctrica (Huang Shen, Albert, Ang, Teck, & Chan,

2017).

APC il
“—
20

(48)
P, = APC (Qy)"

Aunque la potencia P; se calcula con las revoluciones del rotor en situacion de carga,
es decir, con hélices, normalmente las especificaciones del fabricante se tienen en vacio.
Aqui se propone que, en caso de no disponer la velocidad angular de los rotores con las
hélices Q7.,,,, se considere que su valor es un 75% del valor de estas en vacio Q755°, que
normalmente se pueden obtener con los datos del fabricante. Las revoluciones en vacio
O7pm’ se obtienen por medio de la K, que es un pardmetro propio de cada motor y que
sirve como constante de proporcionalidad entre la tensién que llega al motor v, y su

velocidad de giro.

Qpace = K, v, (49)

Consecuentemente, introduciendo estas ultimas expresiones, la ecuacion de la

traccion queda (segun los parametros de los que se disponga) de la forma:
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f = (2 7 82p [APC (Qipm)PF]z)%

(50)
f = (27 82p [APC (0,75 K, v)PF1)3

3.3. ADIMENSIONALIZACION

Tal y como se viese en el Capitulo 2, el objetivo de este apartado es el de hallar los
coeficientes de traccién Cr y de potencia Cp adimensionales para calcular el factor de
empuje b y el coeficiente de resistencia d. Teniendo en cuenta que estamos tratando con
un cuadricéptero, es decir, con cuatro motores distintos, una vez obtenidas las expresiones

de la traccidn f y de la potencia P estos se pueden adimensionalizar como:

= fi _ fi
i psSYi 0262 pm(Q2+02+02+02) 684
4 (51)
CT:Z- CTi
=1
Co = P; _ =1 Pi
U pS Y0263 pm(Q2+05+03+00)6°
4 (52)
CP:Z- CPi
=1
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4.CARACTERIZACION DE UN DRON

Taly como ya se ha comentado en el Capitulo 3, existen una serie de parametros en
el cuadricoptero que son los responsables de su funcionamiento, provocando que el
comportamiento del dron varie. Esto es debido al tipo de uso que se le pretende otorgar,
puesto que, evidentemente, un vehiculo destinado a competir en carreras no presenta las
mismas propiedades que uno determinado para inspeccionar un terreno o para volar en
interiores. En esta seccidn se van a tratar las principales caracteristicas que se deben tomar

en consideracién para modelizar la trayectoria.
4.1. BATERIA

Las baterias son los componentes responsables en lograr un equilibrio entre la
actuacion del dron y su tiempo de vuelo. Las mas comunes en este tipo de vehiculos no
tripulados son las constituidas por litio (LiPO), puesto que presentan una descarga sosegada
gue permite un aterrizaje mas suave en caso de emergencia. La celda de una bateria de este

tipo presenta una tension v con un valor nominal de 3,7 V.

Sin embargo, es posible proveer mas potencial! al cuadricdptero sin necesidad de
incrementar la intensidad de corriente. Esto se consigue mediante el uso de mas celdas —
conectadas en serie— en una misma bateria. Asi, se presentan configuraciones de la forma
1S, 2§, 3§, 4S, 5S 0 6S, donde el digito d; seguido por la S indica el nUmero de celdas que la

forman. En Figura 11 se presenta el circuito eléctrico de la bateria de un dron de carreras.

Llamando v}, a la tension abastecida por la bateria, es posible comprobar que, al

encontrarnos con un circuito eléctrico en serie, se cumple que:

vy = d; Vg (53)

11 Cuanta mayor potencia suministre la bateria al cuadricoptero, mas traccién f; generan los rotores, por lo

que se puede prescindir de la eficiencia de los motores y utilizar unos con valores de K;, mas pequefios.
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3.7V 3.7V 3.7V 3.7V

e R L =

vy, = 14,8V

v

A

Figura 11. Bateria 4S con una tension o diferencial de potencial V,, = 14,8 V
Existen otros pardmetros en relacién con las baterias, como pueden ser el C-rating
0 su capacidad. El primero expresa la cantidad de corriente que esta puede proporcionar
para un ciclo de carga de manera continua, mientras que el segundo se encuentra
expresado en miliamperios por hora (mAh) y hace referencia a la cantidad de corriente que
es capaz de suministrar por un periodo de tiempo. No obstante, estos valores solo seran
importantes para la ejecucién de grandes trayectorias que requieran un elevado tiempo de

vuelo (mayores de 10 minutos).
4.2. COCIENTE TRACCIC')N/PESO

Un dron debe ser capaz (a maxima potencia) de generar una traccién f que duplique
su propio peso G5 (n) para garantizar que es manejable y que puede despegar. Esto implica
que en el caso de un cuadricéptero con GZ(n) = 1 N, cada rotor debe ser capaz de
producir, al menos, una traccién f; = 0,5 N. Por tanto, llamando al cociente entre la

traccion y el peso T /W, se debe cumplir para cualquier despegue que:

T/W > 2 (54)

4.3. MOTORESY K,

Los motores son los componentes de un dron que, conectados a las hélices,
provocan su giro y generan la traccion necesaria para permitir que este vehiculo vuele. Son

eléctricos y de corriente continua'? (DC), por lo que no hay que considerar corriente

12 En contraposicién a los motores de corriente alterna (AC).
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reactiva. Ademads, estos a su vez se pueden clasificar en motores brushed (con escobillas) o
brushless (sin escobillas) segiin la manera en que estos transmiten la potencia al eje, aunque

para las competencias de este estudio no es importante.

Sin embargo, lo que si debe tenerse presente es que el comportamiento de un motor
eléctrico de corriente continua DC viene caracterizado por el circuito eléctrico equivalente
representado en Figura 12. Ademas, se determina como un motor DC de primer orden,
considerando que no hay pérdidas en el intercambio de potencia eléctrica a potencia

mecanica (su relacion es el factor de potencia PF).

R

m -
lm
“—
— ] ron
T; Q;
+

Vo

v = Im

Figura 12. Circuito eléctrico de un motor DC
Entre las principales caracteristicas de un motor DC de primer orden se encuentran:
la resistencia R,, del motor se asume constante (Drela, 2007), existe una relacién de
proporcionalidad (K,,) entre el v, y el Q; —determinada por (49) — v, utilizando la Ley de

Ohm, es posible establecer la siguiente expresion:

Rpy=—"—"Un=0y—Rpin (55)

donde i,, es la intensidad de corriente que llega al motor, mientras que v, es la tensién en
bornes del motor. A la hora de caracterizar este parametro se debe ir con cierta precaucion,

puesto que no necesariamente este voltaje es el suministrado por la bateria v, . Por
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ejemplo, una parte de esta tension v, quizds es reducida mediante el uso de una resistencia

en la placa controladora de vuelo.

La constante de proporcionalidad K, expresa el incremento tedrico de las
revoluciones por minuto Q}’gf,io cuando la tensién aumenta en 1V en una situacién sin
carga (sin hélice). Una vez la hélice es afiadida al motor, la velocidad angular del rotor
Qipm disminuye por la resistencia adicional. Los motores con elevada K,, producen mayores
Qipm y permiten que la hélice gire mas rdpido. No obstante, los motores con valores bajos

de K, generan un menor par motor ;.

Este t; representa el momento que el motor ejerce sobre la hélice para hacerla rotar
alrededor de su eje. En la practica es necesario encontrar un equilibrio entre Qipm yelt;,
puesto que altos valores de K,, provocan que la hélice rote demasiado rapido, causando una
atraccién considerable de corriente eléctrica capaz de producir un sobrecalentamiento en

el sistema que puede ocasionar un cortocircuito (AA.VV, 2016).

Los motores son identificados por cuatro numeros: AABB. “AA” representa la
anchura (en mm) del estator (parte del motor inmdvil en contraposicién con el rotor),
mientras que “BB” indica su altura (también en mm). Por lo general, cuanto mds grandes
son estos valores, un mayor par t; logran producir. Por tanto, los drones que presenten

motores de elevado tamafio suelen emplear una K,, pequeia.
4.4. HELICES

Las hélices son las responsables de generar la traccidn rotando y moviendo el aire
gue se encuentra en sus inmediaciones. Cuanta mas perturbacién creen en el aire, mas
traccion se origina. En un cuadricdptero las hélices opuestas giran en el mismo sentido y las

adyacentes en sentido opuesto para compensar el par t; producido por ellas.

Estas pueden venir en diferentes tamafios e inclinaciones. La nomenclatura
tradicional de estos componentes es CC x DD. “CC” identifica la longitud de la hélice (en

pulgadas), es decir, el diametro del disco del rotor (representado como 26 siguiendo la
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escritura de los Capitulos 2 y 3); “DD” simboliza el paso (también en pulgadas). Tal y como
ya se dijo anteriormente, representa la distancia longitudinal que recorreria una hélice en
el aire en una rotacion y se caracteriza como ;. Asi, por ejemplo, una hélice con una

nomenclatura de 9 x 4.7 presenta un diametro de 9 pulgadas y un paso de 4,7 pulgadas.

A
v

U6

Figura 13. Paso I de la hélice de un dron
En Figura 13 aparece un esquema ilustrativo del paso longitudinal 9. Las lineas que
aparecen son las posiciones que seguirian las puntas de las palas mientras la hélice realiza

una rotacion a su maxima velocidad angular Q... Tal y como se observa, es la equivalente
a la longitud de onda A en un movimiento oscilatorio o el periodo T en un movimiento

armoénico simple.

El tamafio 24 incide en la cantidad de f; que la hélice puede generar. Cuanto mas
elevado sea, mayor traccion ejercerd para una misma velocidad rotacional, aunque a costa
de un considerable par motor ;. Un paso 9J; grande si supone una rotacion mas rapida. No
obstante, para producir la f; requerida se debe utilizar un rango concreto de valores, puesto
gue una hélice con un paso muy pronunciado puede ser igual de mala que una plana debido

al elevado t; necesitado.
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Los drones no usados en el ambito profesional son equipados con motores de baja
potencia. Estos rotores giran mds rdpido para crear traccion, pero al presentar un tamafio
tan pequeio, se compensa el par motor t; creado en beneficio de conseguir unas muy altas
velocidades de rotacidn (); (AA.VV, 2018). Esto, como se ve en el Capitulo 5, es lo que nos

encontraremos con el dron estudiado.

Existen otros parametros como el numero de palas n;, que conforman una hélice, el
material con el que estas han sido fabricadas, la eficiencia en el intercambio de energia
eléctrica/mecanica, el nimero de electroimanes presentes en el motor sin escobillas... que
pueden condicionar favorable o negativamente a la traccion. A la hora de elegir un dron o
montar uno por piezas se deben tener en cuenta para conseguir que presente las
caracteristicas deseadas. Sin embargo, el propdsito de este trabajo es establecer la
trayectoria de un dron desde un punto de vista matematico, por lo que estas componentes

ya se encuentran incluidas en nuestro dron de estudio.
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5.CARACTERIZACION DEL DRON CHEERWING SYMA
XS5W-V3

En este capitulo se engloban todas las tareas realizadas para calcular con precision
los pardmetros de los motores tratados anteriormente (Capitulo 4) y las asunciones
consideradas para estos. Para ello, entre otros, es necesario conocer la electrénica y

geometria del cuadricéptero.
5.1. CUADRICOPTERO UTILIZADO PARA EL PROYECTO

Para este estudio se ha hecho uso del dron no profesional Cheerwing Syma X5SW-
V3, representado en Figura 14, que resulta apropiado para los principiantes en el manejo

310 mm > de este vehiculo no tripulado. Permite

A

un tiempo de vuelo de 6 a 8 minutos
sin la inclusién de las protecciones
para las hélices ni la camara, que
disminuye a 4 minutos cuando se
encuentran incluidas. Admite Ia
posibilidad de ser dirigido por un
mando de control remoto situado a
una distancia de hasta 50 metros (las
medidas representadas tienen en
consideracién las protecciones para

las hélices).

Tal y como se observa, el
cuadricdptero es simétrico en sus tres
ejes en el marco de referencia F&, por
Figura 14. Dron Cheerwing Syma XS5W-V3 lo que las hipdtesis asumidas

previamente son aceptables. Ademas, los parametros geométricos mas importantes (de los
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que se dispone datos del fabricante o se pueden medir con facilidad) se recogen en Tabla

1, los cuales influyen en la trayectoria a realizar por el dron.

Tabla 1. Parametros geométricos del dron Cheerwing Syma XS5W-V3

Masa del cuadricéptero m incluyendo la

bateria, protecciones de las hélicesy la 1209
camara
Distancia entre el centro de gravedad del 230 mm
dron vy el eje de los rotores [
Radio de los rotores 8 67 mm
Cuerda media de la hélice ¢ 18 mm
Masa de una hélice my 1,7g
Momento de inercia respecto al eje X I, 1,587 - 1073 kg m?
Momento de inercia respecto al eje Y I, 1,587 - 1073 kg m?
Momento de inercia respecto al eje Z I, 3,174 - 1073 kg m?
Momento de inercia de los rotores I,., 1,8181 - 10~* kg m?

5.2. CIRCUITO ELECTRONICO DEL DRON

Tal y como ya se comentd en la Seccidon 4.1, la bateria tiene la funcidon de
proporcionar la potencia al cuadricéptero, por lo que es necesario caracterizarla para
entender cdmo se distribuyen la tensién v, y la intensidad i,, en los distintos motores. En
Figura 15 se presenta la bateria utilizada para nuestro estudio. Consta de una Unica celday,

por tanto, presenta un valor nominal v, =

3,7V. Aunque esto no necesariamente A 1

: Jrr"ugss oy
. e ’ . S0 0 E
significa que la bateria proporciona esta E | Corrosie -

tension (un voltaje nominal v, de este valor

suele implicar que la bateria puede llegar a

suministrar una tension maxima v, , =
max

4,2V), asumimos que la referencia del

fabricante es aceptable. Figura 15. Bateria 1S con tensidn nominal v, = 3,7V
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Se observa que en la bateria se incluye también su capacidad (500 mAh), que nos
informa de la cantidad de corriente que es capaz de suministrar en un periodo de tiempo.
Este pardmetro Unicamente interesa en el caso de trayectorias largas en las que el dron
deba estar volando por una gran duracién, por lo que no es competencia de este estudio

trabajar con él.

Tomando en consideracion que v, = 3,7V, parece asumible que el voltaje del
motor v, debe ser nulo cuando no llega corriente eléctrica (i,, = 0). Sin embargo,
experimentalmente se ha comprobado que la tension a la que se encuentran los bornes de

los motores en estas condiciones es vy = 2,4 V.

MOTOR

PLACA CONTROLADORA
DE VUELO

LED

Figura 16. Circuito electrénico del dron Cheerwing Syma XS5W-V3
Esto implica, siguiendo el esquema representado en Figura 16, que la placa
controladora de vuelo —computadora que lleva a cabo todos los movimientos del dron y
regula la potencia eléctrica P que llega a los motores— presenta una resistencia o un
regulador de tension. Ademas, tal y como se observa, parte de la corriente eléctrica

introducida por la bateria se destina a la alimentacién de diodos electroluminiscentes
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(LEDs), que se encuentran en estado intermitente antes del vuelo del cuadricéptero y con
luz fija una vez se ha proporcionado el voltaje v, necesario para despegar. En Figura 17 se

muestra la placa controladora del vehiculo manipulado.

La direccion de vuelo se determina a partir
de un mando de control remoto con frecuencia
2,4 GHz, que transmite las dérdenes del piloto
desde tierra. Este puede controlar tanto el
movimiento traslacional (en direccién de X2 o Y5)
como el rotacional (variando los angulos ¢, 6

0 ), o simplemente llevar a cabo un despegue o

aterrizaje vertical (en direccién de ZB cuando este

Figura 17. Placa controladora del dron
Cheerwing Syma XS5W-V3

es igual a ZF).

