2220, UNIVERSITAT ._.
MEE) POLITECNICA EEEEE

DE VALENCIA Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Diseno

TRABAJO FIN DE GRADO:

ESCUELA TECNICA SUPERIOR DE INGENIERIA DEL DISENO

ELABORACION DE UNA MAQUETA
DE EKRANOPLANO PARA SU
SENSORIZACION Y CONTROL

GRADO EN INGENIERIA AEROESPACIAL

Elaborado por Rosendo Sanchez Fernandez

Supervisado por:
Miguel Angel Mateo Pla
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AR

CL
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Cuerda en la punta
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Desviacion de corriente
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Aceleracion de la gravedad
Constante eléstica

Numero de Mach

Masa

Superficie de referencia del estabilizador trasero
Superficie alar de referencia
Posicion

Posicién del centro aerodinamico
Angulo de ataque

Elongacion

Angulo deflexion del flap

Angulo de flecha

Estrechamiento

Angulo de giro

Angulo de guifiada

Densidad

Angulo de cabeceo
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2D
ADC
CDG
DAC
dps
Eec.
ESC
Fig.
GPIO
FOC
IMU

PWM

RCC

SPI

STX

TE

UART

Abreviaciones

2 Dimensiones
Analog—Digital Converter
Centro de gravedad
Digital-Analog Converter
Degrees per second
Ecuacién

Electronic Speed Control
Figura

General Purpose Input/Output
Field—Oriented Control
Inertial Measurement Unit
Hercios

Leading Edge

Lift

Momento

Mega Hercios

Milimetros

Newton

Output data rate

Printed Circuit Board
Pico Faradio

Permanent Magnet Synchronous Motor
Punto Neutro
Pulse-Width Modulation
Matriz de Rotacion

Radio Controlled Clock
Recepcién

Segundos

Serial Peripheral Interface
Start of Transmission

Tail

Trailing Edge

Transmisién

Receiver—

Universal Asynchronous

Transmitter

Wing

IV

Convertidor analdgico—digital

Convertidor digital-analégico

Grados por segundo

Regulador de velocidad electrénico
Entrada/Salida de propdsito general
Control de campo orientado

Unidad de medida inercial

Borde de ataque

Sustentacion

Velocidad de salida de datos

Placa de circuito impreso
Motor de imanes permanentes
Modulacion por ancho de pulsos
Reloj controlado por radio

Bus SPI

Inicio de la transmisién

Ala secundaria

Borde de salida

Transmisor—Receptor Asincrono Universal

Ala principal
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1. Introduccion

1.1. Referencia histdrica

El vuelo de un cuerpo aerodinamico préximo a una superficie provoca una zona
de alta presion que mejora su eficiencia aerodindmica [15]. Este fenémeno es conocido
como efecto suelo, y aunque es utilizado en diversas fases del vuelo, su uso continuado
no ha llegado a popularizarse.

En la década de 1950, el ingeniero soviético Rostislav Alexeiev [16] imagina un
nuevo tipo de aparato que solventaria las limitaciones de las hidroalas. Asi realizé
cientos de modelos a escala de vehiculos que emplearian este principio para poder
sustentar. Otros ejemplos de aparatos basados en el efecto suelo fueron los desarro-
llados por el ingeniero aleman Alexander Lippisch.

El nombre de esta nueva aeronave era ekranoplano, derivaciéon de la denominacién
que recibe en ruso el efecto suelo —ecranny effect—. Para volar, a diferencia de los
aviones convencionales que se benefician de una aspiracion hacia arriba por el efecto
de la sustentacion, los ekranoplanos utilizan la sobrepresion que se produce delante y
debajo de sus alas, que forma un colchén de aire que asegura una cierta sustentacion
del aparato.

Si bien su principal limitacion sea la necesidad de volar a bajas altitudes, res-
tringiendo su uso a vuelos sobre la superficie del mar, este tipo de vehiculo permite
mayor capacidad de transporte con menor potencia y gasto de combustible, siendo
un firme candidato para revolucionar el mercado de transporte intercontinental.

Ante estas prometedoras prestaciones, parece interesante el desarrollo de una
maqueta del diseno propuesto por el aviador e inventor Charles G. Bixel [I], el
cual se asemeja a la forma de un aerodeslizador u hovercraft, pero siendo fiel al
concepto de aeronave —en lugar de lanzar un chorro de aire contra una superficie
para sustentar, esa fuerza se consigue gracias a la diferencia de presiones creada entre
la parte superior e inferior del vehiculo, debido a su movimiento y a la variacién de
las lineas de corriente—.

Asi, un diseno conceptual del modelo puede ser implementado a posteriori, con
una estructura lo suficientemente rigida y ligera segtin lo requieran sus prestaciones,
para ser equipado electronicamente tanto con motores que le doten de la habilidad de
control y actuacion, como de sensores inerciales que permitan conocer su telemetria
y datos en vuelo.



1.2. Objetivos del trabajo

La principal tarea a realizar en el presente trabajo fin de grado consiste en, como
bien dice el titulo, elaborar una maqueta de una aeronave del tipo ekranoplano para
su sensorizacion y control.

Para una satisfactoria elaboracién del proyecto, a continuacién se dictan una
serie de hitos principales que serviran como una guia para una correcta realizacion
de los objetivos planteados:

= Diseno estructural de la maqueta para su posterior implementacién fisica.

» Realizacién de un informe de viabilidad que vincule los elementos electronicos
con las dimensiones de la maqueta.

s Construccién fisica del modelo.
» Estudio aerodinamico de la maqueta.

= Desarrollo de un programa capaz de controlar la aeronave con todos sus com-
ponentes inaldmbricamente.

= Ajuste y calibracion de los sensores inerciales para una depuracion de los va-
lores de las lecturas.

» Desarrollo de un algoritmo capaz de obtener los valores de la actitud de la
aeronave a partir de las medidas obtenidas por los sensores.

» Combinacién de los datos obtenidos por el estudio aerodindmico —ecuacién de
estabilidad— y los valores de actitud de los sensores inerciales para estabilizar
la aeronave en vuelo.

s Prueba en vuelo.



2. Construccion del modelo

El estudio a realizar se centrara en la sensorizacién y control de un vehiculo de
efecto suelo conocido como Ekranoplano, con un posible estudio econémico de la
maqueta para su comercializacion.

El primer paso a seguir es la eleccién del modelo o tipo de Ekranoplano. Una de
las posibles configuraciones aerodindmicas a realizar es la propuesta por el ingeniero
aleman Alexander Lippisch, siendo sus disenios un factor precedente en la aparicion
de este nuevo concepto.

El problema de la eleccion de este diseno radica en la necesidad de un estudio
aerodinamico completo previo a su diseno, ya que el equilibrado y la estabilizacion
de la nave en vuelo serfa mas complejo debido a su forma [10].

Dado que ese no es el objeto de este estudio, sino una posterior sensorizacién
que permita disenar un sistema inercial acorde a nuestra aeronave, se ha optado
realizar un diseno basado en el propuesto por el aviador e inventor Charles G. Bixel
en su patente 5105898 A [I], el cual se asemeja a la forma de un aerodeslizador
~hovercraft—, pero siendo fiel al concepto de aeronave.

En la figura se puede observar su propuesta.

= —=]

< |

o A1 i}
—Fig. Fa. —
=7 —Fia. 7. ~Za.

Figura 2.1: Imagen de la patente 5105898 A de Charles G. Bixel

La eleccién de este modelo radica, como hemos comentado anteriormente, en su
simplicidad. Un formato similar al propuesto por Alexander Lippisch podria voltear-
se sobre si mismo tanto en despegue como en crucero con la menor perturbacion,
hecho que, debido a su forma, es mas improbable que suceda en el planteado por
Charles Bixel.



2.1. Estudio preliminar

Como en cualquier construccion aeronautica, uno de los principales objetivos es
utilizar materiales lo suficientemente rigidos para soportar todas las cargas estructu-
rales, a la par que ligeros, asegurando un menor gasto de combustible y la necesidad
de un motor menos potente.

De esta manera, todas las partes sustentadoras —alas, alerones y estabilizador—
seran de carton pluma —poliestireno expandido recubierto por las dos caras con un
carton blanco—, siendo su principal caracteristica la ligereza, al mismo tiempo que es
lo suficientemente rigido como para soportar la resistencia del aire sin deformarse.

El esqueleto de la aeronave, sin embargo, serd de madera de contrachapado, un
material mas resistente que sera capaz de aguantar los esfuerzos aerodindmicos y
asegurar los componentes electronicos.

Las dimensiones de la estructura en general deben ser cuidadosamente elegidas,
siendo asi lo suficientemente grande como para albergar todos los componentes aun-
que sin excederse, pues tanto el aumento de su peso como de su resistencia con
el aire debido a un mayor area frontal puede conllevar a que no se disponga de la
potencia necesaria como para volar.

Por esto, ha sido necesario considerar tanto sus dimensiones como las prestaciones
de los dispositivos que poseera, estableciendo un éptimo entre sus parametros para
tomar la decision correcta.

Un motor que ofrezca una mayor fuerza de empuje, por ejemplo, necesitara tam-
bién mas poder de alimentacién, de manera que el tamano de la bateria serd mayor,
al mismo tiempo que las dimensiones de la aeronave. Asi, este hecho puede conllevar
a que el incremento de empuje ganado sea menor a la resistencia aerodinamica ge-
nerada tanto por el peso de la bateria y el redimensionamiento estructural. He aqui
el objeto del estudio simultaneo para asegurar su viabilidad e intentar garantizar el
optimo entre ambos.

2.2. Diseno estructural

Al comienzo de su elaboracién la idea era, para elaborar unos cortes lo mas
simétricos posibles, cortar las piezas con utillaje sofisticado. Maquina de corte por
hilos para el poliestireno y maquina de corte por laser para la madera de contracha-
pado, recursos de los que dispone la universidad.

A lo largo de la fase de diseno, diferentes bocetos, Fig. [A. 1] [A.2] y [A.3] han ido
evolucionando segtn las necesidades y los imprevistos surgidos, que serdn comenta-
dos en en la seccion [2.3 [Inconvenientes surgidos durante la fase de disend

Dichos disenos han sido realizados utilizando el programa Siemens NX, pues ya
habfa sido utilizado previamente en la asignatura “Fabricaciéon Aeroespacial” [3] de
manera que existia una familiarizaciéon previa.

Las dimensiones finales elegidas para el modelo quedan ilustradas en las imagenes



Fig. 2.3y Fig.

Figura 2.2: Representacion del diseno en Siemens NX
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Figura 2.3: Dimensiones del poliestireno en milimetros
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Figura 2.4: Dimensiones de la madera de contrachapado en milimetros

2.3. Inconvenientes surgidos durante la fase de diseno

A lo largo de la fase de diseno han ido surgiendo diferentes imprevistos que
implicaron la modificaciéon de éste.

En primer lugar se elabor6 un disefio mas bdsico, Fig. [A.T] donde el grosor de
ambos materiales era de 3 mm. Ademds, entre otros, no se habia planteado en su
configuracién un soporte para aterrizar, Fig. [A.8 Al mismo tiempo se nos comunicé
que no disponiamos del utillaje de la universidad para realizar los cortes.

Afortunadamente el departamento de informatica disponia también de una maqui-
na de corte por laser propia, aunque la primera informacién obtenida cuando se le
envié el diseno fue que no era capaz de realizar cortes circulares. De esta manera
se decidié modificar el diseno de madera, Fig. [A.2] cambiando todas las curvas por
elementos rectos y cortar el poliestireno con cuter.

El siguiente inconveniente que surgio fue que dicha maquina no era lo suficiente-
mente grande como para cortar la madera con las dimensiones deseadas (el tamano
maximo admitido era el equivalente a las dimensiones de un DIN A4). Asi, como
ultimo recurso se decidié acudir a una empresa externa —Archicercle—.

Antes de realizar el corte, la empresa nos facilité diversa informacién util asi
como sus tarifas, descuentos por ser universitario, y los tipos de madera disponibles.
La madera elegida habia sido de 3 mm para reducir su peso lo méximo posible. El
problema era que al tenerla en mano no aporté la confianza necesaria como para
cumplir los requisitos de rigidez exigidos, sino que tenia cierta tendencia a pandeo,
de manera que, dado que habia que volver a modificar el disefio (aqui volviamos a
tener disponibilidad para realizar cortes circulares), se rediseié teniendo en cuenta

6



también el nuevo grosor (5 mm). En este nuevo rediseno si que se tuvo en cuenta
pardmetros de configuracion finales tales como la existencia de un soporte/tren de
aterrizaje, previamente comentado.