Para ello, tal y como aparece en Figura 18, el mando dispone de dos joysticks que,
conjuntamente, permiten regular la potencia P; de los motores (y, por ende, de las
revoluciones (); de los rotores) tanto a nivel equitativo para que por los cuatro motores

circule la misma intensidad de corriente

i;, —provocando un vuelo vertical—
como desigualando las potencias para
causar otro tipo de movimientos. La
palanca de mando izquierda permite,
con su accionamiento hacia arriba o
abajo, el control ecuanime de la potencia
P; en sus cuatro motores. Esto deja la
posibilidad de regular la traccidn f; de los

rotores para manejar trayectorias

verticales. El problema reside en que el

Jjoystick se mueve en un rango continuo Figura 18. Mando de control remoto del dron

de valores, lo que dificulta la medicién de Cheerwing Syma XS5W-V3

posiciones fijas.
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Con tal de obtener un intervalo
Barras de

cuantificacion de posiciones medibles, se hace uso

B0

a
de la pantalla que incorpora el mando
S e

a control remoto, la cual cuantifica de
forma discreta la potencia P; de sus
motores. En Figura 19 se presentan las

barras empleadas para determinarlas

otenc
e A

gue, en este caso, muestran la sexta

posicion.  Existen once niveles

Figura 19. Posiciones utilizadas para la cuantificacién de la  diferentes especificados por las rayas
potencia en el dron Cheerwing Syma XS5W-V3 . o

(las dos barras siempre indican la

misma posicion). De esta forma, el espectro continuo de valores puede ser discretizado y

utilizado para nuestro estudio. A continuacién, se muestra la interpretacion de estos niveles

para la obtencidn de las magnitudes deseadas.
5.3. CURVA DE POTENCIA

Rescatando la expresién desarrollada por Huang Shen, Albert, Ang, Teck, & Chan en
el Capitulo 3, la potencia P; puede ser determinada en base a una constante adimensional

(APC) y la relacion entre la energia eléctrica y mecénica (PF):

P, = APC (Qbyp) (48)

Los motores vy las hélices son las componentes del cuadricéptero relacionados con
estos pardmetros. En Figura 20 se encuentra representado el estator y el rotor de un motor
usado en el dron Cheerwing Syma XS5W-V3. Tal y como se observa, se trata de un motor
sin escobillas del tipo 0820, es decir, el estator (sin contar con la proteccién) mide 8 mm
de anchura y 20 mm de altura. Las pequefias dimensiones anticipan bajos valores de

potencia'* P;. Ademas, las revoluciones del rotor ,,; estan relacionadas con las

13 Conslltese la Seccién 4.4 para méas informacion.
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revoluciones de la hélice* ; por medio de engranajes que giran. El mecanismo del motor

contiene 9 dientes, mientras que el que provoca la rotacion de las palas esta constituido

por 54 dientes. Por tanto, se cumple que:

Figura 20. Motores del dron Cheerwing Syma XS5W-V3  Figura 21. Hélices del dron Cheerwing Syma XS5W-V3

Qyor = 64 (56)

No obstante, no se dispone informacién sobre el factor de potencia PF ni sobre la
relacion K,, de proporcionalidad entre el voltaje del motor v, y la velocidad angular ;. En
el caso de las hélices Unicamente se conoce su didmetro 26 y que dos de ellas presentan
una denominacion CW (clockwise) porque giran en el sentido de las agujas del reloj, y las
otras dos son del tipo CCW (counterclockwise) por su rotacién en el sentido contrario de
estas (en Figura 21 se muestra la diferencia en la forma de las hélices del tipo CW y CCW).
Sin embargo, cabe recordar que el dato a usar como entrada del programa de simulacidon

es la constante APC.

14 En la estimacion de las velocidades angulares durante todo el proyecto (Q; y Qipm) nos referimos siempre

al giro del engranaje que contiene la hélice.
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Con tal de estimar estos datos, que emplearemos como entradas del programa de
simulacién, tenemos en cuenta que la potencia de los motores P; viene especificada por el

voltaje v, y la intensidad de corriente i,,, de la siguiente forma:
Pi=vpin (57)

Por tanto, midiendo el voltaje de los motores v,,, la intensidad de corriente i,,, que
llega a cada uno de ellos y las revoluciones Qirpm a las que giran los rotores, es posible

ajustar la curva de potencia P; para las distintas posiciones del mando de control remoto.

Tabla 2. Mediciones realizadas en un motor del dron Cheerwing Syma XS5W-V3

Voltaje v,,, (V) Intensidad Potencia P; (W)  Velocidad angular
iy (A) Qi (rpm)
u u u u

Posicion 1 0,220 (0,006) 500,0 (0,6) 0,110 (0,003) 2610 (110)
Posicion 2 0,320 (0,006) 770,0 (0,6) 0,246 (0,004) 3531 (210)
Posicién 3 0,370 (0,006) 850,0 (0,6) 0,315 (0,005) 3752 (230)
Posicion 4 0,420 (0,006) 970,0 (0,6) 0,407 (0,006) 4002 (300)
Posicién 5 0,430 (0,006) 980,0 (0,6) 0,421 (0,006) 4002 (300)
Posicion 6 0,450 (0,006) 1002,0 (0,6) 0,451 (0,006) 4140 (300)
Posicion 7 0,480 (0,006) 1010,0 (0,6) 0,485 (0,006) 4288 (300)
Posiciones8y9 0,510 (0,006) 1160,0 (0,6) 0,592 (0,007) 4446 (300)
Posicion 10 0,520 (0,006) 1200,0 (0,6) 0,624 (0,007) 4530 (300)
Posicion 11 0,520 (0,006) 1180,0 (0,6) 0,614 (0,007) 4513 (300)

Para llevar a cabo estas mediciones se desmonta el dron (véase Figura 22) y se le
conecta a uno de sus motores un amperimetro en serie, un voltimetro en paralelo y un
generador de corriente eléctrica —representados en Figura 23— para forzar que la tensién
de entrada v, = 3,7 V y no se produzca ninguna fluctuacién de este valor (como sucederia
si se conectara una bateria en su lugar). Estos datos calculados® aparecen en Tabla 2. Se

observa que las posiciones 8 y 9 se caracterizan juntas para evitar intervalos muy pequefios.

15 Para mas informacidn sobre la estimacién de errores e incertidumbres acidase al Anexo A.
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nounoo
-4l e

T\

i B
Lo «'

Figura 22. Montaje del circuito eléctrico para la medicion de la potencia P;

Placa
controladora
de vuelo

T 3,7V

Figura 23. Circuito eléctrico con el amperimetro, el voltimetro y el generador de corriente

A partir de (48), se representa la curva de potencia P; a escala logaritmica para
ajustarla a una recta, tal y como se muestra en Figura 24. Esto permite la caracterizacién de
los parametros desconocidos del motor, cuyos valores son: PF = 3,1905 y APC =
1,3062 - 10712, Sin embargo, existe una incertidumbre importante, por lo que estos valores
deben tomarse como orientativos, ya que la curva de potencia puede variar entre los

extremos de las barras de error consideradas.
log P; = PF log Q.. + log APC (58)

Sin embargo, para representar esta curva, en primer lugar, debemos hallar alguna

forma para estimar Qipm. La mayoria de los fabricantes utilizan datos en condiciones sin
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carga o en vacio, es decir, sin hélices unidas al rotor (757,°). Por tanto, resulta interesante

calcular la constante de proporcionalidad K,, para establecerla como entrada del programa
de simulacién vy, asi, tener la posibilidad de caracterizar la trayectoria de un dron distinto al
empleado en este estudio a partir de los datos especificados en su adquisicion y utilizando
(49). A continuacién, se describen las dos formas diferentes para la obtencién de las

velocidades angulares Q...

Log Potencia vs Log Revoluciones

0
3 3,2 3,4 3,6 3,8

-0,2
— y = 3,1905x - 11,884
S 04 R?=0,9911
©
'S
g 06
1)
o
® .08
-

-1
-1,2

Log Revoluciones (rpm)

Figura 24. Curva de potencia con carga de un motor del dron Cheerwing Syma XS5W-V3

5.3.1.  Estimacion de las revoluciones Q,",pm de manera directa

Por medio de la grabacion de la hélice mientras esta rota a las once diferentes
posiciones establecidas, a través del uso de una camara de alta velocidad con rapidez Vs, =
1000,46 fotogramas/segundo, es posible hallar la frecuencia a la que gira sabiendo el
periodo T'; es decir, el tiempo necesario para que una pala realice una vuelta. Llamando fot

al nimero de fotogramas necesarios para definir la vuelta de una pala:

ot
r_/

= 59
Vror (59)

Aplicando la definicién de la velocidad angular ;, es posible ya calcular las

revoluciones a las que gira una hélice.
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QO =—- -Qipm = (60)

8-V1-1226 oo Configuracion de velocidad de reproduccion LOS va I ores eSt| ma d oS

mal Rapida Ajustar control deslizante a velocidades com
| Rapid [ Ajust: trol deslizant locidad

de Ql,, para las distintas

05 1.0 14

Velocidad de reproduccion: 1.0 ki

posiciones aparecen

B < —= recogidos en Tabla 2. En

AT
: %

Figura 25 se muestra una
reproducciéon abierta con el
Reproductor de Windows
Media, que permite la opcion

de reproducir una grabacién

) e i fotograma a fotograma.
Figura 25. Fotograma de una hélice girando con una velocidad angular

Con Matlab también se puede llevar a cabo un tratamiento de las imagenes digitales
utilizando la transformada de Fourier discreta y métodos de resolucién de flujo dptico
(Departamento de Matematica Aplicada, 2019). Denominando nfot al nimero de
fotogramas presentes en una grabacion y suponiendo que el periodo de muestreo T, entre
los fotogramas se mantiene constante, el programa devuelve los armdnicos ¢ modelizando
una funcién continua. En nuestro caso, estos ¢ corresponden a las frecuencias o

velocidades angulares deseadas.

1
T, = o 1073 segundos/fotograma (61)
fot

En Figura 26 se muestra en el eje de las abscisas los armdnicos ¢ obtenidos por el
programa para dos posiciones del mando de control remoto, representados por medio de
picos. Tal y como se observa, estos son las velocidades angulares a las que gira el rotor que

contiene la hélice en vueltas/segundo. Por tanto, se cumple que:

Qi = 60 ¢ (62)
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Método de Farneback. Sin filtrado
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Figura 26. Fotograma de una hélice girando con una velocidad angular Qﬁpm = 2333,33 rpm (arriba) y
0L,m = 5316,46 rpm (abajo)

5.3.2. Estimacion de las revoluciones .Qipm a través del
parametro K,

Tal y como ya se ha comentado, aunque la obtencién de Qipm de manera directa
supone una gran ventaja, puesto que las mediciones conseguidas presentan un alto grado
de fiabilidad (son datos experimentales y no tedricos), los fabricantes acostumbran a
especificar sus motores para condiciones en vacio (sin hélices). Por tanto, resulta util el
calculo de la constante de proporcionalidad K;, comun a todos los motores DC de primer
orden tanto para introducirla de entrada del programa de simulaciéon en caso de querer
caracterizar la trayectoria de un cuadricoptero sin necesidad de desmontarlo como para

utilizar una cdmara de alta velocidad. Se recuerda del Capitulo 3 que:
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vacio —
Qrace = K, vy, (49)

Tabla 3. Mediciones realizadas en un motor en condiciones en vacio del dron Cheerwing Syma XS5W-V3

Velocidad angular en vacio

Voltaje v,,, (V) ﬂ}’,‘;f.:"’ (rpm)
u u
Posicion 1 0,460 (0,006) 7368 (140)
Posicion 2 0,540 (0,006) 9231 (210)
Posicién 3 0,550 (0,006) 9231 (210)
Posicion 4 0,560 (0,006) 9438 (210)
Posiciones 5y 6 0,560 (0,006) 9655 (230)
Posicion 7 0,570 (0,006) 9655 (230)
Posicion 8 0,570 (0,006) 9655 (230)
Posicién 9 0,550 (0,006) 9767 (240)
Posicion 10 0,580 (0,006) 9767 (240)
Posicion 11 0,570 (0,006) 9767 (240)

Realizando un montaje similar al presentado en Figura 22 (aunque sin ninguna de las
hélices), es posible estimar la tensién v, en el motor y las revoluciones Q775° a las que gira
el engranaje que contendria la hélice en estas condiciones —para este caso la cdmara toma

Veor = 700,32 fotogramas/segundo—. Estas mediciones se reunen en Tabla 3.

_ Velocidad del rotor Velocidad del rotor
IS —
S 15000 y = 20729x - 2057,9 E 15000 y = 17012x
Tn’ R2 = 0,9364 8‘ RZ — O 9062
@ 10000 FOHOHOHOHO . 10000 o +HOHOHOHOHO
c H@eeeeneettt ] P
S 5000 € 5000
o
3 0 'S 0
o =]
3 0,45 0,5 0,55 06 0,45 0,5 0,55 0,6
o
Voltaje del motor (V) & Voltaje del motor (V)

Figura 27. Relacidn entre el voltaje del motor vy, y las revoluciones a las que gira el motor en vacio Q?gf,‘;"

Al mostrar estos datos en una grafica se observa una tendencia lineal, en la que la
pendiente conseguida se trata de la constante de proporcionalidad K,, buscada. Aunque
resulta obvio deducir que debe existir un voltaje umbral v,,,,,-; @ partir del cual los rotores
comienzan a girar (en nuestro caso, Vymprar = 0,0993 V segun la tendencia de la gréfica
izquierda de Figura 27), para poder emplear la expresion (49) se ha de considerar que el

motor inicia su rotacién justo tras la induccion de corriente eléctrica. Por tanto, el ajuste
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preferible a considerar es el de la representacién de la derecha, que asume un vy mprar =

0V yse obtieneun K, = 17012 rpm/V.

De acuerdo con Huang Shen, Albert, Ang, Teck, & Chan en el Capitulo 3, la velocidad
de rotacion del rotor Qipm con la hélice incluida es, aproximadamente, el 75% de la

velocidad alcanzada en condiciones de vacio Q}’gf,io. De esta forma, se consigue que:
i
Qrpm ~ 0,75 Kv Um (63)

Sin embargo, esta expresién resulta realmente imprecisa. Conviene solamente
usarla en caso de no disponer ningin medio asequible para el calculo de las revoluciones
Qipm del cuadricoptero. Por ejemplo, para el dron Cheerwing Syma XS5W-V3, si
comparamos las Qipm y las Q‘r’gf,i" para las posiciones 1y 11, es facil observar que, en el
primer caso, QL,, = 0,35QY5° y, en el ultimo nivel, QL,, ~ 0,46 Q2% . Ambos
resultados se alejan enormemente de la suposicion de los autores mencionados

anteriormente.

Otras posibles causas que podrian explicar la gran diferencia de los resultados
experimentales frente a las asunciones tomadas en el Capitulo 3 son: la poca robustez de
los motores —al trabajar con un vehiculo no profesional el dron presenta grandes
incertidumbres en cuanto a la corriente eléctrica que circula por los motores en las
diferentes posiciones del mando— o el mismo proceso de discretizacion de las Qipm de

once posiciones definidas artificialmente para la palanca de mando.

5.4. MEDICION DE LA TRACCION

Con tal de asegurar que existe un grado de robustez de los motores admisible (capaz
de garantizar que las mediciones experimentales realizadas con ellos son fiables), se utiliza
un dinamdémetro que permite cuantificar la tracciéon f producida por el dron para las
diferentes posiciones definidas. Para ello, se realiza el montaje representado en Figura 28.
Cuando el dron es puesto en marcha, el dinamdmetro se acopla al sistema formando una

fuerza en sentido opuesto a la traccién (véase Figura 29), similar a la fuerza de elasticidad
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presente en los muelles cuando estos se estiran. Asi, se origina un sistema en equilibrio

estatico.