2.4. Montaje

El formato del archivo para poder realizar el corte era autocad “.dxf’, y el
procedimiento a seguir para estructurarlas en el fichero, fue reposicionar todas las
piezas en perspectiva 2D, intentando aprovechar todo el espacio posible, dejando
la menor cantidad de huecos entre cada pieza, para poder cortar, asi, una pieza de
madera de menor tamano, desperdiciando la menor cantidad de madera posible, Fig.

A5

El tiempo de corte fue, segiin nos informo la empresa, menor a una hora, y la
madera fue recubierta por ambas caras con un papel de baja adherencia de manera
que al cortarla por laser no sufriese ninguna mancha —quemadura— en su superficie,

Fig. [A.4]

La forma de cortar el poliestireno fue, como hemos dicho previamente, utilizando
como herramienta un citer.

Asi, con la madera cortada, Fig. y el poliestireno cortado, se hizo un montaje
preliminar de la maqueta, Fig.

Figura 2.5: Primer montaje de la maqueta

Dado que la alta temperatura del haz del laser cortador tiene un radio de accién
dentro del cual deshace un poco la madera, sus dimensiones finales no coincidie-
ron exactamente con las planteadas en su diseno, de modo que los enganches no



quedaron tan ajustados como se deseaba. Como medida correctiva, y en lugar de
usar pegamento, se decidié utilizar uniones mecanicas, es decir, escuadras, tornillos,
tuercas y arandelas, Fig. [2.6

Figura 2.6: Uniones mecénicas —escuadra—

Para la conexion de la placa ntcleo con los diferentes componentes se ha utilizado
una placa prototipo ~PCB)-, Fig. donde los pines de la placa son unidos al
resto de componentes mediante cableado previamente disefiado (véase seccion: .
[Cableado externd).

Los servomotores se han unido a la estructura mediante alambre fuertemente
prensando, imposibilitando cualquier oscilacion. Este mismo material (alambre) une
los servomotores con las alas (o alerones), compartiendo solidariamente el movimien-
to de su eje para modificar la sustentacién en estas zonas, Fig.

Las baterias se han colocado en la parte trasera para retrasar el centro de grave-
dad —cdg—, mejorando asi sus propiedades aerodindmicas, pues el resto de compo-
nentes pesados se encontraban el parte delantera. En primer lugar se decidié utilizar
solamente una sola bateria, Fig. pero tras probar el funcionamiento completo
de la aeronave, se comprobd que se creaba una cierta interferencia al mezclar la
alimentacion del motor con la del resto de componentes, de manera que se decidio
utilizar un power bank para alimentar todo excepto el motor, Fig.

Su enlace con la placa y el motor se ve interrumpido por un interruptor que hemos
colocado para poder cortar la alimentacién mas facilmente, Fig. Ademas, la
salida del cable de la bateria era del tipo “XT60 hembra”, por lo que se ha tenido
que utilizar un adaptador “XT60 macho”, Fig. la cual se ha soldado a los
cables de 2.54 mm.

El motor se ha unido a la estructura mediante tornillos, y a éste, la hélice me-



Figura 2.7: Imagen de ambas baterias colocadas en la maqueta

diante una goma eléstica, Fig.

El cableado ha sido fijado mediante cinta adhesiva para guiarla sobre la estruc-
tura y que quedase fija. Ademds, la antena transmisora/receptora (tx/rx) también
se fijado con cinta aislante. El resultado final queda mostrado en la Fig. [2.8

Figura 2.8: Maqueta ensamblada



2.4.1. Adicién de un perfil alar

Para mejorar sus condiciones de sustentacién y garantizar una mejor eficiencia
aerodindmica, se decidié simular un perfil alar [7] con parte del poliestireno sobrante,

Fig.[A.3]

Su forma de elaboracién ha consistido en doblar una tira de este material, dandole
una curvatura inicial (borde de ataque), y lijando la parte final (borde de salida),
para una transicién suave entre esta nueva parte del extradds y el resto del ala.

Su unién ha sido mediante cinta adhesiva fuertemente tensada, asegurando que
quedaba bien fijo, y rellenando el interior de la parte hueca de la curvatura con
laminas finas de poliestireno para asegurar su consistencia, Fig.

Figura 2.9: Maqueta con perfil alar

Este nuevo perfil se puede aproximar a un perfil NACA a partir de los siguientes
parametros:

Cuerda (c): 97 mm

Curvatura méxima (f/c): 4

Situacién de la curvatura méxima (xz/.): 10

Espesor maximo (t/c): 08

El resultado es un perfil NACA 4108, que gracias a la herramienta web “Airfoil
Tools” hemos podido reproducirlo, para superponerlo sobre una foto de nuestra
maqueta y asegurarnos que la aproximacion es valida, Fig. [2.10]
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Figura 2.10: Perfil NACA 4108
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3. Sistema electronico

3.1. Componentes

En un principio, el grueso de control de la aeronave estaba basado en el pack
“P-NUCLEO-IHMO001” del proveedor de microcontroladores “STMicroelectronics”
que consta de:

» Bloque de control: NUCLEO-F302R8, Fig. [A.2]]
» Bloque de alimentacién: X-NUCLEO-THMO07M1, Fig. [A.22]
» Motor PMSM: Motor brushless 3—fases de bajo voltaje, Fig.

Adicionalmente, y para la recepciéon de las diferentes fuerzas inerciales que so-
portara la aeronave, tenemos la placa:

» Bloque de sensorizacién: X-NUCLEO-IKS01A1, Fig. [A.25]

Ambas placas, al ser del mismo proveedor, son perfectamente compatibles.

3.1.1. Regulador ESC para el control del motor

Debido a que la placa X-NUCLEO-THMO07M1 no funcionaba como se esperaba
(el método que utilizaba no era muy preciso, y el algoritmo que posefa era demasiado
complejo) y por falta de tiempo, se decidié utilizar un regulador ESC para el con-
trol del motor, pues habia sido empleado uno similar en la asignatura “Tecnologia
Electrénica” [§], y contaba, por tanto, con cierta familiarizacion.