Dinamémetno”

Figura 29. Equilibrio de fuerzas con la
Figura 28. Montaje para la medicién de la traccion f incorporacién del dinamémetro

La traccion medida f se obtiene para un vuelo axial, es decir, para la condicion de

vuelo en la que los cuatro rotores giran a la misma velocidad (}; y, por tanto, generan la
misma traccion f; (i =fi=f:=fo = £). Por consiguiente, llamando din a la medicién
realizada por el dinamdmetro, es posible obtener la traccién total'® f como:

f—din—GE(m) =0
f=din+mg

(64)

El dinamémetro utilizado, representado en Figura 30, es capaz de realizar

mediciones por un tiempo determinado con un periodo de muestreo T,, = 0,02 s con la

16 E| esquema de fuerzas es realizado en ejes cuerpo F5.
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ayuda del software no comercial AFH-
FAST/FD. Este programa esboza graficos de la
fuerza din llevada a cabo (para impedir el
despegue del cuadricoptero) frente al tiempo
de medida. En Figura 31 aparece un ejemplo
de exhibicion de datos aleatorios mediante el

uso del programa.

Para cada una de las posiciones del
modelo Cheerwing Syma XS5W-V3 se
reproducen las mediciones tomadas por el
dinamémetro en un periodo de tiempo
determinado. El objetivo es asegurar que los

datos obtenidos experimentalmente sobre los

motores resultan fiables, a pesar de la aparente

Miguel Martinez Valero

Figura 30. Dinamometro digital FL5

falta de robustez de estos. Para ello, en primer lugar, se interpreta la informacién

especificada por el programa. Las mediciones de los distintos niveles de nuestro dron de

Measurements
10
5 4
= ]
§ 0
o T \
w .
5 -
A7
a 5 10 15 20
Time i s

Figura 31. Representacion de las mediciones de un dinamdémetro

en AFH-FAST/FD

estudio se encuentran esbozados
en Figura 32. Tal y como se
contempla, se determina la
traccion en las posiciones de
manera gradual (no se parte de los
motores en estado de reposo).
Ademads, se considera que la placa
controladora del cuadricoptero

establece la potencia P; que llega a

los diferentes motores siguiendo
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Mediciones de la traccion Mediciones de la traccién
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Figura 32. Mediciones del dinamdmetro para las once posiciones del dron Cheerwing Syma XS5W-V3

una funcion escalén, es decir, adquiriendo de manera inmediata el valor nominal de la

potencia P; correspondiente a la posicion alcanzada.

Calculando el valor medio de la traccién f de todas las posiciones del dron,
comprobamos que el error entre las mediciones del dinamémetro y los resultados
obtenidos desarrollando la expresion (50) del Capitulo 3 es asumible. Matematicamente la
traccidn f (cuando todos los motores de un cuadricéptero generan la misma fuerza f;) se

expresa como:

1
f=4 (2 n6%p [APC (Q;pm)’)'v]z)3 (65)

Tomando los valores de APC y PF estimados en la Seccién 5.3, asi como las
revoluciones Qipm medidas, se reunen los datos obtenidos en Tabla 4. Comparamos los
resultados logrados por ambos métodos. Se observa que existe una gran diferencia entre
los resultados obtenidos por el dinamdémetro y los valores obtenidos con (65). Sin
embargo, la dispersién!’ o de los datos estimados por ambos procedimientos no aparece

demasiado elevada como para rechazar alguna de las tacticas seguidas.

Esto implica que el dron de estudio no permite una definicidon obvia de las posiciones, es
decir, cada vez que tratamos de reproducir una de estas, el vehiculo no tripulado se
comporta de manera distinta. Aparentemente, los resultados estimados mediante el

dinamometro parecen mas fiables, ya que alcanza una T/W = 1,46, que se acerca mucho

17 Para mas informacidn sobre la estimacidn de errores e incertidumbres acidase al Anexo A.
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mas al cociente de traccién/peso T /W supuesto en la Seccién 4.2. No obstante, estos no
son fidedignos tampoco®®. La falta de robustez en los motores posiblemente se debe al uso

de un dron no profesional en nuestro estudio®.

Tabla 4. Comparacion de la traccion f estimada para las once posiciones del dron Cheerwing Syma XS5W-V3
por el dinamémetro y matematicamente

Traccién f medida con el Traccién f obtenida Error absoluto
dinamémetro (N) matematicamente (N) If =Fl (V)
u u
Posicion 1 1,185 (0,004) 0,29 (0,03) 0,895
Posicion 2 1,194 (0,005) 0,55 (0,07) 0,644
Posicion 3 1,245 (0,012) 0,62 (0,08) 0,625
Posicion 4 1,315 (0,014) 0,71 (0,10) 0,605
Posicion 5 1,354 (0,016) 0,71 (0,10) 0,644
Posicion 6 1,50 (0,03) 0,77 (0,11) 0,73
Posicion 7 1,552 (0,021) 0,83 (0,13) 0,722
Posicion 8 1,615 (0,021) 0,89 (0,14) 0,725
Posicion 9 1,665 (0,021) 0,89 (0,14) 0,775
Posicion 10 1,723 (0,017) 0,93 (0,15) 0,793
Posicion 11 1,723 (0,017) 0,92 (0,15) 0,803

Por tanto, para los despegues que se lleven a cabo mediremos las velocidades
angulares Qipm de los rotores con tal de asegurarnos que la traccion f calculada es
bastante precisa. La tendencia de la curva de potencia representada en la seccién 5.3 (véase
Figura 24), en principio, puede ser utilizada, aunque teniendo en cuenta que las posiciones
no necesariamente son las mostradas en el grafico. Por ejemplo, de acuerdo con las
mediciones tomadas, en la posicidon 5 en un despegue vertical los rotores del dron giran con
una Qipm = 4004 rpm. Sin embargo, para conseguir la traccién f alcanzada con el

dinamometro, su velocidad de rotacién debe ser Qirpm = 5403,48 rpm.

18 Tal y como se muestra en la expresiéon (50), la traccién debe ser, al menos, el doble que el peso
(T/W = 2) para garantizar la manejabilidad del vehiculo.
19 El hecho de utilizar un dron no profesional en el estudio se debe a su coste de adquisicién (para mas

informacion consultese la Parte Il del estudio: Presupuesto).
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6. TRATAMIENTO EXPERIMENTAL DEL DESPEGUE

En este capitulo se detallan todos los procedimientos llevados a cabo para el
seguimiento de la trayectoria del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 durante su despegue.
Para ello, se hace uso del programa Tracker que, a partir de la grabacién del movimiento de

un cuerpo, es capaz de determinar matemdaticamente su desplazamiento.

Para empezar, con tal de garantizar la maxima precisién posible, se utiliza una
camara lenta de V¢, = 500,23 fotogramas/segundo. Con ella, se sigue la trayectoria

realizada por el dron.

256,5 mm

Figura 33. Preparacion del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 para un despegue vertical

En Figura 33 se presenta el montaje del dron para la grabacion de un despegue, asi
como las asunciones tomadas para que el Tracker sea capaz de interpretarla. Tal y como se
observa, se toma una referencia con una medida conocida para que el programa pueda
realizar una transformacion de pixeles a una unidad de longitud. Ademas, los resultados se
determinan directamente en ejes horizonte FZ, con el centro de coordenadas en el centro
de gravedad del cuadricéptero en su posicidn inicial (sus direcciones son las especificadas

en Figura 33). Al tratarse de una grabacion bidimensional, el software Unicamente establece
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la trayectoria en las direcciones de Xf y ZZ, que resulta suficiente en el caso de un

despegue vertical (para otro tipo de trayectorias habria que considerar el problema

tridimensional).

Llevamos a cabo tres
despegues, en los que el programa
analiza la posicién del dron en cada
fotograma (véase Figura  34),
estableciendo asi una nube de
puntos. Estos resultados se muestran
mediante graficos en Figura 35,
Figura 36 y Figura 37. Tal y como se
observa, existe una tendencia

masa A seleccionado (fijar la masa e cercana a la cuadratica en el caso de

Figura 34. Funcionamiento del Tracker en el establecimiento la direccién ZE y unos valores muy

de la trayectoria seguida por el modelo Cheerwing Syma
pequefios de XE inintencionados,

pero que aparecen por la presencia de alguna asimetria, perturbaciones en el aire o la
existencia de una minuscula pendiente en el suelo. Para todas las trayectorias se ha
establecido con el mando de control remoto la posicién 8 de referencia.

Posicion z Posicionx

12 01

1 0.05

Posicion z (m)
Posicidnx(m)

).2 4 . ). .
02 ] 0.2 0 0.6 0.8 1 1.2 02

Tiempo (s) Tiempo (s)

Figura 35. Trayectoria del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en el primer despegue
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Posicion z Posicion x

H
(8]
o
o
@

E 08 P
~ £
§ 06 x
o o
@ o
L2 04 @
o
0.2 12
0
0 0.2 04 0.6 0.8 1 12 0.04
Tiempo {s) Tiempo (s)
Figura 36. Trayectoria del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en el segundo despegue
o Posicidn x
Posicién z
0.25
1.2
1 0.2
. 0.8 = 0.15
£ =
~n 06 .g 0.1
8 S b
© 04 ]
8 & 005
0.2
0
0 0 0.2 04 0.6 0.8 1 1.2
0 0.2 04 0.6 0.8 1 12
02 | -0.05
Tiempo (s) Tiempo (s)

Figura 37. Trayectoria del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en el tercer despegue

La intencion del primer despegue es que fuera completamente vertical, mientras que
en los dos ultimos casos (los dos despegues recrean la misma trayectoria) se crea
intencionadamente un desplazamiento en la direccién de YE que, aunque no se visualice
mediante el Tracker (programa bidimensional), si puede ser simulada en algun programa a
partir de la velocidad de rotacién 2° Qipm de sus rotores. Por ello, reunimos esta
informacidn sobre los tres despegues en Tabla 5, que sera utilizada en el préximo capitulo

cuando empleemos las ecuaciones matematicas.

La incertidumbre en todas las medidas es « = 500 revoluciones/minuto. Sin
embargo, el interés de los datos reside en la comprobacion de que las velocidades de
rotacion Q;.,,, son diferentes en el caso de los despegues no verticales. Por eso, estas no se

presentan con los redondeos determinados durante toda la memoria.

20 Debido a la falta de robustez de los motores, se prefiere medir los Qipm en vez de tomar directamente los

datos medidos en el Capitulo 5.
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Tabla 5. Velocidades de rotacion Qipm en los tres despegues realizados

Rotacion del Rotacién del Rotacion del Rotacion del
rotor 1 rotor 2 rotor 3 rotor 4

Qlpm (rpm)  Qfp (rpm) Qi (rpm) Qpm (rpm)
Despegue 1 5359,6 5359,6 5359,6 5359,6
Despegue 2 5361,4 5349,6 5354,4 5362,6
Despegue 3 5354,7 5349,6 5352,3 5359,6
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7.SIMULACIONES EN MATLAB
7.1. RESUMEN DE LAS ECUACIONES MATEMATICAS

Todo el procedimiento descrito en los Capitulos 2y 3 se ha trasladado a un programa
de Matlab que simula cualquier trayectoria para las condiciones iniciales especificadas. Una
vez tenemos modelizados los motores con bastante precisién, podemos hacer uso de la
funcién ode23, que permite resolver las ecuaciones diferenciales?! (desarrolladas en el
Capitulo 2). Haciendo un resumen de las ecuaciones planteadas, se encuentran las
desarrolladas a continuacion.
X = —(9 cos sin6 + P siny cos@) u

+ [¢ (cosp sin @ cos ¢ + sinyP sin @) + 6 cosp cos O sin ¢ — P (siny sin O sin ¢ + cos P cos ¢)] v

+ [d) (— cos sin B sin ¢ + sin cos ¢) + 6 cos cos B cos ¢ + P (sin1 sin B cos ¢p + cosz/Jsinqb)] w
+cosypcosOu+ (cospsinfsing —sinypcosgp) v + (cosy sinf cos g + siny singp) w

Y = (—95in¢sin9+1j;cos¢cos€)u

+[¢ (sint/JsinBcosq,’)—c051/)sin¢)+ésim/)cos€sin¢+l[)(cos¢sin95in¢—sinlpcos¢)]v
+ [—¢ (sinv,bsin@sin¢+cosz/)cos¢)+ésinlpc059cos¢+1/)(c051/)sin9cos¢+sinlpsin¢)]W
+siny cosO 1 + (siny sin @ sinp + cosyp cos p) v + (siny sin 6 cos p — cosyP sinp) w

Z= —9c059u+(q,")cosecosd)—ésinﬁsimp)v—(qbcos@singb+ésin9cos¢)w—sin6u
+cos O sin¢g v + cos O cos pw (23)

¢ = ((ﬁtanecos¢+ésec2951n¢)q + (—(ﬁtanﬁsinqb+ésec29c05¢)r+p+tan65in¢q
+tanfcospr

6 =—¢sinpq—dcospr+cos¢pg—singr (38)

Y= (d)cosd)+9tan951n¢)sec9q+ (—<],">sin¢+9tan9cos¢)sec9r+sec95in¢)q
+secOcospr

donde las velocidades y aceleraciones en ejes cuerpo FZ (VE,VB,NE y 0B) vienen

determinadas por las siguientes expresiones:

21 para mas informacién consultese el programa completo ecuaciones.m en el Anexo B.1.
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v = (sin¢ sinf cosyP — cos ¢ sin) X + (sin ¢ sin O sinyp — cos ¢ cosp) Y + sin¢p cos 6 Z
w = (cos ¢ sin @ cosyp + sin ¢ siny) X + (cos ¢ sin@ siny — sinp cos ) Y + cos ¢ cos 6 Z

u=—-(qw—-rv)+gsinf
v=—(ru—pw)—gcosfsing

b
v'v=—(pv—qu)—gcos€cos¢+g Q2 + 03+ 03+ 02

p=¢—1sinb
q=6cos¢+1singcosh
r = —6sin¢ + 1y cos ¢ cos O

. 1
p:I_[_qr(lzz_lyy)+Ier(91_Qz+Q3—Q4)+bl(ﬂﬁ—
XX

. 1
q:_[_pr(lxx_lzz)_lrrp(ﬂl_QZ+Q‘3_94)+bl(9§_

Iyy

1
r= [-pq (Iyy — Lx) +d (—Q% + 03 — 03 + 3)]
zZZ

(66)

(22)

(67)

0]

Q)] (37

Se recuerda que los parametros b y d dependen de las especificaciones de los

motores (véase Tabla 7 para el dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en una trayectoria

particular). Estas expresiones se definen de la siguiente manera:

1
. 2\3
" 4 (2 m6%p [APC (Qbpm)” | )

b= /i = 68

- . 2 2 2 AN . 2 2 2 2 ( )
; PF
g 24 P, B 24 APC (Qpm) (69)
o1 (03 + 05+ 05 Luima (O + O3 + 03 +03)

Se debe tener en cuenta que las velocidades de giro £}, de los rotores son

distintas. No obstante, cabe recordar que una de las grabaciones se ha realizado para una

trayectoria vertical en ZE. De esta forma, conviene expresar las ecuaciones anteriores para

este caso especifico tomando en consideracién diversas simplificaciones:

e Todas las hélices del cuadricdptero giran a la misma velocidad angular ;. Por tanto,

no se crean pares (T4, Tg ¥ Ty) alrededor de sus ejes (X?,Y?, Z%).
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e Los angulos de Euler (¢, 8,1) son nulos, puesto que el dron no rota alrededor de
ninguno de sus ejes. Consecuentemente, las velocidades angulares —tanto en F&
como en F8— son iguales a cero.

e Unicamente existe la componente w del vector velocidad lineal en ejes cuerpo V&,
puesto que asumimos una trayectoria completamente vertical.

e Llas aceleraciones X, Y, ,6,9,1,v,p,q yi son nulas debido a que sus primitivas

también lo son.