» Regulador Turnigy multiStar 20A brushless, Fig. [A.26]

3.2. NUCLEO-F302RS8

3.2.1. Configuracién externa

Para su configuracién, hay que hacer una lectura muy detallada del documento
esquematico de la placa, donde aparecen todas las conexiones disponibles con su
valores de voltaje.

El jumper JP1 debera ir abierto, pues no se aportara ninguna alimentacién extra
(externa) para la conexién del ST_LINK, Fig. [13].

El jumper JP5 estara en el lado E5V, ya que cuando la placa esté en funciona-
miento, no sera alimentada por el ST_LINK, sino por la bateria.
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Figura 3.1: Esquematico de NUCLEO-F302R8: JP1

Esta alimentacién serd de 5 voltios, pero hay ciertos componentes que sélo pueden
funcionar a 3 voltios, de manera que cerrando el jumper JP6 permitimos que estos

componentes se conecten al colector del transistor NPN y les llegue una alimentacion
de 43V por el pin VDD, Fig. 3.2 [13].
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Figura 3.2: Esquematico de NUCLEO-F302RS8: JP5 y JP6
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3.2.2. Configuracién interna

La configuracion interna viene ligada a la configuracion externa, pues esta de-
limitara la funcién de cada uno de los pines de la placa ntcleo que conecta con el
resto de placas y las hace funcionar.

Esta configuracion se realiza teniendo también en cuenta el documento esquemati-
co de la placa y con el programa STM32CubeMX [5], que presenta una interfaz donde
se configuran todos los drivers de una forma mas intuitiva, y que da como resultado
un fichero base donde seguir programando, Fig. [3.3]

Asi, a partir del documento esquemaético como fuente de informacién y su corres-
pondiente implementacién en STM32CubeMX, obtenemos la siguiente distribucion
de los pines de los conectores de la placa, Fig. |3.4]
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81 [Bue Fuseuton] (1

ROC_OSCEY_IM
ACC_OSC32_0UT

ROC_OSC_IN [RRE

ROC_OSC_OUT

STM3ZF30ZRATx

TIML_CH3

Figura 3.3: Resultado final de la configuracién de los pines en STM32CubeMX

Morpho Connector CN7
GPIO_Qutput PC10 PC11 GPIO_Qutput
PC12 PD2
VDD E5V SV_IN
BOOTO GND GND_IN
PF6& -
PF7 3v3
PA13 NRST
UART_TX PA14 3V3
UART_RX PA1S 1
GND GND
PR7 GND
Blue PushButton  PC13 VIN
- PAD TIM2_CH1
RCC_OSC_IN PFO PA1 ADC1_IN2
PF1 PA4 DAC_OUT1
VBAT PBO ADC1_IN11
ADC1_IN8 PC2 PC1 ADC1_INT
ADC1_IN9 PC3 PCO

Morpho Connector CN10
PC9 PC8
12C1_SCL PB3 PC6
12C1_SDA PB9 PC5
AVDD usv
GND PD8
PB13 PA12
PB14 PA11
TIM15_CH2 PB15 PB12
PB6 PB11 TIM2_CH4
PC7 GND
TIM1_CH2 PAS PB2
TIM1_CH1 PAS PB1 ADC1_IN12
PE1O PAT ADC1_IN15
TIM16_CH1 PB4 PAB
PBS PAS
TIM2_CH2 PB3 AGND
TIM1_CH3 PA10D PC4
PA2 PF5
PA3 PF4

Figura 3.4: Configuracion de los pines de la placa NUCLEO-F302RS8

Convertidores ADC/DAC

Establece los pines necesarios para la configuracién de los convertidores analégico—
digital y digital-analégico que permitiran tanto el control del motor como el correcto
funcionamiento de todas las placas.

Senal de reloj RCC

Establece de donde provendra la senal de reloj que establecera la unidad de
tiempo en el microcontrolador. En nuestro caso es un reloj de cristal de 8 Mhz y 16

pF.
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Pines GPIO

En primer lugar, se habia planteado para comunicar con la placa X-NUCLEO-
IHMO7M1, en lugar de usar el bus SPI, al igual que el archivo de plantilla de la
pagina STM. Al final no se han utilizado, de manera que en el esquema anterior,
Fig. no aparecen reflejados.

En nuestro caso se han utilizado la unién de dos de ellos (PC10 y PC11) para
la alimentacién de la antena tx/rx, ya que su funcionamiento no es muy bueno,
quedando bloqueada muy facilmente y la tinica forma de que volviese a funcionar
correctamente era cortando la alimentacion.

Hubiese sido muy interesante utilizar un transistor MOSFET para crear un in-
terruptor digital, y reiniciar la alimentacién cuando fuese necesario.

Al no contar con ninguno, se decidi6 utilizar este método, pues este reinicio en
la alimentacién se ha logrado poniendo las salidas de los pines GPIO a 0, y de nuevo
al.

Botén azul (Blue PushButton)

Establece cual es la salida del pin correspondiente al boton azul. También esta
configurado como un pin GPIO.

Bus I12C

Establece los pines para la comunicacién mediante el bus I?C con la placa X—

NUCLEO-IKSO01AL.

Bus UART

Establece los pines para la comunicacién mediante el bus UART (asincrono) con
la antena tx/rx.

Temporizadores o ” Timers”

Establece los pines correspondientes a los diferentes timers que utilizara la placa
nicleo para controlar el motor y los servomotores mediante senales pwm.

El timer 1 (canal 3) ha sido utilizado para el control del motor.

El timer 2 (con sus canales 1, 2 y 4) serd el encargado del control de los tres
servomotores.

Channel 1:  Servomotor izquierdo
Channel 2:  Servomotor horizontal
Channel 4: Servomotor derecho

3.2.3. Configuracién de los timers

Es muy importante que el pulso de la senal pwm que llega tanto al motor como
a los servomotores sea el correcto para un funcionamiento adecuado.
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Timer 2

Segun el datasheet de los servomotores, Fig. |3.5] el pulso debera estar compren-
dido entre 1 y 2 milisegundos, con un periodo de 20 milisegundos (50 Hz).