Por tanto, las ecuaciones generales se sintetizan en gran medida, pudiéndose
formular de la manera presentada a continuacidn. Es evidente que, segun las relaciones
obtenidas, la aceleracién lineal Z es constante, asi que la velocidad lineal Z y la posicién Z
presentan, respectivamente, una tendencia lineal y cuadratica.

w=2Z
7 — donde . b (70)
Z=w W=—g+—(Q2+ 02+ 0%+ 0
m
El parametro b se define ahora teniendo en cuenta que los cuatro rotores producen

la misma fuerza de traccion y giran a la misma velocidad angular Q7.,,,,, por lo que:

1
4 (2 m 6%p |APC (Qirpm)”]2>3 (71)

b=
Q%+ 03+ Q3+ 03)

Tabla 6. Ejemplo de condiciones iniciales para introducir en la simulacion

Condiciones iniciales

Posicién X (m) 10 Velocidad X (m/s) 0
Posicion Y (m) 0 Velocidad ¥ (m/s) 0,01
Posicién Z (m) 0 Velocidad Z (m/s) 0,05
Alabeo @ (rad) 0,05 Velocidad @ (rad/s) 0
Cabeceo 0 (rad) —0,05 Velocidad 0 (rad/s) 0
Guifiada Y (rad) /20 Velocidad {s (rad/s) 0

La funcidn ode23 requiere de un intervalo de integracion —comunmente conocido

como tspan— entre el tiempo inicial y el tiempo final que, en nuestro caso, constituye una
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serie de puntos separados entre si por una distancia o tspan = 0,1 s. Ademas, se deben
especificar unas condiciones iniciales, que las constituyen los vectores &, 17, VE y 0F (véase
Tabla 6 para unas condiciones particulares). Todo esto, junto con los pardmetros
geométricos del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 establecidos en Tabla 1) y los pardmetros
de los motores —consultese Tabla 7— se coloca en una hoja de Excel con la finalidad de

facilitar los oportunos cambios sin necesidad de modificar el programa de Matlab.

Tabla 7. Pardmetros de los motores para el modelo Cheerwing Syma XS5W-V3

Parametros del motor??

Constante de la hélice APC 1,3062 - 107 12(-)
Constante de proporcionalidad del
motor K, (en caso de no disponer 17012 rpm/V
O pm)
Factor de potencia PF 3,1905 (—)

Voltaje del motor 1 v,,1 (en caso de no
disponer Q)

Voltaje del motor 2 v,,,; (en caso de no
disponer Q%)

Voltaje del motor 3 v,,3 (en caso de no
disponer Q2,,,)

Voltaje del motor 4 v,,4 (en caso de no
disponer Q7.

0,1 < vy, <24V

01 < vy, <24V

01 <v,; <24V

01 < vy, <24V

Velocidad del rotor 1 Q7 2500 < O}, < 7500 rpm
Velocidad del rotor 2 QZ,,, 2500 < 07, < 7500 rpm
Velocidad del rotor 3 Q3 2500 < 03, < 7500 rpm
Velocidad del rotor 4 O, 2500 < 07, < 7500 rpm

El programa® retorna la traccién f, los momentos 74,79 y 7y, v la evolucién de la
posicién &, la orientacién 7, las velocidades en ejes horizonte FE (VE y 0F) y sus
aceleraciones (VE y!iE). Los resultados de estos pardmetros se trasladan a otra hoja de
calculo para trabajar con ellos. Ademas, se debe tener en cuenta que, a pesar de que

experimentalmente las trayectorias estudiadas corresponden a tipos de vuelo ascendente

22 Debido a la poca robustez de los motores, el valor méximo de Qirpm especificado en Tabla 7 debe tomarse

como algo orientativo.

2 El programa principal, denominado Dinamica_Cuadricoptero.m, puede ser consultado en el Anexo B.2.
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especificos, el programa permite simular cualquier tipo de trayectoria. Por ejemplo, para
las condiciones iniciales especificadas en Tabla 6 y los datos del motor resumidos en Tabla
7, para las velocidades angulares Qf,, =5500rpm, QZ,, = 5530rpm, QO},, =
5520 rpmyﬂ;‘pm = 5510 rpm, se obtienen los resultados expresados en Figura 38,

Figura 39, Figura 40y Figura 41.

Empuje de los propulsores (f) Par de torsion de alabeo (T'I_)

0.05

f(N)
7, (Nm)
(=]

0 . . 0.08 I |
0 0.5 1 1.6 0 0.5 1 1.5
tiempo (s} tiempo (s}

103 Par de torsion de cabeceo (f(’) Par de torsion de guifiada ("'w]
%

0.02

7, (Nm)

tiempo (s) 7 tiempo (s)

Figura 38. Traccion f y momentos T4, 7g y Ty, del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 para unas condiciones de

vuelo
Alabeo (@) o Posicién x
T T
.08
E
=
9.6
94 * .
. 1} 0.5 1 1.5
tiempo (s) tiempo (s)
Cabeceo (7} Posicion y
T 0.2 T
04 r 9
E o | i
-
D17 1
-0.1 t : -0.2 t L
0 0.5 1 1.5 i} 0.5 1 1.5
tiempo (s) tiempo (s)
Guifada (v} Posicion z
4 T 3 T
3
£ // 2 d
g — . =
g N
2 e 1
1 =
0 — | | a b i
1} 0.5 1 1.6 i} 0.5 1 1.6
tiempo (s) tiempo (s)

Figura 39. Posicion & y orientacion 1 del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 para unas condiciones de vuelo
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Figura 40. Velocidad (VE y QF ) del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 para unas condiciones de vuelo
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Figura 41. Aceleracién (VE y QF ) del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 para unas condiciones de vuelo

Tal y como se observa en Figura 38, se trabaja con trayectorias en las que la traccién
fy los momentos 74, 7g Y Ty S€ Mantienen constantes, debido a que los rotores también
giran siempre con la misma velocidad de rotacidn (};. Esto implica, por simplicidad, que para
cualquier desplazamiento consideramos una funcion escaldn en la determinacion de estos
parametros y obviamos el tiempo de establecimiento que presenten. Por ejemplo, en un

despegue, asumimos que el giro inicial de las hélices ocurre a la misma velocidad que
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transcurrido un tiempo de 10 s (si no cambiamos la posicion por medio del mando de

control remoto).

A continuacidn, mediante el programa creado, tratamos de visualizar las semejanzas
entre los resultados obtenidos a partir de la grabaciéon experimental y mediante las

ecuaciones matematicas.

7.2. SIMULACION DEL DESPEGUE VERTICAL

Despegue vertical experimental

Posicion (m)
Velocidad (m/s)
Aceleracién (m/s?)
=

Tiempo (s)

Velocidad Aceleracién e Posicion

Figura 42. Posicién ZE, velocidad Z y aceleracién Z del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en un despegue

vertical

Llevando a cabo un ajuste suave de la posicion ZZ, de la velocidad Z y de la
aceleracion Z obtenidas experimentalmente en el despegue vertical realizado (véase Figura
42), nos damos cuenta de que, aparentemente, se produce un estancamiento en la posicién
ZE y en la velocidad Z. En la aceleracién Z esto se traduce como una situacién progresiva
en la que el dron reduce su velocidad tras haber alcanzado una aceleracidn superior a los
3 m/s? (es mas, justo antes de llegar a t = 1 s el cuadricdptero comienza a frenar). Esto se
debe a la resistencia del aire, no tenida en cuenta en el modelo matematico utilizado.
Ademads, en el periodo de tiempo del despegue anteriorat = 0,2 s, se observa un ascenso

considerable de Z y, en menor medida, de Z.
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Aqui se pone de manifiesto que, a pesar de haber considerado nosotros una funcién
escalén para nuestro modelo por cuestion de simplicidad, la placa controladora de vuelo
transmite la potencia P; (sefialada por el mando de control remoto a través de la regulacién

de sus palancas de control . .. .
P ) Tendencias de la posicion y la velocidad

paulatinamente; es decir, 2,5
. > 2 y=1,9762x
tras haber transcurrido un EE L. R? = 0,8908
. . c © ’
tiempo determinado. o 1
Lo =
28 05 y=0,9513x2 +0,1268x
E Fi 43 “2 o R?=0,9971
n Figura se
9 0,5 0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2
. . Tiempo (s
aprecia que es posible una po (s)
representaciéon de ZF y Z Velocidad o Posicién
Lineal (Velocidad) Polinémica (Posicién)

por medio de tendencias

Figura 43. Ajuste de la posicién ZE y velocidad Z del dron Cheerwing Syma
XS5W-V3 en un despegue vertical

cuadraticas y lineales,
respectivamente (tal vy
como ya se comentd en la anterior seccién). Sin embargo, debemos comprobar que,
ademas de cumplirse las propensiones esperadas, el modelo matematico devuelve valores
de estos parametros dentro de un rango de error asumible. Considerando que Qipm =

5359,6 rpm (segun los datos reunidos en Tabla 5) y, teniendo en cuenta (70) y (71):
. t-- t .
Z=]Zdt—>ZE=JZdt
0 0 (72)

1
g 2t (2 m 6%p |APC (Qipm)”]z)?’
= +

2 m

ZE

A partir de (72) se lleva a cabo un ajuste por minimos cuadrados?* tratando de
minimizar los datos obtenidos experimental ngp y analiticamente ZZ,,, (este valor a
minimizar lo denominamos M). Llamando k al numero de valores que conforman la nube

de puntos para formar una trayectoria, Matlab es capaz de hallar el valor de M.

24 Los programas de Matlab usados para reproduclr este ajuste por minimos cuadrados se encuentran en el

Anexo B.3.
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k
M=>
1

Se toman como variables los Posicién ZE
1.4 T : :

\/(Zlgxp - Z7€eor)2 (73)

pardmetros del motor APC y PF. El +  datat

data2 |

objetivo consiste en revisar que,
reproduciendo a través de las

ecuaciones matematicas condiciones

Posicion (m)

similares a las estimadas en el primer

despegue, la curva de potencia

conseguida se encuentra dentro de

los margenes de error supuestos 02 . ‘ ‘ : :
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
(véase Figura 24). Tiempo (s)

Figura 44. ZE experimental (curva roja) y ZE analitica

Tal y como se contempla en reproduciendo los datos del despegue (curva verde)

Figura 44, el programa Matlab simula los datos experimentales con un gran grado de
precision. Con una M = 0,3846 se alcanzan unos valores de APC = 3,2031-1071? y
PF = 3,1. Estos datos, que son los que mejor reproducen el despegue vertical realizado con
el dron Cheerwing Syma XS5W-V3, se comparan con la curva de potencia con el propdsito

de probar su validez (consultese Figura 45).

Log Potencia vs Log Revoluciones

0
3 3,2 3,4 3,6 3,8
0,2
Zona de la curva
z 04 de potencia en
2 06 la que el modelo
o] es valido
5 0,8
o -0
oo
3 1
y=3,1x - 11,494
-1,2
-1,4

Log Revoluciones (rpm)

Figura 45. Curva de potencia del despegue vertical (tendencia naranja) y la obtenida de manera genérica
midiendo directamente del motor (tendencia azul)
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Se visualiza que los parametros del motor estimados para el caso del despegue
vertical forman una tendencia lineal que se sitla dentro de los margenes de incertidumbre
calculados. Esto indica que el ascenso vertical de nuestro cuadricoptero de estudio puede
ser explicado mediante el procedimiento matematico desarrollado a lo largo del proyecto.
No obstante, se debe tener en cuenta que existe una incertidumbre en los parametros del
motor APC y PF estimados en el Capitulo 5. Por ello, para cada trayectoria tenemos que
mejorar la aproximacién de estos datos medidos inicialmente antes de comprobar la validez

del modelo matematico.

Finalmente, se simula la trayectoria en Matlab con las correcciones realizadas y
tomando que todos los valores iniciales son nulos a excepcion de la guifiada P =
0,61 rad (3 = 352), debido a que existe un angulo (siempre constante) entre X5- X y
entre YB- YE (véase Figura 33 para la situacién inicial del dron antes del despegue). En
Figura 46 se representa de manera esquematizada el cuadricéptero con las direcciones en

FE y FB consideradas.

Los resultados de la
simulacién se representan en
Figura 47. A pesar de no haberse
considerado la resistencia del aire,
los resultados de la posicién ZE y de
la velocidad Z son muy similares a

los obtenidos experimentalmente.

La aceleracion Z es la magnitud que

Figura 46. Ejes horizonte FE y ejes viento F? del cuadricéptero presenta cambios mds importantes,

en el momento justo de los despegues
puesto que esta resistencia no

tenida en cuenta provoca que la tendencia constante obtenida por medio de los desarrollos

matematicos vaya menguando progresivamente.

Sin embargo, comparando la aceleracién media obtenida experimentalmente

( Zygxp = 1,97 m/s?) y la aceleracién media analitica ( Zyreor = 2,21 m/s?), se
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comprueba que, en un principio, la resistencia del aire tampoco provoca grandes cambios

en la aceleracion, puesto que su diferencia es de solo |ZMExp - ZMTeor| = 0,24 m/s>.

Despegue vertical analitico
2,

y=2,1667x

Posicion (m)
Velocidad (m/s)
Aceleracién(m/s?)

o [9,] - a N (] w

o

y =1,0833x% + 2E-15x

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2

Tiempo (s)

Posicion
Velocidad
Aceleracion

Figura 47. Posicién ZE, velocidad Z y aceleracion Z del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en un despegue

vertical mediante las ecuaciones matemdticas

7.3. SIMULACION DEL DESPEGUE NO VERTICAL

Para el estudio de este caso se toma uno de los dos despegues no-verticales llevados
a cabo experimentalmente, en los que las condiciones iniciales contintan siendo nulas a
excepcion del angulo de guifada 1. La maniobra es ahora tridimensional, por lo que se debe
utilizar el modelo matematico completo para poder describirla. Para que exista un
desplazamiento en Y£ se debe producir una asimetria en las revoluciones (); de los rotores,

por lo que estas no tienen el mismo valor.

Debido a la complejidad del problema tridimensional, resulta inviable reproducir el
ajuste por minimos cuadrados. No obstante, utilizando los datos de (); recogidos en Tabla
5 podemos tratar de explicar la trayectoria desde un punto de vista fisico y cualitativo. Por
ejemplo, reproduciendo en Matlab las condiciones del despegue 2 (usamos los valores de
APC y PF estimados en la anterior seccién), conseguimos una simulacion del

desplazamiento como el recogido en Figura 48.
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Figura 48. Posicion & y orientacion 1) del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en un despegue no vertical mediante
las ecuaciones matemadticas

A partir de estos resultados se realizan diversas suposiciones. En primer lugar, se
indica un desplazamiento en direccién XE cuya aparicién, en el anterior capitulo, no se
habia podido argumentar. Ademads, la tendencia resulta muy similar a la obtenida
experimentalmente (consultese Figura 37). Sin embargo, comparando esta direccidon con
las otras dos (YZ y ZF), segtn los graficos obtenidos, los datos de X se encuentran dos
6rdenes de magnitud por debajo de Y£ y tres érdenes de magnitud por debajo de ZE. Por
tanto, el desplazamiento en esta direccién se puede considerar despreciable. Asi, se
representa esta trayectoria como el grafico presentado en Figura 49.

XE=0010"3m)
YE=0 (10_1 m) (74)
ZE =0 (10°m)

No obstante, a pesar de ser capaces de simular vuelos no axiales, es muy posible
gue, transcurrido un periodo de tiempo, este tipo de trayectorias se tornen inestables. En
Figura 48 se visualiza un aumento progresivo de los dngulos de alabeo ¢ y cabeceo 9 (el

giro en sentido horario hace que estos angulos sean positivos, mientras que en sentido
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antihorario provoca que los angulos de Euler sean negativos) que, tras alcanzar valores

elevados, podrian provocar un descenso forzado del vehiculo no tripulado.

Despegue no vertical

0.4

c 0.2
YE (m) -0.25 0 tiempo (s)

Figura 49. Simulacion de la trayectoria del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en un despegue no vertical
mediante las ecuaciones matemdticas
Por ultimo, evaluando las velocidades de rotacion (); del dron durante este segundo
despegue, evaluamos cualitativamente la cantidad de traccién f; generada por cada uno de
los rotores para conseguir la trayectoria conseguida. Rescatando la expresién (50)

formulada en el Capitulo 3, reunimos los valores de f; en Tabla 8.
5 1
. PF 3
f = (2 7 6%p [APC (Qhpm) " | ) (50)

Tabla 8. Traccion de los cuatro rotores del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en un despegue no vertical

Traccion del Traccion del Traccion del Traccion del
primer rotor segundo rotor tercer rotor cuarto rotor
f1(N) f2(N) f3 (N) fa(N)
0,3608 0,3592 0,3599 0,3610

Al igual que con las revoluciones ., se presentan los datos de f; sin tener en
cuenta la aproximacion de los errores (en todos ellos, «w = 0,07 N) para una mayor

ilustracion de las asimetrias en los rotores durante un vuelo no vertical.
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Figura 50. Esquema representativo del dron Cheerwing Syma XS5W-V3 en el despegue no vertical

La situacién de este despegue la encontramos esquematizada en Figura 50, donde
es posible observar que el dron tiende a desplazarse hacia donde los rotores generan menos
traccion f;. Esto es debido a que los pares generados (7 = 4,02 - 107*Nm, 1y = —2,17 -
10~* Nm, Ty =—16- 1073 Nm), provocan que el cuadricéptero gire y, por tanto, que la
traccién global generada f no se encuentre en la direccién de Z£. En definitiva, lo que se
concluye de esta trayectoria es la justificacion de por qué un vehiculo de estas
caracteristicas no puede efectuar un movimiento de traslacion sin producir

simultdaneamente uno de rotacion.

No obstante, de acuerdo con la metodologia empleada, no se puede argumentar de
manera cuantitativa el desplazamiento del vehiculo segun los valores numéricos de la
traccion f; (véase Tabla 8), ya que estos presentan un grado de incertidumbre demasiado
elevado —la incertidumbre « presenta un orden de magnitud de 10~2 mientras que las

diferencias de los rotores en la generacién de empuje son del orden de 1073.
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8. CONCLUSIONES

A lo largo de este trabajo nos hemos propuesto demostrar que es factible el
desarrollo de un modelo matematico para un cuadricéptero de forma que este sea capaz
de predecir su posiciéon en funcién del tiempo. Para el caso de un despegue vertical es
posible verificar que las ecuaciones matematicas determinan, con un grado de precision
bastante notable, el comportamiento del dron. Para cualquier otro tipo de trayectoria

también se comprueba que el modelo es capaz de aproximarla.

Consecuentemente, se demuestra que es factible el estudio de la dindmica presente
en un cuadricéptero desde un punto de vista analitico, describiendo todos los fendmenos
presentes mediante ecuaciones matematicas. También se prueba que la traccion generada

por los rotores puede ser estimada mediante la Teoria de Cantidad de Movimiento.

Se consigue caracterizar los pardmetros de los motores de nuestro dron de estudio,
pese a la falta de robustez de estos y el hecho de que el vehiculo utilizado no es profesional.
Con respecto a la implementacion del modelo analitico en un lenguaje de programacion, se
comprueba que se ha logrado introducir todo el desarrollo matematico en Matlab. Ademas,
el procedimiento matematico se valida por medio de la comparacion entre los resultados
obtenidos con el programa y la trayectoria llevada a cabo (cuya estimacion se realiza a partir
del seguimiento del vehiculo con una cdmara de alta velocidad y el uso del programa

Tracker).

Finalmente, se observa que en un despegue no vertical el modelo matematico sigue
las tendencias esperadas. A nivel cualitativo se consigue explicar el proceso fisico que
determina los movimientos de rotacién y traslacién en un cuadricéptero, pero es necesario

buscar diferentes procedimientos para analizarlos a nivel cuantitativo.

8.1. TRABAJOS FUTUROS

El proyecto estudiado consiste en una toma de contacto con el mundo de los drones.

Por ello, existen numerosas opciones de investigacion a partir de este trabajo. Debido a que
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se ha comprobado la validez del modelo matematico desarrollado, futuras indagaciones
podrian centrarse en el estudio de trayectorias particulares de vuelo, tales como giros,
aterrizajes, vuelos en crucero... Adicionalmente, tal y como se ha comentado en el anterior
capitulo, seria conveniente incrementar el grado de fiabilidad del procedimiento analitico

buscando una forma de cuantificar la resistencia del aire.

Con el objetivo de mejorar el desarrollo analitico llevado a cabo, se podrian
implementar, como entradas del programa de simulacién, funciones rampa u otro tipo de
funciones dependientes del tiempo. Asi, se describiria de manera mas precisa el
comportamiento del dron al implementar con el joystick del mando de control remoto una

potencia determinada.

Otros estudios en relacién con los drones pueden centrarse en el control y la
prediccién de la estabilidad del vehiculo al desempenar trayectorias, con el propdsito de
programar de antemano maniobras especificas y comprobar si sus actuaciones resultan

factibles.

Por ultimo, en relacidén con la caracterizacidn de los motores, seria apropiado llevar
a cabo todas las mediciones de este estudio en un cuadricoptero profesional. De esta forma,
nos encontrariamos con motores mas robustos que permitirian mejorar las estimaciones
del empuje y la potencia inducida. Del mismo modo, un seguimiento de las trayectorias
realizadas a nivel experimental con flujo dptico acrecentaria la precision en el tratamiento

de estos datos.
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1. CALCULO DE PRESUPUESTOS

En el siguiente capitulo se presentan los costes asociados a la realizacion del estudio,
incluyendo tanto el tiempo de uso del material informatico (programas utilizados); el
material de laboratorio (modelo Cheerwing Syma XS5W-V3, instrumentos para
mediciones...) y las horas utilizadas por el personal universitario, ingenieros y técnicos

informaticos.
1.1. DESGLOSE DE COSTES UNITARIOS

Se considera la depreciacion que, con el paso del tiempo, experimentan los activos
fisicos. Por ello, Ilamando V; y V} al valor de compra y al valor residual al cabo del periodo
de amortizacion n, en afios, respectivamente, (estableciendo todos los valores monetarios

en €) se define el coste de amortizacidn a (€/afio) como:

_ VeV

Ng

a (75)

Sin embargo, nos interesa trabajar con la hora como unidad temporal.
Denominando t, a la tasa horaria, siendo h el tiempo de trabajo al afio (en horas/afo),

podemos hacer la correspondencia a partir de:

(76)

S Q

th:

Para calcular la tasa horaria t;, se asumen 35 horas de trabajo semanales durante
las semanas lectivas de cada afio. Sabiendo que hay 46 semanas no festivas, se considera
que h = 1610 horas/afio. A partir de estas asunciones, se estiman los gastos de cada uno

de los recursos utilizados.
e Equipo informatico
La computadora personal empleada presenta las siguientes caracteristicas:

- Modelo: PC Packard Bell EasyNote ENTF71BM
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- Procesador: Intel® Celeron® N2830 (hasta 2,41 GHz)
- RAM: 4GB
- HDD:320GB

Considerando un V; = 300 € con unn, = 5 afios y un valor residual Vz = 0,2V,
obtenemos una tasa horaria t;, = 0,03 €/hora. Ademas, se han utilizado otros dos equipos
del laboratorio en los que asumimos un V; = 4500 €,V = 0,2 V. y n, = 8 aiios. Ademas,
se calcula que estos se encuentran el mismo tiempo operativos que la computadora

personal (h = 1610 horas/afo). Asi, estimamos un t, = 0,28 €/hora.
e Software

Para este trabajo se han empleado diversos programas, algunos de los cuales son
comerciales y, por su instalacidn, se consiguen a un coste determinado. En primer lugar, la
licencia de Matlab para instituciones universitarias se tasa en 500 €/afio. Contabilizando
varias toolbox (por ejemplo, la symbolic toolbox) cuyo precio de adquisiciéon es,

aproximadamente, 200 €, estimamos un t;, = 0,68 €/hora.

A continuacion, se situa el paquete Microsoft Office, cuya autorizacion anual cuesta
69 €/aio y, por tanto, se consigue un t;, = 0,04 €/hora. La licencia del Mathematica se
tasa, para la universidad, en 160 €/afio, lo que supone un t, = 0,10 €/hora. El precio del
software AFH-FD, usado para realizar las mediciones digitales con el dinamdmetro, se
estima en 773,50 €. Esto implica un t;, = 0,48 €/hora. En cuanto al programa manipulado
para el disefio de los dibujos, el Fusion 360 perteneciente a Autodesk, presenta un permiso
de 495 €/afo, que conlleva un t, = 0,31 €/hora. Los demas softwares empleados

(Adobe, Crocodile, Tracker...) son de licencia gratuita y se adquieren sin ningun coste.
e Equipo necesario y material del laboratorio

Para empezar, para desarrollar este proyecto, se requiere la compra de un dron. En
nuestro caso, la adquisicién del modelo Cheerwing Syma XS5W-V3 se estima en 42 €. No
obstante, hay que tener en cuenta que se ha necesitado un segundo artefacto para ser

desmontado y poder llevar a cabo todas las mediciones. Ademas, la compra de baterias
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para el vehiculo es de 14 €. El uso de un dron no profesional se ha debido, principalmente,
a su coste; los drones profesionales se obtienen por un precio superior a 500 € (lo que

encareceria enormemente el estudio).

En cuanto al material de laboratorio, debemos considerar el voltimetro y el
amperimetro, asi como el generador de corriente. Los dos primeros pueden ser adquiridos
por un precio de 30 € cada uno, mientras que el coste del generador de corriente eléctrica
asciende a 4500 €. Se asume el uso de un rollo de cable de longitud 100 metros para
realizar todas las conexiones, con un coste de 15,50 €. El empleo de la camara de alta
velocidad Mikrotron Eo Sens MC 1362 y la camara profesional, usadas para medir la
trayectoria del despegue y el cobmputo de revoluciones por minuto de las hélices, se estima,
respectivamente, en 9735 €/afio (t, = 6,05 €/hora) y 24750 €/afio (t, = 15,37 €/

hora). El modelo del dinamémetro utilizado (Sauter FH5) se compra por 460 €.
e Lugar de trabajo

Se contempla el alquiler de una oficina compartida en la ciudad de Valencia, que
cuesta aproximadamente 300 €/mes. Al ser el despacho compartido entre tres personas
(el estudiante universitario y los dos tutores del proyecto), individualmente supone
100 €/mes. Asumiendo una duracién del proyecto equivalente a 9 meses, el coste total

asciende a las 2700 €.
e Recursos humanos o coste de personal

En el desarrollo del proyecto se han involucrado tres identidades: el estudiante
universitario (cuya participacién, al no ser beneficiario de ninguna beca ni ha sido
contratado, presenta un coste horario nulo) y los dos tutores. Estos, al tratarse de

profesores doctorados, son estimados con un t, = 47 €/hora.

1.2. PRESUPUESTO TOTAL

Reuniendo toda la informacién contenida (véase Tabla 9) y, suponiendo que a lo

largo del curso vigente se han empleado 450 horas en el desarrollo del trabajo, es posible
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llevar a cabo una estimacion razonable del presupuesto total del proyecto. El IVA se

considera del 21%.

Tabla 9. Costes especificos del proyecto

76

Concepto Periodo Tasa horaria Importe IVA al 21% Importe (€)
(horas) t, (€/hora) bruto (€) €
Equipos y
software
Ordenador 450 0,03 13,50 2,84 16,34
personal
Ordenador 450 0,28 126,00 26,46 152,46
laboratorio
Matlab 450 0,68 306,00 64,26 370,26
Microsoft 450 0,04 18,00 3,78 21,78
office
AFH-FD 10 0,48 4,80 1,01 5,81
Mathematica 50 0,10 5,00 1,05 6,05
Fusion 360 50 0,31 15,50 3,26 18,76
Material
Dron SYMA 84,00 17,64 101,64
Baterias 13,50 2,84 16,34
Generador
corriente 4500,00 945,00 5445,00
eléctrica
Medida
circuito 75,50 15,86 91,36
eléctrico
Mikrotron 10 15,37 153,70 32,28 185,98
Camara 10 6,05 60,50 12,71 73,21
profesional
FH5 460,00 96,00 556,60
Oficinay
personal
Oficina 2700,00 567,00 3267,00
Personal 100 47,00 9400,00 1974,00 11374,00

Sumando los gastos de cada uno de los apartados se estiman los costes globales, que

permiten, de manera sencilla, un cédlculo del presupuesto del proyecto (consultese Tabla

10).
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Tabla 10. Costes globales del proyecto

Importe bruto (€) IVA al 21% (€) Importe (€)
Equipos y software 480,80 110,66 591,46
Material 5347,20 1122,93 6470,13
Oficina y personal 12100,00 2541,00 14641,00
TOTAL 17928,00 3774,59 21702,59

El presupuesto total del trabajo asciende a la cantidad de:

VEINTIUN MIL SETECIENTOS DOS EUROS CON CINCUENTA Y NUEVE CENTIMOS
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1. NORMATIVA DE USO DE DRONES

El proyecto llevado a cabo exige trabajar con un dron. Tanto si el objetivo de uso es

a nivel recreativo como a nivel profesional, existe una normativa vigente sobre su empleo.

Aqui se comenta la legislacion propia de Espafia, puesto que el estudio se ha llevado a cabo

en este pais. No obstante, esta industria no ha hecho nada mds que comenzary, por tanto,

su legislacion es distinta en cada nacion, estando en constante evolucién y mejora. La

normativa actual espanola para las RPAs (aeronaves pilotadas por control remoto) viene

representada por el Real Decreto 1036/2017.

1.1.

VUELOS RECREATIVOS

El dron no puede ser perdido de vista, es decir, no debe ser volado a una
distancia que no permita su contacto visual ni detrds de obstaculos que
dificulten su localizacién exacta.

No se pueden efectuar vuelos a una altura superior a 120 metros.

Segln la normativa, a pesar de no estar obligados a poseer una licencia de
piloto, el vehiculo debe ser volado en condiciones de seguridad.

Los drones solo pueden ser volados en zonas adecuadas para ello (lugares de
vuelo de aeromodelismo, areas despobladas, periferia de la ciudad...).

En cualquier dafio personal o material causado, el responsable es el
controlador del vehiculo aéreo.

Esta prohibido volar en zonas urbanas, a menos que la aeronave pese menos
de 250 gramos y llevemos a cabo trayectorias a menos de 20 metros de
altura.

Debido al existente peligro de un dron si este cae sobre persona, no se
permite el vuelo encima de aglomeraciones o en lugares donde hay algin
grupo de gente reunidos.

Esta prohibido su empleo de noche, por la reduccién de la visibilidad y el

aumento de peligro. Asimismo, tampoco se debe manejar un RPA en
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condiciones meteoroldgicas desfavorables; es decir, sin mucho viento, niebla
o lluvia.