1-2ms
Duty Cycle
4.8V (~5V) |
Power

and Signal

20 ms (50 Hz)
PWM Period

Figura 3.5: Grafica obtenida del datasheet del Micro-Servo SG90

La ecuacién [12] muestra la relacién entre el valor de la variable “Period” en
lenguaje C y el periodo real equivalente en funcién de la senal de reloj del oscilador
principal de la placa y el preescalar seleccionado.

Tim_Period

Tim CLK
PSC+1

(3.1)

Periodo =

El valor de la senal de reloj (Tim_CLK) es fijo, 72 MHz, y el del preescalar
(PSC) se obtiene probando, hasta dar con uno cuyo valor de la variable periodo
(Tim_Period) sea valido.

Entonces, sustituimos por los siguientes valores y despejamos la variable Tim_Period.

= Periodo = 0,02 s
s Tim_CLK = 72.000.000 Hz
= PSC =719

El resultado obtenido es Tim_Period = 2000.

A partir de la ecuacién anterior, Ec. [3.I] podemos obtener el valor de la va-
riable pulso (Tim_Pulso) introduciendo en la férmula el valor del pulso deseado en
segundos.

En la tabla[1| quedan recogidos estos valores, como resumen.

Timer 1

En el caso del motor, el periodo entre pulsos es de 480 Hz, y el ancho de pulsos
lo hemos calibrado para que esté comprendido entre 1.15 ms (0 % de la potencia del
motor) y 1.85 ms (100 %).
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PSC 719
Tim_Period 2000
Pulso 1 ms 100
Pulso 2 ms 200

Tabla 1: Parametros del Timer 2 para el control de los servomotores

A partir del procedimiento anterior podemos obtener los parametros para confi-
gurar el timer 1, tabla [2]

PSC 74
Tim_Period 2000
Pulso 1.15 ms 1104
Pulso 1.85 ms 1776

Tabla 2: Parametros del Timer 1 para el control del regulador ESC del motor

3.3. X-NUCLEO-IHMO07M1

El algoritmo utilizado en primera instancia para controlar el motor estaba basado
en una plantilla descargada de la misma péagina de STMicroelectronics disenada
especialmente para nuestro pack, y que se basa en el control paso a paso, a partir
del cual convierte una serie de impulsos eléctricos en desplazamientos angulares
discretos, es decir, un impulso eléctrico especifico lo hara girar una cantidad de
grados concreta (paso o medio paso).

Para que pudiese utilizarse como base su algoritmo, la configuraciéon externa de
la placa X-NUCLEO-IHMO7M1 debia ser la siguiente por definicién:

JP1: Abierto.
JP2:  Abierto.
JP3: Cerrado.
Jb: En lado 1Sh.
J6: En lado 1Sh.
JO: Cerrado.

Como hemos comentado en la seccién [3.1.1] [Requlador ESC para el control del
[motor], la utilizacién de esta placa fue finalmente descartado.

3.4. X-NUCLEO-IKS01A1

X-NUCLEO-IKS01A1 es un sistema microelectrénico que consta de diferentes
sensores de movimiento y de evaluacién medioambiental. Es compatible con las
placas STM32 Nucleo y estd equipado con el conector de Arduino UNO Ra3.
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Su interfaz con el microcontrolador STM32 se realiza mediante el bus I2C.

Entre los diferentes pines se han utilizadoEl los correspondientes a la alimentacion,
masa y bus I?C, donde la localizacién de estos se puede encontrar en su esquemético,

Fig. [14].

= Conector CN7
Pin 12: 3V3
Pin 16: 3V3
Pin 20: GND
Pin 22: GND

» Conector CN10
Pin 3: 12C_SCL
Pin 5: [I2C_SDA

Arduino & Morpho Connectors

SBIY . 12C SDA
3V3 GND CN3 SEOW . ____I2C_SCL
CNT T 5 'g CNIO
=1 2 X - g| s—x {1 2
i3 4l N6 gl 3 14—
xX— 5 6 X »— 1 |8 8l =X 5 b [—x
— 1 &P 2 D Pt 5 — — T 8
x—om—x| »—3 |E g2l 1l o 1wl
5 X112 + |8 2 3 “— il 12— 5
8 ¥4 13— x—s (3 Bl 2= 13 —X g
@ — 15 16 6 |2 1 p—x K 15 16 —X £
c X— 17 18 [—X 1 |3 = A 17 18 —x( §
S %— 19 20 w5 |2 oNo D S 19 20 |—x ©
o X2 2 < o g M Jamnlbxe
S X528 %X Ng 5 2| &= X— 3 up—x8
5 X— 25 26 —x - = ﬁ o zsznﬁxg
= 27 38— H—1 @ E 6 27 28 —X
w129 30 |—X w2 |E 8 5 29 30 [—x
S 31 32 3 |g 4 we—1 31 32 |—x
St 33 34 + 2 2l 3 1 34—
1 35 36 5 |2 = 2 = W] 35 36 |—x
S—1 17 38 6 |3 E I — W1 17 38 |—>¢
Header 19x2 < Header 19x2
SB24 —. M INTI
8B23 — M INIZ__ USER_INT SB28 .
TISM6DS0_INTI__SB27 ——
SB22 —.  LIS3IMDL INTI LPS25H INTI ___SB36 —.
SBZ1_.——__ LIS3MDL _DRDY HI522] DRDY SB35 .

Figura 3.6: Esquematico de X-NUCLEO-IKS01A1

3.4.1. Moébdulo LSM6DS0

El médulo LSM6DS0 es un médulo inercial que incluye un acelerémetro y un
giroscopio digital de 3 ejes y cuenta con un rango de aceleraciéon a gran escala
seleccionable por el usuario de £2/4+4/48 g y un rango de velocidad angular de
+245/4500/42000 dps.

Su configuracién se establece a partir de la definicién de los diferentes registros
que posee, como a continuacion se detallarﬂ.

'El resto de pines desempefan otra funcién diferente a la asignada por la placa X-NUCLEO-
IKSO01A1.
2Los registros no citados no son de relevancia y no han sido utilizados.
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» INT_CTRL (Registro de configuracion de interrupcion)

INTIG.G
INT_IG_XL
INT_FSS5
INT_OVR
INT_FTH

INT _Boot
INT_DRDY_G
INT_DRDY_Y

Habilitacion de interrupcion del giroscopio
Habilitacién de interrupcién del acelerémetro
Interrupcion por 5 muestras no leidas
Interrupciéon por desbordamiento
Interrupcion por umbral FIFO

Habilitacién de estado Boot

Habilitacién de giroscopio DRDY
Habilitacién de acelerometro DRDY

» CTRL_REG1.G (Registro de configuracion 1 para velocidad angular)

ODR_G2
ODR_G1
ODR_GO
FS_G1
FS_GO

BW_G1
BW_GO0

Velocidad datos salida 2 (Giroscopio)
Velocidad datos salida 1 (Giroscopio)
Velocidad datos salida 0 (Giroscopio)
Rango de escala 1 (Giroscopio)
Rango de escala 0 (Giroscopio)
Seleccion de bando de ancha 1
Selecciéon de bando de ancha 0

ODR seleccionado: 59.5 Hz
F'S seleccionada: 245 dps

» CTRL_REG4 (Registro de configuracion 4)

Zen_ G
Yen_G
Xen_ G

LIR_XL1
4D_XL1

Habilitacién giroscopio eje z

Habilitacién giroscopio eje y

Habilitacién giroscopio eje x

Interrupcion por latch

Reconocimiento de posicién 4D (en lugar de 6D)

» CTRL_REG5_XL (Registro de configuracion 5 para aceleracion lineal)

DEC_1
DEC_0
Zen_XL
Yen_XL
Xen_XL

Ejecucion de datos de aceleracion 1 en FIFO
Ejecucion de datos de aceleracion 0 en FIFO
Habilitacién acelerémetro eje z
Habilitacion acelerémetro eje y
Habilitacion acelerémetro eje x

» CTRL_REG6 XL (Registro de configuracion 6 para aceleracion lineal)
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ODR_XL2 Velocidad datos salida 2 (Acelerémetro) 0
ODR_XL1 Velocidad datos salida 1 (Acelerémetro) 1
ODR_XLO Velocidad datos salida 0 (Acelerémetro) 0
FS1 XL Rango de escala 1 (Acelerémetro) 0
FS0_XL Rango de escala 0 (Acelerémetro) 0
BW_SCAL_ODR Seleccién de BW por BW_XL en lugar de ODR 0
BW_XL1 Selecciéon de bando de ancha 1 0
BW_XL0 Seleccion de bando de ancha 0 0

ODR seleccionado: 50 Hz

F'S seleccionada: £2 g

» CTRL_REGI10 (Registro de configuracion 10)

- - 0
- - 0
- - 0
- - 0
- - 0
ST_G Autocomprobacién de velocidad angular 0
- - 0
ST XL Autocomprobacién de aceleracion lineal 0

3.4.2. Mobdulo LIS3MDL

El médulo LISBMDL consta de un magnetéometro de 3 ejes con un rango de
escala de £4/48/+£12+16 gauss.

» CTRL_REG1 (Registro de configuracion 1)

TEMP_EN Habilitacién sensor temperatura 0
OM1 Seleccién de modo de operacién 1 1
OMO Seleccion de modo de operacion 2 1
DO2 Velocidad de datos de salida 2 1
DO1 Velocidad de datos de salida 1 1
DOO Velocidad de datos de salida 0 1
FAST_ODR Habilitacion ODR mayor a 80 Hz 0
ST Habilitacién de autocomprobacion 0
ODR seleccionado: 80 Hz
» CTRL_REG2 (Registro de configuracion 2)
- - 0
FS1 Rango de escala 1 0
FSO Rango de escala 2 0
- Velocidad de datos de salida 2 0
REBOOT Modo reboot 0
SOFT_RST Registro de funcién reset 0
- - 0
- - 0

FS seleccionada: +4 gauss
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» CTRL_REG3 (Registro de configuracion 3)

- - 0
- - 0
LP Modo de baja potencia 0
- - 0
- - 0
SIM Seleccién modo de interfaz 0
MD1 Modo de operacion 1 1
MDO Modo de operaciéon 0 1
» INT_CFG (Registro de configuracion de interrupcion)
XIEN Habilitacién de interrupcion del eje x 0
YIEN Habilitacién de interrupcién del eje y 0
Z1EN Habilitacién de interrupcién del eje z 0
- - 0
- - 0
IEA Configuracion de la interrupcion 0
LIR Interrupcion por latch 0
IEN Habilitacién pin de interrupcion 0

3.4.3. Moébdulo LPS25HB

El médulo LPS25HB consta de un sensor de presion con un rango de salida de
entre 260 y 1260 hPa absolutos.

» RES_CONF (Registro de resolucion)

- - 0
- - 0
- - 0
- - 0
AVGT1 Numero de muestras de temperatura promediadas 1 1
AVGTO Numero de muestras de temperatura promediadas 0 1
AVGP1 Numero de muestras de presion promediadas 1 1
AVGPO Numero de muestras de presién promediadas 0 1
» CTRL_REG1 (Registro de configuracion 1)
PD Control de corriente 1
ODR2 Velocidad de datos de salida 2 0
ODR1 Velocidad de datos de salida 1 1
ODRO Velocidad de datos de salida 0 1
DIFF_EN Habilitacién de generacién de interrupciéon 0
BDU Modo de actualizacién de los datos 0
RESET_AZ Registro de funcion reset 0
SIM Seleccién modo de interfaz 1

ODR seleccionado: 12.5 Hz
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3.4.4. Moébdulo HTS221

El modulo HT'S221 incluye un sensor de humedad relativa con un rango de 0 a
100 % y un sensor de temperatura de 15 a 40 °C.

s AV_CONF (Registro de resolucion)

- - 0
- - 0
AVGT2 Numero de muestras de temperatura promediadas 2 0
AVGT1 Numero de muestras de temperatura promediadas 1 0
AVGTO Numero de muestras de temperatura promediadas 0 1
AVGH?2 Numero de muestras de humedad promediadas 2 1
AVGH1 Numero de muestras de humedad promediadas 1 1
AVGHO Numero de muestras de humedad promediadas 0 1

» CTRL_REG1 (Registro de configuracion 1)

PD Control de corriente 1
- - 0
- - 0
- - 0
- - 0
BDU Modo de actualizacién de los datos 2 0
ODR1 Velocidad de datos de salida 1 1
ODRO Velocidad de datos de salida 0 1

ODR seleccionado: 12.5 Hz

3.5. ESC Turnigy multiStar 20A brushless

Por seguridad y para evitar posibles accidentes, el regulador no encendera el
motor de golpe, sino que requiere de un cédigo de inicializacién.