No se puede volar cerca de aerddromos o aeropuertos o en zonas donde
otras aeronaves lleven a cabo maniobras a poca altura (zonas de parapente,
paracaidismo, helipuertos...). La Ultima actualizacién, de acuerdo con AESA
(Agencia Estatal de Seguridad Aérea), obliga a pilotar a mas de 8 kildbmetros
de cualquier aeropuerto.

No se tiene que poner en peligro a terceros; siempre debemos prestar
atencion a las personas que se encuentren a nuestro alrededor cuando

pilotemos un RPA.

VUELOS PROFESIONALES O COMERCIALES

Para volar drones con este fin, se requiere un permiso de piloto o acudir a un
centro acreditado para la obtencién de una licencia. Ademas, para el uso de
ciertas tareas (fumigacién, riego, deteccién de incendios forestales,
fotografia aérea...) se obliga a asistir a un centro reconocido que habilite la
realizacion de estas funciones.

Hay que tener los 18 anos cumplidos y, adicionalmente, se debe presentar
un certificado médico (el dron debe pesar, como maximo, 25 kilogramos).
Con el requisito de garantizar la seguridad, las empresas habilitadas para ello
pueden pilotar estos vehiculos aéreos en diversos escenarios: vigilancia de
costas, inspeccion de monumentos, limpieza de rascacielos... pudiendo ser
usados en vuelos nocturnos. Para ello, se pedird un estudio de seguridad de
la operacidn a realizar y una autorizacion de la AESA.

Las empresas acreditadas pueden volar en zonas urbanas si el dron pesa
menos de 10 kilogramos, no sobrepasa los 120 metros de altura, se
encuentra dentro del alcance visual del piloto y lleva una placa identificativa
con el nombre del operador, el tipo, nimero de serie y nombre y modelo del

fabricante.
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2.NORMATIVA DE PROYECTOS EXPERIMENTALES

En el trabajo se han llevado a cabo ensayos y mediciones para la caracterizaciéon de

los motores. La normativa aplicable sobre el uso de los laboratorios e instalaciones

cientificas para el desarrollo de proyectos relacionados con la ciencia, la tecnologia y la

investigacion se explicita en el Real Decreto 14/2011. Los aspectos que trata se encuentran

definidos a continuacion.

Fiabilidad: en la construccién de una instalacion destinada a la investigacion,
es necesario un funcionamiento correcto de la misma. En caso contrario,
aparecen una serie de incertidumbres y errores que impiden una
interpretacion razonable de los resultados. Para garantizar un grado elevado
de fiabilidad, se deben cuidar los materiales empleados, asi como los
procedimientos de montaje y mecanizado de todos los elementos que
constituyen la instalacién para ensayos.

Precision: se debe tener especial cuidado en el montaje y calibracion de los
elementos de la instalacion. Ademas, en la obtencidon de medidas es
necesario ser extremadamente riguroso en la eleccidn de variables,
pardmetros e instrumentacion.

Seguridad: el monitorizado de las variables se tiene que realizar de un modo
totalmente externo (sala de control); es decir, evitando entrar en contacto
con la instalacion durante su funcionamiento. La preservacién de la
integridad fisica de las personas que participan diariamente en la realizacion
de los ensayos es una prioridad a tener siempre en cuenta.

Repetitividad: es imprescindible mantener un riguroso control de las
condiciones en las que los ensayos se realizan. Asi, ante pruebas con las
mismas caracteristicas, los resultados obtenidos seran idénticos.

Controlabilidad: se debe tener un control elevado de los pardmetros que

intervienen en los ensayos. La correcta obtencidn de medidas es posible por
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la automatizacién y regulaciéon de los procedimientos y elementos de
medida.

Accesibilidad de los elementos: es necesario garantizar la accesibilidad a los

distintos elementos de la instalacidn. Asi, a pesar de la gran variedad de
ensayos que se efectlen, se asegura una rdpida actuacién y una facil
sustitucion de los dispositivos.

Mantenibilidad: las operaciones de mantenimiento deben ser eficaces. El

descuido de este aspecto produce un deterioro rapido de la instalacién. Esto
puede provocar una pérdida de precision y fiabilidad en las mediciones o, en
el peor de los casos, el cierre del taller.

Desarrollo de los ensayos experimentales: es obligatorio tener presente unas

condiciones de seguridad e higiene en la ejecuciéon de los ensayos. Por
ejemplo, en caso de derrame de fluidos (agua, aceite...) se requiere su
limpieza inmediata. Ademas, las mediciones se deben realizar de forma que
nadie tenga acceso a la sala de pruebas durante el funcionamiento de alguno
de los dispositivos. Las operaciones de riesgo deben ser llevadas a cabo por
personal cualificado y protegido con los medios adecuados y homologados.
Por ultimo, ante cualquier tipo de lesion, es necesario avisar y acudir a los

servicios sanitarios.
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A.ANEXO: TRATAMIENTO DE INCERTIDUMBRES

Para el tratamiento de las incertidumbres experimentales del trabajo se han seguido
las normas establecidas por Documento elaborado por el Grupo de Trabajo 1 del Comité
Conjunto de Guias en Metrologia (JCGM / WG 1), disponibles de manera gratuita para

cualquier usuario en www.cem.es.

Partiendo de (57), donde se especifica que la potencia P; depende del voltaje v,,, y
la intensidad i,, que llega al motor, al tratarse de una medida indirecta, su error
w(P;) puede ser determinado en funcidn de las incertidumbres del voltimetro «(v,,) y del

amperimetro 1 (iy,).

Py = vy iy = u(P;) = \/(apl w(i m)) (OPL u(v, m))2 77)

Llamando Av,, y Ai,, a los intervalos de medida del voltimetro y del amperimetro,

respectivamente, sus incertidumbres se toman como:

w(vy,) = \A/% (78)

Aip,

wu(im) = Nevi (79)

En cuanto a la velocidad angular Qirpm, para definir su incertidumbre debemos
considerar las expresiones (59) y (60). En ellas el periodo T es estimado en base a la
velocidad de grabacion de la hélice V,, —u(Vfot) = 0,01 fotogramas/segundo en
todo el proyecto— y el numero de fotogramas fot que conforman una vuelta. Asi,

obtenemos:

) 60 60
Q%’pm = T - 'LL(Q pm) = —f u( fot) (80)

(T Vyot)’

En la determinacidn de la incertidumbre de la traccidn f se deben considerar dos

casos: el tratamiento de esta magnitud como medida del dinamdmetro y su obtencion a
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partir de la expresion (65). En ambas situaciones el error determinado es para el dron

Cheerwing Syma XS5W-V3 cuando realiza un despegue vertical.

Para el tratamiento experimental, denominando f; a una medida individual de la
tracciéon y N al nimero de medidas tomadas en cada posicion, se define la traccion media

f tomada en cada nivel como:

N
- 2j=1fj
f= N (81)

Para la determinacidn de su incertidumbre «(f) se emplea la desviacion tipica del

valor medio:

N=1(f__fj)2
«(N= "vv=p 82

En el caso del tratamiento analitico, el error 2t(f) se calcula mediante diferenciales,

por lo que obtenemos la siguiente expresion:

1
f=4 (2 782 [APC (Qir,m)”]z)3 > u(f) = agif w(Qinm) (83)
rpm
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B. ANEXO: PROGRAMAS DE MATLAB

func
% Es

dydt

load
m =
1 =
delt
Ixx

Iyy =

Izz
Irr
wl
w2
w3
wi
b =
d =
g =

X =
phi
Xdot

= double (parameters (8

B.1. ECUACIONES EN MATLAB

tion dydt = ecuaciones (t,vVy)
ta funcidén resuelve el ODE23 y plantea las ecuaciones necesarias

= zeros(12,1);

parameters

double (parameters (1
double (parameters (2
a = double (paramete
= double (parameters
double (parameters
= double (parameters
= double (parameters

~ e~~~ B

double (parameters (9
double (parameters (1
double (parameters (1
double (parameters (12
double (parameters (13
double (parameters (14

(Ly; Y = y(2)
y ) ’ theta

= y(7); Ydot

Z = y(3);
y(5); psi = y(6);
y(8); zZdot = y(9);

I

| ~e

phidot = y(10); thetadot = y(11); psidot = y(12);

REB

= [cos (psi) *cos (theta), cos(psi)*sin(theta)*sin(phi) -

sin (psi) *cos (phi), cos(psi) *sin(theta) *cos (phi) + sin(psi)*sin(phi);

sin (psi) *cos (theta), sin(psi)*sin(theta) *sin (phi) + cos(psi)*cos(phi),

sin(psi) *sin (theta) *cos (phi) - cos(psi)*sin(phi); -sin(theta),
(

cos (theta) *sin(psi), cos(theta)*cos(phi)];

TEB = [1, sin(phi)*tan(theta), cos(phi)*tan(theta); 0, cos(phi), sin(phi);
0, sin(phi)/cos (theta), cos(phi)/cos(theta)];

J = [REB zeros (3, 3); zeros (3, 3) TEB];

epsdot = [Xdot; Ydot; Zdot; phidot; thetadot; psidot];

nu = J\epsdot;

u=nu( 1,1 ); v=nu( 2,1 ); w=nu( 3,1 );

p =nu( 4,1 ); g=nu( 5,1 ); r=nu( 6,1 );

dydt (1) = Xdot;

dydt (2) = Ydot;

dydt (3) = Zdot;

dydt (4) = phidot;

dydt (5) = thetadot;

dydt (6) = psidot;

udot = -(g*w - r*v) + g*sin(theta);
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vdot = -(r*u - p*w) - g*cos(theta)*sin(phi);

wdot = - (p*v - g*u) - g*cos(theta)*cos(phi) + b/m* (Wl "2+w2"2+w3"2+wid"2) ;
pdot = 1/Ixx* (-g*r*(Izz - Iyy) + Irr*g* (wl-w2+w3-w4) + b*1* (wd"2-w2"2));
gdot = 1/Iyy* (-p*r* (Ixx - Izz) - Irr*p*(wl-w2+w3-wd) + b*1* (w3"2-wl"2));

rdot = 1/Izz* (-p*g* (Iyy - Ixx) + d* (-wl"24+w2"2-w3"24+wd"2));

dydt (7) = - (thetadot*cos (psi)*sin(theta) + psidot*sin(psi)*cos(theta))*u +
(phidot* (cos (psi) *sin (theta) *cos (phi) + sin(psi)*sin(phi)) +
thetadot*cos (psi) *cos (theta) *sin (phi) -
psidot* (sin(psi) *sin(theta) *sin(phi) + cos(psi) *cos(phi)))*v +
(phidot* (-cos (psi) *sin (theta) *sin(phi) + sin(psi)*cos(phi)) +
thetadot*cos (psi) *cos (theta) *cos (phi) +
psidot* (sin(psi) *sin(theta) *cos (phi) + cos(psi) *sin(phi)))*w +

cos (psi) *cos (theta) *udot + (cos(psi)*sin(theta) *sin(phi) -
sin(psi) *cos (phi)) *vdot + (cos(psi)*sin(theta)*cos(phi) +
sin(psi) *sin(phi) ) *wdot;

dydt (8) = (-thetadot*sin(psi)*sin(theta) + psidot*cos(psi)*cos(theta))*u +
(phidot* (sin(psi) *sin (theta) *cos (phi) - cos(psi)*sin(phi)) +
thetadot*sin (psi) *cos (theta) *sin (phi) +
psidot* (cos (psi) *sin(theta) *sin(phi) - sin(psi) *cos (phi)))*v +
(-phidot* (sin(psi) *sin (theta) *sin (phi) + cos(psi)*cos(phi)) +
thetadot*sin (psi) *cos (theta) *cos (phi) +
psidot* (cos (psi) *sin (theta) *cos (phi) + sin(psi)*sin(phi)))*w +

sin (psi) *cos (theta) *udot + (sin(psi)*sin(theta) *sin(phi) +
cos (psi) *cos (theta) ) *vdot + (sin(psi)*sin(theta) *cos (phi) -
cos (psi) *sin (phi) ) *wdot;

dydt (9) = -thetadot*cos (theta)*u + (phidot*cos (theta) *cos (phi) -
thetadot*sin (theta) *sin(phi))*v - (phidot*cos (theta)*sin(phi) +
thetadot*sin (theta) *cos (phi))*w - sin(theta) *udot +

cos (theta) *sin (phi) *vdot + cos(theta) *cos (phi) *wdot;
dydt (10) = (phidot*tan (theta) *cos(phi) +
thetadot* (sec (theta))"2*sin(phi))*g + (-phidot*tan (theta) *sin (phi) +
thetadot* (sec (theta))“2*cos (phi))*r + pdot +
tan (theta) *sin (phi) *gdot + tan(theta) *cos (phi) *rdot;

dydt (11) = -phidot*sin(phi)*g - phidot*cos (phi)*r + cos(phi) *gdot -
sin (phi) *rdot;

dydt (12) = (phidot*cos (phi) + thetadot*tan(theta)*sin(phi)) *sec(theta)*g +
(-phidot*sin (phi) + thetadot*tan (theta) *cos (phi)) *sec (theta)*r +
sec (theta) *sin (phi) *gdot + sec(theta) *cos (phi) *rdot;

end

B.2. PROGRAMA PRINCIPAL

$%%%% DINAMICA DEL CUADRICOPTERO con ODE23 %$%%%%

clear all
close all
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filenamel = 'Datos Cuadricéoptero.xlsx';

tiempo inicial = 0;

tiempo final = xlsread(filenamel,1l,'B26'); % tiempo de la simulaciodn
s)

dt = xlsread(filenamel,1l, 'B27"); % intervalo de tiempo entre cada pto
simulado (en s)

tspan = tiempo inicial:dt:tiempo final; % vector tiempo

%% CONDICIONES INICIALES

epsO0 = xlsread(filenamel,l, 'E7:E12");

epsdot0 = xlsread(filenamel,l, 'E13:E18");

nu0 = epsdot nu(eps0, epsdotl);

phi0 = epsO( 4,1 );

thetaO = epsO0( 5,1 );

psi0 = epsO( 6,1 );

pO = nuO( 4,1 );

g0 = nu0( 5,1 );

r0O = nul0( 6,1 );

%% VELOCIDADES ANGULARES DE LOS ROTORES

KV = xlsread(filenamel,1l, 'B13"); % RPM/V de los rotores

Vml = xlsread(filenamel,l, 'B15'); % Tensidn rotor 1

Vm2 = xlsread(filenamel,1l,'B16'); % Tensidén rotor 2

Vm3 = xlsread(filenamel,1l,'B17"'"); % Tensidén rotor 3

Vm4 = xlsread(filenamel,l, 'B18'); % Tensidn rotor 4

nl noload = KV*Vml; % en rpm (sin carga)

n2 noload = KV*Vm2; % en rpm (sin carga)

n3 noload = KV*Vm3; % en rpm (sin carga)

n4 noload = KV*Vm4; % en rpm (sin carga)

wl noload = nl noload*2*pi/60; % en rad/s

w2 noload = n2 noload*2*pi/60; % en rad/s

w3 noload = n3 noload*2*pi/60; % en rad/s

w4 noload = n4 noload*2*pi/60; % en rad/s

%% DATOS A INTRODUCIR DEL CUADRICOPTERO

m = xlsread(filenamel,1l,'B2'); % masa en kg

1 = xlsread(filenamel,1l,'B3'); % distancia entre el CoG y el eje de los
rotores (en m)

delta = xlsread(filenamel,1l, 'B4'); % radio de los rotores (en m)

g = 9.8067; % constante de gravitacidédn (en m/s"2)

rho = 1.225; % densidad del aire (en kg/m”"3)

S = pi*deltan2; % area de los rotores

Ixx = xlsread(filenamel,1l,'B7'); % inercia respecto al eje X (en kgm”"2)
Iyy = xlsread(filenamel,1l, 'B8'"); % inercia respecto al eje Y (en kgm"2)
Izz = xlsread(filenamel,1l, 'B9'"); % inercia respecto al eje Z (en kgm"2)

%% DATOS A INTRODUCIR DEL MOTOR Y ROTORES

Q

Irr = xlsread(filenamel,1l, 'B10'); % inercia de los rotores (en kgm"2)

(en
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APC = xlsread(filenamel,1l, 'B14'); % Constante de la hélice (-)

nl = xlsread(filenamel, 1, 'B20"); % velocidad angular del rotor 1 (RPM)
n2 = xlsread(filenamel,1l, 'B21"); % velocidad angular del rotor 2 (RPM)
n3 = xlsread(filenamel, 1, 'B22'"); % velocidad angular del rotor 3 (RPM)
n4d = xlsread(filenamel, 1, 'B23"); % velocidad angular del rotor 4 (RPM)
powerfactor = xlsread(filenamel,l,'B19'); % Factor de potencia (-)
wl = nl*2*pi/60; % en rad/s
w2 = n2*2*pi/60; % en rad/s
w3 = n3*2*pi/60; % en rad/s
w4 = nd*2*pi/60; % en rad/s
if wl && w2 && w3 && w4 == 0
wl = 0.75*wl noload;
w2 = 0.75*wZ2 noload;
w3 = 0.75*w3 noload;
wd = 0.75*w4 noload;
else
wl;
w2;
w3;
wi;
end
Pl = APC*nl”powerfactor; % Potencia transmitida a las hélices (en W)
P2 = APC*n2”powerfactor; % Potencia transmitida a las hélices (en W)
P3 = APC*n3”"powerfactor; % Potencia transmitida a las hélices (en W)
P4 = APC*n4”"powerfactor; % Potencia transmitida a las hélices (en W)
P =Pl + P2 + P3 + P4; % potencia total (en W)
CP1 = Pl/(rho*S*delta”3* (w1l 2+w2"2+w3"2+wd"2));
CP2 = P2/ (rho*S*delta”3* (w1l 2+w2"2+w3"24+wid"2));
CP3 = P3/(rho*S*delta”3* (w1l "2+w2"2+w3"2+wd"2));
CP4 = P4/ (rho*S*delta”3* (w1l 2+w2"2+w3"24+wid"2));
CP = CP1 + CP2 + CP3 + CP4; % coeficiente de potencia (-)
Tl = (2*pi*delta”2*rho*P172)"(1/3); % empuje del 1° rotor (en N)
T2 = (2*pi*delta”2*rho*P272)"(1/3); % empuje del 2° rotor (en N)
T3 = (2*pi*delta”2*rho*P372)"(1/3); % empuje del 3° rotor (en N)
T4 (2*pi*delta”2*rho*P472)~(1/3); % empuje del 4° rotor (en N)

T =T1 + T2 + T3 + T4; % empuje total del cuadricdptero (en N)

o

CTl = T1l/ (rho*S*delta”2* (wl"2+w2"2+w3"24wd"2)); % thrust factor del 1°
rotor (-)

CT2 = T2/ (rho*S*delta2* (Wl 2+w2"2+w3"2+wd"2));
rotor (-)

CT3 = T3/ (rho*S*delta”2* (wl*2+w2"2+w3"24w4”"2)); % thrust factor del 3°
rotor (-)

CT4 = T4/ (rho*S*delta”2* (w1l 2+w2"2+w3"24+wid"2));
rotor (-)

CT = CT1 + CT2 + CT3 + CT4; % empuje total del cuadricéptero
adimensionalizado

o\°

thrust factor del 2°

o

o©

thrust factor del c4°

b = CT*rho*S*delta”2; % thrust coefficient (en Ns"2)
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d = CP*rho*S*delta”3; % drag coefficient (en Nms"2)

$% GUARDAR VARIABLES Y PARAMETROS

parameters = [m, 1, delta, Ixx, lyy, Izz, Irr, wl, w2, w3, w4, b, d, gl;
save ('parameters')

%% EJECUCION DEL ODE23

y0 = [eps0; epsdotO];
[t,y] = ode23(Q@(t,y)ecuaciones(t,y),tspan, y0);
X =y(:,1); Y =y(:,2); 2 =
phl y( ’ 4); theta = ( 5
Xdot = y(:,7); Ydot y(:,8
phidot = y( ,10); thetado

I

y(:,3)7
)i psi = y(:,6);

); Zdot = y(:,9);
= y(:,11); psidot = y(:,12);

for i = l:1length(phi)

REB = [cos(psi(i)) *cos(theta(i)), cos(psi(i))*sin(
sin(psi(i)) *cos(phi(i)), cos(psi(i)) *sin(theta
sin(psi(i))*sin(phi(i)); sin(psi(i)) *cos (theta
sin(psi(i))*sin(theta(i))*sin(phi(i)) + cos (psi
sin(psi(i)) *sin(theta(i)) *cos (phi (1 )) - cos (psi
-sin(theta(i)), cos(theta(i))*sin(psi(i)),

cos (theta(i)) *cos(phi(i))1;

e~~~

ﬂ\ﬁ~w B

TEB = [1, sin(phi(i))*tan(theta(i)), cos(phi('))*tan(theta(i)); 0,
cos(phi(')), -sin(phi(i)); 0, sin(phi(i))/cos(theta(i)),
cos (phi (i))/cos (theta(i))];

J = [REB zeros (3, 3); zeros (3, 3) TEB];

epsdot = [Xdot(i); Ydot(i); Zdot(i); phidot(i); thetadot(i); psidot(i)];

nu = J\epsdot;

ua=nu( 1,1 ); v =nu( 2,
5

1); w=mnu( 3,1 );
1 r 6,1

p=mnu( 4,1 ); g=nu(5,1); =nu( 6,1 );

udot = -(g*w - r*v) + g*sin(theta(i)):

vdot = - (r*u - p*w) - g*cos(theta(i))*sin(phi(i));
wdot = - (p*v - g*u) - g*cos(theta(i)) *cos(phi(i)) +

b/m* (Wl 24+w2"2+w3"2+wd"2) ;
pdot = 1/Ixx* (-gq*r*(Izz - Iyy) + Irr*g* (wl-w2+w3-wd) + b*1* (wd"2-w2"2));
gdot = 1/Iyy* (-p*r* (Ixx - Izz) - Irr*p* (wl-w2+w3-wd) + b*1* (w3"2-wl"2));
rdot = 1/Izz* (-p*gq* (Iyy - Ixx) + d* (-wl"2+w2"2-w3"2+wd"2));

Xdotdot (i) = - (thetadot (i) *cos(psi(i))*sin(theta(i)) +
psidot (i) *sin(psi(i)) *cos(theta(i)))*u +
(phidot (i) * (cos (psi(i)) *sin(theta(i)) *cos(phi(i)) +
sin(psi(i)) *sin (phi y) +
thetadot (i) *cos (psi *cos (theta (i) ) *sin(phi(i)) -

) )

(1
(1
(1
i)
1)) *cos (phi (i
si(
(1
(1

)

))
psidot (1) * (sin(psi(i)) *sin (theta( ) *sin (phi (1)) +
cos (psi ( ))))*
(phidot (i) * (-cos (p 1))*3 (theta( )) *sin(phi (1)) +
sin(psi(i)) *cos(phi(i))) +
thetadot (i) *cos (psi(i)) *cos (theta(i)) *cos (phi(i)) +
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psidot (1

)

cos (psi (i
cos (psi (i

(cos (psi

(

sin(psi (i

(cos (psi

(

sin(psi (i

Ydotdot (i) =
psidot (1

(phidot (i
cos (psi (i

thetadot
psidot (1
sin(psi (i
(-phidot
cos (psi (i
thetadot
psidot (1
sin(psi (i
(sin(psi
cos (psi(i
(sin(psi
cos (psi (i

Zdotdot (1) =

(i

)
(

(
1)

(

(phidot (i

thetadot

(phidot (i

thetadot

cos (theta (i

phidotdot (i)
thetadot
(-phidot
thetadot
tan (thet

(
(
(
a

*(sin(psi(i)) *sin(theta(i)) *cos(phi(i)) +
i))*sin(phi(i))))*w +
i)) *cos(theta(i)) *udot +
i))*sin(theta (i) ) *sin(phi (i)) -
i)) *cos (phi(i))) *vdot +
i))*sin(theta (i) ) *cos(phi(i)) +
1)) *sin(phi (1)) ) *wdot;
(-thetadot (1) *sin(psi (1)) *sin(theta(i)) +
) *cos (psi(i)) *cos (theta(i)))*u +
) *(sin(psi(i)) *sin(theta(i)) *cos(phi(i)) -
)) *sin(phi(i))) +
) *sin (psi (1)) *cos (theta(l)) 51n(ph1(1)) +
(cos(psi(i))*sin(theta(i)) *sin(phi(i)) -
))*COS(phl(l))))*v +
1) *(sin(psi(i)) *sin(theta(i))*sin(phi(i)) +
))*COS(phl(l))) +
i) *sin(psi(i)) *cos(theta(i)) *cos(phi(i)) +
*(cos (psi(i ))*31 n(theta(i)) *cos(phi(i)) +
1)) *sin(phi(i))))*w + sin(psi(i)) *cos(theta (i
(1)) *sin(theta(i)) *sin(phi(i)) +
i)) *cos (theta(i))) *vdot +
1)) * 51n(theta(1))*cos(phi(i)) -
1)) *sin(phi (1)) ) *wdot;
-thetadot (i) *cos (theta (i ))*u +
)*cos(theta('))*cos (phi(i)) -
(i) *sin(theta(i)) *sin(phi(i)))*v -
) *cos (theta (i) ) *sin(phi (1)) +
(i) *sin(theta(i)) *cos(phi(i)))*w - sin(theta(
)) *sin(phi (1)) *vdot + cos(theta(i)) *cos (ph
= (phidot (i) *tan (theta(i))* cos(ph i(i)) +
1)*(sec(theta(')))A2*sin(phl i)))*g +
i) *tan (theta ( )) sin(phi (1)) +
i) * (sec(theta(i)))"2*cos (phi(i)))*r + pdot +
(1)) *sin(phi(i)) *gdot + tan(theta(i)) *cos (ph
) = -phidot (i) *sin(phi(i))*q - phidot (i) *cos

thetadotdot (1
cos (phi (i

psidotdot (i)
thetadot
(-phidot
thetadot
sec (thet

(
(
(
a

)

i
i
i
(i

)

)
) *
)
1

*gdot - sin(phi(i)) *rdot;

(phidot (i) *cos (phi (1)) +
(i

*tan (theta
sin (phi (1
*tan (theta
)) *sin (phi (i

i)

)

(1

(i

)

)
)

) *sin (phi(1i)))

+
) *cos (phi(1)))
) *gdot + sec (th

$ MOVIMIENTO DEL CUADRICOPTERO
f(i) = b*(wl*2+w2"2+w3"2+wd"2); % empuje (e

~

ﬁ
I
c
)
bbb
Il

1) = a*

(

-wl"24+w2"2-w3"2+w4"2); % par de guifiada

= Dr1* (WA 2-w272) ;
b*1* (W372-wl"2);

o
°

o

par de alabeo
par de cabeceo

%% PLOTEAMOS LOS RESULTADOS OBTENIDOS

*sec (theta(i))

*sec (theta(i))

eta (1)) *cos (ph

n N)
(en Nm)
(en Nm)
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) ) *udot +

i)) *udot +
i(i)) *wdot;

i(i)) *rdot;

(phi (1)) *r +

*q+

*r +

i(i)) *rdot;

(en Nm)
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% Posiciones y orientaciones
figure (1)

subplot (3,2,1)

plot (tspan, phi,'b', 'LinewWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ("\Phi (rad)")

grid on

title('Alabeo (\Phi)"'")

subplot (3,2,2)

plot (tspan, X,'r','LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel('x (m)")

grid on

title('Posicidén x'")

subplot (3,2, 3)

plot (tspan, theta,'g', 'LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ('"\theta (rad)")

grid on

title ('Cabeceo (\theta)"')

subplot (3,2,4)

plot (tspan, Y,'k', 'LinewWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ('y (m)")

grid on

title('Posicidon y')

subplot (3,2,5)

plot (tspan, psi,'c','LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ("\Psi (rad)")

grid on

title ('Guinada (\psi)")

)l
)l

subplot (3,2, 06)

plot (tspan, Z,'y','LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel('z (m)")

grid on

title('Posicidén z'")

% Velocidades lineales y angulares
figure (2)

subplot (3,2,1)

plot (tspan, phidot, 'b','LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ("\Phidot (rad/s)")

grid on

title('Velocidad angular (\Phidot)"')

subplot (3,2,2)
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plot (tspan,

xlabel ('tiempo (s)

ylabel ('xdot
grid on
title('Veloc

subplot (3, 2,
plot (tspan,

Xdot, 'r', 'LineWidth', 1)
")
(m/s) ")

idad xdot')

3)
thetadot, 'g', 'LineWidth', 1)

xlabel ('"tiempo (s) ")

ylabel ('\the
grid on
title ('Veloc

subplot (3, 2,
plot (tspan,

xlabel ('tiempo (s)'

ylabel ('ydot
grid on
title('Veloc

subplot (3, 2,
plot (tspan,

tadot (rad/s)"'")

idad angular (\thetadot) ')

4)
Ydot, 'k', 'LineWidth', 1)
)
(m/s) ")
idad ydot'")

5)
psidot, 'c', 'LineWidth', 1)

xlabel ('"tiempo (s) ")

ylabel ("\Psi
grid on
title('Veloc

subplot (3, 2,
plot (tspan,

dot (rad/s)')

idad angular (\psidot)"')

6)
Zdot, 'y', 'LineWidth', 1)

xlabel ("tiempo (s)')

ylabel ('zdot
grid on
title('Veloc
% Aceleracio
figure (3)
subplot (3, 2,
plot (tspan,

(m/s) ")
idad zdot')
nes lineales y angulares

1)
phidotdot, 'b', 'LineWidth', 1)

xlabel ("tiempo (s)')

ylabel ("\Phi
grid on
title ('Acele

subplot (3, 2,
plot (tspan,

dotdot (rad/s”2)"'")

racidén angular (\Phidotdot)"')

2)
Xdotdot, 'r', "LineWidth', 1)

xlabel ("tiempo (s)')

ylabel ('xdot
grid on
title ('Acele

subplot (3, 2,
plot (tspan,

dot (m/s”2)")

racién xdotdot')

3)
thetadotdot, 'g', 'LineWidth', 1)

xlabel ('tiempo (s) ')

ylabel ("\the
grid on
title ('Acele

tadotdot (rad/s”2)")

racidén angular (\thetadotdot)')
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subplot (3,2,4)

plot (tspan, Ydotdot, 'k', 'LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ('ydotdot (m/s"2)")

grid on

title ('Aceleracidédn ydotdot')

subplot (3,2,5)

plot (tspan, psidotdot,'c','LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ')

ylabel ('\Psidotdot (rad/s”2)")

grid on

title('Aceleracidén angular (\psidotdot)"')

subplot (3,2, 6)

plot (tspan, Zdotdot,'y', 'LineWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ')

ylabel ('zdotdot (m/s"2)")

grid on

title('Aceleracidén zdotdot')