La forma de iniciarse consiste en enviar el valor del pulso minimo (1.15 ms en
nuestro caso), y esperar a que dejen de sonar los “beeps” que hard el motor (3
segundos aproximadamente).

Tras este instante, le mandaremos un pulso comprendido entre los valores minimo
y méximo (calibrados), y empezara a funcionar.

El pulso seleccionado es de 1.2 ms (7 %) para que empiece a funcionar con una
velocidad baja.

3.5.1. Calibracion del regulador ESC

El regulador se puede calibrar para establecer los valores de pulso minimo y
maximo.
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El procedimiento consiste en mandar inicialmente el valor del pulso maximo antes
de alimentar el regulador ESC. A continuacién encender el regulador y esperar a que
se paren los beeps que hard el motor (indicando que estd en modo de calibracién). El
siguiente paso sera enviar el valor del pulso minimo y volver a esperar a que paren
de sonar los beeps.

Tras esto, hay que repetir el mismo proceso, mandando en esta ocasién los valores
de pulso maximo y pulso minimo nuevos (siempre y cuando sean vélidos, es decir,
mayor que el minimo capaz de reconocer el regulador, y menor que el periodo de
lectura).

En nuestro caso se ha fijado que el valor de los pulsos esté comprendido entre
1.15 ms y 1.85 ms.

3.6. Motor brushless 3—fases

3.7. Seleccion de la hélice

Segun las especificaciones del motor, su hélice recomendada es la 7035, es decir,
7x3,5 pulgadas.

El primer digito se corresponde al diametro, mientras que el segundo al paso.

Dado que un didmetro de 7 pulgadas se corresponde a un radio de 9 c¢m, y es
casi la altura del soporte, se decidié utilizar una hélice un poco méas pequena para
que no rozase.

Para que la hélice sea equivalente, el factor de carga debera ser el mismo, de
manera que si se reduce el didmetro, el paso debera aumentar segtn la ecuacién

2].

N° Palas

5 (3.2)

Feoarga = Diametro* x Paso x

» Foargao3s = 171,5

La hélice seleccionada es de 6x5,5” Fig.[A.24] ya que es un poco menor, asegu-
rando que no roce con la base, y su factor de carga es muy similar.

» Frarga60ss = 198

3.8. Cableado externo

El cableado se ha utilizado para unir aquellos elementos externos a la placa, tales
como la baterfa, el motor, los servomotores y la antena tx/rx.
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El color de los cables se ha elegido teniendo en cuenta su funcién, para una mejor
localizacién y mejorar asi la trazabilidad con cada componente.

Cable de alimentacion

Vee Rojo
GND Negro

Los cables de la alimentacion estdn recubiertos con un cable blanco, que los une a
una salida USB

s Cable de los servomotores

Vee 5V Rojo
GND Negro
Senal pwm Amarillo

» Cable de la antena tx/rx

Vee Naranja
GND Negro
Transmisién (Tx) Verde
Recepcién (Rx) Blanco

= Cable del regulador ESC

GND Negro
Senal pwm Azul marino

El cable rojo del requlador es una salida de +5V para alimentar la placa con la
bateria del motor. Esta opcion se ha descartado porque utilizamos una bateria extra
para alimentar las placas.

En primer lugar se ha desarrollado un boceto esquemaético con la localizacién de
cada cableado respecto a los pines de la placa ntucleo y su color correspondiente,
Fig. 3.7, para tener una guia que facilitara su soldadura con la placa.

El procedimiento a seguir serda mediante una placa PCB, Fig. estando
soldada con la placa y los cables respectivamente, y que actia como enlace entre
ambos, Fig.[3.8

Este nuevo esquema se ha realizado basédndose en la Figura [3.4} [Configuracidn
[de los pines de la placa NUCLEO-F302R8.
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Morpho Connector CN7 Morpho Connector CN10
1 2 UART_VCC 1 2

B 4
5 6
7 8
9 MOTOR_GND ) 10
11 12
VRSSO IE N (SERVO_IZQUIERDA) 13 14
15 16
UART_RX S\ oW Ml (SERVO_HORIZONTAL) 17 18 PWIM_4
UART_GND 20  GND_SERVO_1 19
21 2 GND_SERVO_2 BV S JEY (SERVO_DERECHA) 21 22
23 24 23 24
25 26 25 26
27 28 PWM_1 27 28
29 30 29 30
31 32 PWM_2 31 32
33 34 34
35 36 35 36
37 38 37 38

Figura 3.7: Esquematico del cableado externo con su patrén de colores

Figura 3.8: Cables soldados a la placa nucleo mediante una placa PCB
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4. Caracterizacion fisica de la maqueta

Para la elaboracion de los siguientes calculos [0] es necesario conocer las dimen-
siones de diferentes partes de la aeronave, algunas de ellas de ellas muy concretas,
y que para su obtencién se tendra que trabajar sobre el plano.

Por ello, siempre es conveniente tener un plano de las 3 vistas principales —planta,
alzado y perfil- con el que trabajar.

De esta manera hemos elaborado el plano de nuestra aeronave, a escala 1:5, y
que se adjunta como anexo al final de este capitulo.

4.1. Origen de referencia

En primer lugar, definiremos un origen de coordenadas global para toda la aero-
nave, a partir del cual se estableceran diferentes distancias, tales como el centro de
gravedad y los centros aerodindmicos de las alas.

Dicho origen, Fig.[4.1] serd el punto inicial de la cuerda en la raiz —definda en la
seccién (4.2

P <

Figura 4.1: Posicién del origen de coordenadas

Aunque la imagen sea 2D, también hemos de considerar el eje Z, siendo perpen-
dicular al eje X e Y.