% Movimientos del cuadricéptero
figure (4)

subplot (2,2,1)

plot (tspan, f,'b','LinewWidth',1)
xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ("f (N)")

grid on

title ('Empuje de los propulsores (f)"')

subplot (2,2,2)

plot (tspan, taul,'r','LineWidth',1)

xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ('\tau \Phi (Nm)")

grid on

title('Par de torsidén de alabeo (\tau \Phi)"')

subplot (2,2, 3)

plot (tspan, tau2,'g','LineWidth',1)

xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ('\tau \theta (Nm)")

grid on

title('Par de torsidén de cabeceo (\tau \theta)')

subplot (2,2,4)

plot (tspan, tau3,'y', 'LineWidth',1)

xlabel ('tiempo (s) ")

ylabel ('\tau \Psi (Nm)'")

grid on

title('Par de torsidén de guifiada (\tau \Psi)')

%% PLOTEAR UNA TRAYECTORIA EN 3D

figure (5)
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stem3( tspan, Y, Z, 'fill")
grid on

xlabel ('tiempo (s)'); ylabel('Y"E (m)'"'); zlabel('Z"

title ('Despegue no vertical')
%% EXPORTAR LOS DATOS A UNA HOJA "EXCEL"

delete ('Trayectoria Cuadricéptero.xlsx');
filename2 = 'Trayectoria Cuadricéptero.xlsx';

xlswrite (filename?2, tspan',1, 'Al")
xlswrite(filename2,X',1,'B1")
xlswrite(filename2,Y',1,'C1l")
xlswrite(filename2,Z',1,'D1l")
xlswrite (filename2,Xdot',1,'E1")
xlswrite (filename2,Ydot',1,'F1")
xlswrite (filename2, Zdot',1, 'G1l")
x1lswrite (filename2,phi', 1, "H1")
xlswrite (filename2, theta',1, 'I1")
xlswrite(filename2,psi',1,'J1l")
x1lswrite (filename2,phidot',1, 'K1")
xlswrite (filename2, thetadot',1,'L1l")
x1lswrite (filename2,psidot', 1, "M1")
xlswrite (filename?2,Xdotdot',1, 'N1")
xlswrite (filename2,Ydotdot',1,'01")
xlswrite (filename2, Zdotdot',1,'P1")
x1lswrite (filename2,phidotdot',1,'01")
xlswrite (filename?2, thetadotdot',1, 'R1")
x1lswrite (filename?2,psidotdot', 1, 'S1")

function [nu] = epsdot nu( eps, epsdot)

o)

% Esta funcidén transforma de epsdot a nu

phi = eps( 4,1 );

theta = eps( 5,1 );

psi = eps( 6,1 );

TEB [1 sin(phi) *tan(theta) cos(phi)*tan(theta);

sin(phi) /cos (theta) cos(phi)/cos (theta)];

ol

REB

(
(
cos (theta) *sin (phi) cos(theta) *cos(phi)];
J = [REB zeros (3, 3); zeros (3, 3) TEB];

nu = J\epsdot;

Miguel Martinez Valero

(m) ")

0 cos(phi) -sin(phi);

[cos (psi) *cos (theta) cos(psi) *sin(theta)*sin(phi)-sin(psi) *cos (phi)
cos (psi) *sin(theta) *cos (phi) +sin(psi) *sin (phi) ;
sin(psi) *sin(theta) *sin (phi) +cos (psi) *cos (phi)

sin(psi) *sin (theta) *cos (phi) -cos (psi) *sin (phi) ;

sin(psi) *cos (theta)

-sin (theta)
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B.3. AJUSTE POR MINIMOS CUADRADOS

$%%% OPTIMIZACION POR MINIMOS CUADRADOS $%%%

s=0;p=0;3=0;h=0;%k=0;m=0;a=0;b=0;
nai=3;naf=3.2;nap=0.0001;
nbi=3.20;nbf=3.21;nbp=0.0001;

filename = 'Posicidén experimental .xlsx';
prompt = 'Caso a estudiar (1, 2 o 3): ';
c = input (prompt) ;
if ¢ == 1
line = "A203"';
np = 524;
int = '"A3:E526"';
elseif ¢ ==
line = "RA495";
np = 493;
int = '"A3:E495"';
elseif ¢ ==
line = 'A575";
np = 573;
int = 'A3:E575";
end

[AA,Atex]=xlsread(filename, 1, int);
tD=[AA(:,1)];

YD=[AA(:,3)];

na=((naf-nai) /nap)+1;

nb=( (nbf-nbi) /nbp)+1;

h=na*nb;

D=0;MM=0;

for a=nai:nap:naf
for b=nbi:nbp:nbf

m=m+1;
aa (m)=a;
bb (m) =b;
[D(m),aa(m),bb(m)]=dif v2(YD,tD,aa(m),bb(m));
MM (m, 1) =D (m) ;
MM (m, 2) =aa (m) ;
MM (m, 3) =bb (m) ;
End
end
R=min (MM)
[Y, I]=min (MM)
z=0;
aa=MM(I(1,1),2)
bb=MM (I (1,1),3)
g = 9.8067;
m = 0.120;
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delta = 0.067;
rho = 1.225;
rpm = 5359.6071; % posicidn 8

simul=-g/2*tD."2 +
2/m*tD."2* (2*pi*delta”2*rho* (bb*10"12*rpm~aa) ~2) " (1/3);

'Res'
MM(I(1,1),1)
plot (tD, YD, "r+',tD,simul, 'g-");

function[D,aa,bb]l=dif v2 (YD, tD,aa,bb);

g = 9.8067;

m = 0.120;

delta = 0.067;

rho = 1.225;

rpm = 5359.6071; % posicidédn 8

CTD=-g/2*tD.”"2 + 2/m*tD."2* (2*pi*delta”2*rho* (bb*10"-12*rpm~aa)~2) " (1/3);

D=sum ( (YD-CTD) ."2) ;
end
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C.ANEXO: VUELO AXIAL

Al estar interesados en este estudio en el seguimiento de un despegue vertical,
creemos conveniente mencionar que existen otros procedimientos, ademas del
desarrollado en el Capitulo 3, que permiten una interpretacién de los resultados realmente
fiable para el caso en el que Unicamente encontramos movimiento en la direccién de Z£.

Para ello, analizamos las teorias existentes en el calculo de actuaciones de los helicépteros.

Aprovechando que en el vuelo axial existen varios regimenes de vuelo para los que
existe una estela bien definida (que se puede considerar como un volumen de control) en
los que se permite calcular la potencia inducida P; Unicamente a partir de la velocidad de
vuelo axial?® I/, es posible determinar la potencia por el método genérico y por el volumen

de control, obteniendo resultados similares.

C.1. VUELO ASCENDENTE

Debido al paralelismo de los ejes ZE,ZB y ZP, cada rotor presente en el dron se
puede modelizar como un volumen de control con una estela bien definida que no afecta
al flujo de los demas rotores. Para ello, se toma el esquema representado en Figura 51, que

toma unas hipodtesis adicionales a las ya utilizadas en el caso general.

- El movimiento se considera estrictamente unidimensional (en la direccién de ZF),
por lo que no existen componentes de la velocidad azimutales ni radiales, solo se
asume V.

- El volumen de control se achata desde su entrada hasta su salida.

Tal y como se hiciera para el caso anterior, planteamos las leyes de conservacion de
la masa, conservacion del movimiento y conservacion de la energia. Se puede observar que

la presién en la superficie lateral del volumen de control varia con la coordenada Z”. Las

25 En el vuelo axial las componentes u y v de V& son nulas. Por tanto, el médulo de la velocidad lo expresamos

como V.
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ecuaciones se formulan teniendo en cuenta que V,, v; y v;, son negativas debido al marco

de referencia en ejes pala FF.

e Conservacion de la masa: el gasto masico m es constante a través de cualquier

seccion S(z) paralela al rotor.

m= || pV-ndy
ffs(z) (84)
m=—pS(V, +v;)) = —pS;(V; + viz) = —pSoV,

donde V es la velocidad del fluido, n es el vector normal a la secciéon tomada y dy

representa el diferencial de area.

| L
0
plz
1
S — ROTOR
.l."
n
2

Figura 51. Volumen de control de un rotor en un vuelo ascendente axial

e Conservacion de la cantidad de movimiento: se vuelve a considerar la accién de una

Unica fuerza F, sobre el flujo.

ffpVZ(V-n)dy+ffp(Vz+viz)(V'“)d”=_ﬂpndy_ ﬂp’ndy (85)

Fy = —pS;(V, + vi)* + pSoV?
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Operando, es posible obtener una expresién mds sencilla para la traccién f;, que

resulta la misma que la usada para el caso general.
fi=-—m WV, —Vy) =-—1mhvy, =pSV, +v) v, (86)

e Conservacion de la energia: se asume que la potencia consumida por el rotor
(potencia inducida P;) es utilizada para producir un incremento en la energia cinética
del fluido AE,. Al igual que en el caso anterior se asume que no existen pérdidas.

Asi, se consigue la siguiente relacion:

1. 2 2 1 3 1 3
Pi=AEC=§m[(VZ+vi2) —Vz]=§.052 (V; + viz) _EPSOI/Z (87)

Si ademas se considera que la P; es el trabajo de la traccién f; sobre el fluido,

encontramos otra expresion:

P =—fi (V; +v) (88)

lgualando los términos de (87) y (88), se obtiene el conocido Teorema de Froude-
Finsterwalder (Tokaty, 1971), segun el cual el flujo se acelera el doble en la estela lejana en

comparacion con la aceleracidén que experimenta en el plano del rotor.

Vip = 2 V; (89)

Gracias a esta expresion es posible relacionar f; y P; 26 por medio de la velocidad de

ascenso I/, y la velocidad inducida del rotor v;.

fi=2pSv (V;+v) (90)

P, ==2pSv; (V; +v)? (91)

No obstante, para poder utilizar estas expresiones se debe calcular v;. Para ello,
haremos uso de los pardmetros de vuelo a punto fijo (v;, y P;,). Ademas, aunque la teoria

avale el uso de una estela bien definida para todos los rotores en todo el rango de

26 | a traccion f es siempre positiva mientras que el signo de la potencia P depende del régimen de vuelo: en

vuelo ascendente sera positiva y en el descendente, negativa.
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velocidades, es posible que estas estelas interfieran entre si para un intervalo de

velocidades inducidas v; pequefio.

C.2. VUELO A PUNTO FlJO

En el vuelo a punto fijo, los ejes ZE y ZZ son paralelos —tal y como se representa
en Figura 52— por lo que no existen angulos de alabeo ¢ ni de cabeceo 8. Ademds, como
el dron se encuentra volando en una posicidn fija (V, = 0), la resultante de las fuerzas debe

ser nula. Esto se traduce en que la traccién f debe compensar la fuerza gravitatoria GZ (7).

f=Gm=0-f=myg (92)

La traccién f; que ejerce cada uno de los rotores debe ser la misma para que el vuelo

sea totalmente equilibrado, es decir, se debe cumplir que:

ZB

fs . fa

ZE

»

GE(n)
Figura 52. Esquema de fuerzas en vuelo a punto fijo

f1=f2=f3=f4=£ (93)

A partir de esto, de (90) y (91) se pueden concluir las expresiones de v;, y P;, para

cada uno de los rotores.

Vio = — |5—= (94)
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f.
Py =-2pSvi =f 27‘5 (95)

Adimensionalizando, es posible obtener unas relaciones para la velocidad inducida
v; y la potencia inducida P; sin necesidad de utilizar los parametros de los motores
otorgados por el fabricante. Esto es de gran utilidad puesto que estos datos suelen aparecer
redondeados o incluso, en el caso de nuestro dron de estudio, ni se encuentran
especificados. Hay que tener en cuenta que en las ecuaciones que se presentan a
continuacion, los signos de las velocidades estdn especificados para un régimen de vuelo

ascendente.

2y )= (96)

(97)

Una vez obtenidas la traccion f; y la potencia inducida P; de cada rotor, el proceso
para calcular el coeficiente de traccion Cr y el coeficiente de potencia Cp es el mismo que
el ya mencionado en la Seccién 3.3. Aunque existen otros métodos como la Teoria de
elemento de pala que permiten obtener resultados de los parametros para toda la
distribucién de las palas, las bajas velocidades del dron dificultan la aparicién de fendmenos
no lineales como la pérdida de sustentacion?’ o la entrada en régimen de vuelo transénico
y, por consiguiente, consideraremos que la velocidad inducida v; permanece constante en
todo el plano del rotor para cualquier posicion 6 de la hélice a una velocidad de vuelo V,

determinada.

27 A diferencia de las aeronaves de ala fija en las que los fenédmenos de pérdida se producen a bajas
velocidades (V < Vpgrqiaa), €n las aeronaves de ala rotatoria estos son causados por altas velocidades al

alcanzar las palas en su fase de avance regimenes transénicos (0.8 < M,, < 1) y supersénicos (M., > 1).
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C.3. VUELO DESCENDENTE

Aunque el procedimiento a llevar a cabo en un aterrizaje o descenso para la
modelizacién de la traccién f; puede parecer el mismo que el llevado a cabo en un vuelo
ascendente, segun nuestra velocidad inducida v; el volumen de control representado en
Figura 51 no tiene validez y el flujo no puede ser considerado unidimensional (V,, # V,). Por
tanto, es necesario clasificar las distintas trayectorias que el dron puede desempefiar de

acuerdo con la relacion existente entre v; y V/,.

e Anillos turbillonarios (—v; <V, < 0): existen torbellinos de punta de pala muy
cercanos al plano del rotor que producen una situacion altamente no estacionaria
que afecta considerablemente a la estela. Consecuentemente, no se puede emplear

el volumen de control utilizado para el vuelo ascendente.

e Autorrotacion ideal (v; +V, = 0):
el rotor se modela como un disco

plano resistente (véase Figura 53) y

la potencia inducida P; que se le

aplica es nula, ya que la potencia
necesitada para que el rotor genere
traccion se consigue de la
disminucion de la energia potencial
asociada al descenso del dron.

] o Figura 53. Autorrotacion ideal
Mediante un equilibrio de fuerzas,

en el que la resistencia de vuelo D y la traccidon f; —expresion que se obtiene de la

ecuacion (94)— deben ser iguales:

1
D=GI(m =5pSVCp (98)

Tomando el coeficiente de resistencia de un disco circular plano que se mueve

perpendicularmente a si mismo, con un valor aproximado de Cp = 1,28:
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V, 4

— = |—=—1,732 (99)
Vio CD

e Estela turbulenta (—2v; <V, < v;): tal y como su nombre indica produce una

situacidn no estacionaria y una estela aperiddica que impide la utilizacion del

volumen de control definido para el vuelo ascendente.

e Molinete frenante_(V, < —2v;): |a estela se encuentra ya otra vez bien definida y se
puede volver a emplear el mismo volumen de control. Este esquema se encuentra
representado en Figura 54, en el que es posible observar que se pueden utilizar otra
vez las leyes de conservacién de la masa, del movimiento y de la energia. Sin
embargo, hay que tener en cuenta que, al moverse el dron en sentido opuesto, la

velocidad V/, cambia de signo y, siguiendo el criterio de signos expresado con los ejes

P

ROTOR

Figura 54. Volumen de control para el régimen de vuelo descendente en molinete frenante
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pala FF, sera positiva (V, > 0). Por el contrario, la velocidad inducida v; mantiene

el signo usado en el vuelo axial ascendente?® (v; < 0).

En definitiva, para todos los regimenes de vuelo en los que se genere una estela
turbulenta, Unicamente puede emplearse el caso genérico, puesto que el volumen de
control no se encuentra bien definido. No obstante, tanto para el vuelo axial ascendente
como para el caso del molinete frenante, la traccién f y la potencia inducida P; también

pueden ser calculadas a través de este Ultimo método.

28 | a velocidad inducida v; siempre se considera hacia abajo, puesto que las hélices al rotar deben provocar
que esta sea opuesta al eje Z5 o Z% para poder generar una fuerza de traccién f; hacia arriba (véase la seccién

2.1).
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