Ademas, cuando la aeronave se encuentre en movimiento, nuestro origen de re-
ferencia albergara unos ejes viento, siendo la direccién X tangente a la velocidad de
vuelo —y por tanto, a la trayectoria—, de manera que aparecera un angulo de ataque
cuando la aeronave no vuele tangencialmente a la velocidad de vuelo y un édngulo
de pendiente cuando no vuele paralela al suelo.
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4.2. Calculo de los parametros del ala principal

En este apartado calcularemos todos los parametros del ala principal que en
cierta medida sean importantes para la caracterizacién de la aeronave.

Los valores de envergadura, cuerda en la raiz y cuerda en la punta del ala son
medidas directas del plano:

= b, =481,9 mm
" Croot, = 319,5 mm

" Cip, = 142,5 mm

La superficie alar de referencia es aquella que se obtiene al aproximar un ala no
trapezoidal en su ala trapezoidal equivalente, Fig.

Figura 4.2: Superficie alar de referencia

» S, = 111318,9 mm?

A partir de estos valores, podemos obtener los parametros adimensionales de
estrechamiento y alargamiento alar [6]:

Ay = 2 — 0,446

4.1
Crw ( )
b2
ARy, = o = 2,086 (4.2)

La cuerda media aerodinamica se puede obtener graficamente gracias a que se
hemos calculado previamente el ala trapezoidal equivalente de nuestra aeronave.
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Este método consiste en unir por un lado el punto medio de la cuerda en la raiz
con el de la punta de ala, y por otro en desplazar en una direccién la cuerda en la
raiz una distancia igual a la cuerda en la punta y desplazar en la direccion opuesta
la cuerda en la punta de ala una distancia igual a la de la cuerda en la raiz y unirlos.

La interseccion entre ambas rectas correspondré a la posicién geométrica de la
cuerda media aerodindamica en el ala. Entonces el siguiente paso sera dibujarla y
medirla, Fig. [4.3]

\

)

/

Figura 4.3: Cuerda media aerodindmica

m C, = 242,5 mm

El angulo de flecha del ala en el borde de ataque es un parametro que sera
necesario considerarlo para futuros calculos. Al ser el del borde de ataque, se puede
obtener geométricamente desde el plano.

s Arp = 40° = 0,698 rad

El centro aerodinamico del ala se encuentra en la posicion un cuarto de la cuerda
media desde el borde de ataque, de manera que para obtener su situacién respecto
nuestro origen de referencia se puede utilizar la relacion geométrica expresada en la
ecuacién 4.3 considerando Y como la distancia entre la cuerda de la rafz y la cuerda
media aerodinamica.

1CA, =Y X Tan[Apg] + /4 = 149,15 mm (4.3)

El célculo del coeficiente de sustentacion en funcién del angulo de ataque se
obtiene a partir de la ecuacién [6], que para nuestro estudio hemos considerado
el valor del mach igual a 0, y el dngulo de flecha en la cuerda media se ha obtenido
a partir de la ecuacién {4.5] [6].

(CL.), = 2m Altu (4.4)
2+ /44 AR2(1 — M? + Tan?[A. )
4m, 1— XAy
Tan[Aj) = Tan[Apz] — AR; 2 (1 — M) (4.5)
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*Nota: En la féormula[{.5, -m— es un pardmetro que representa el porcentaje de

la cuerda al que se hace referencia, asi:

mrg = 0 mc/4 =0.25 mc/g =0.5 mrg = 1

De esta manera, obtenemos:

» Tan[A./] = 0,4718
s (CLa), a0 = 2,594

El factor de eficiencia de Oswald, eficiencia de la envergadura en comparacion
con un ala ideal que tiene la misma relacién de aspecto, se puede calcular de dos

formas distintas, ecuaciones y [6]. El valor definitivo serd el més restrictivo

de ambos, es decir, el menor.
e ~ (1-0,045 ARD®) (10,227 ALY

B 1,1 CL,
R CLy+ (1 — R)AR,

Cw

R~ 0,0004\% — 0,008\ + 0,0501\ + 0,8642

AR,

A= COS[ALE] ‘ )\w

= 00,8386

n
6'wmetodol

=0,9723

u
ewmetodOQ

Por lo tanto, el mas restrictivo es e,, = 0,8386.

(4.6)

(4.7)

(4.8)

(4.9)

La desviacion de corriente expresa la variacién del angulo en el flujo deflectado
por el ala principal que llega al ala secundaria. Debido a que en nuestro caso el
empenaje trasero se encuentra muy por encima del ala principal, no verd el flujo
deflectado por ésta, de manera que se asumira el valor de 0 como desviacién de

corriente.

» de/da~0
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4.3. Calculo de los parametros del ala secundaria

Todos los pardametros a calcular —excepto CLsg, que no se ha calculado para el ala
principal—, se calcularan siguiendo el procedimiento anterior. El resultado de dichos
calculos queda expresado en la seccién [£.7. [Resumen de los pardmetros obtenidos,

El coeficiente de sustentacién generado por la variacion del angulo de deflexion
del flap del estabilizador trasero se calcula segtin la ecuacién [4.10] [6], teniendo en
cuenta que las constantes K¢ y K son constantes obtenidas a partir de las graficas

representadas en las Fig. y [6] respectivamente.

SUBSONIC SPEEDS

ml\ \
\\ NCe)ey

s
T
—
'—r"'"
]
7

%! N
NEN
N e
NIN OIS
§\______*--..____

]

-~

[/

12

N

2 4 6 B8 1.0 I\
efle. <

- -1.0
o

[k

4 6 8 10
Ay

%3

Figura 4.4: Célculo de constante Ko para un flap plano

SUBSONIC SPEEDS

' - 8 18
| LY %o /"{;/
il 2 /7 1.0
1.0+ 6 : 7’
Ky /3

0 n 10 - oo

Figura 4.5: Célculo de constante Kz para un flap plano
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2 KC KB (ﬂ' - (QF - SZTL[@F])) ARw

CLsp = (4.10)
2+ 4+ AR (1— M2 + Tan?[A,»))
Op = ArcCos {1 -2 (1 - Cfﬂ)} (4.11)
Ct
» CLsp = 3,198

4.4. Coeficientes globales de la aeronave
4.4.1. Masa de referencia

La masa de referencia se ha obtenido pesando la aeronave con una béscula de

cocina, Fig.

Figura 4.6: Obtencién de la masa de referencia con una bascula de cocina

= My =0,8 Kg

4.4.2. Centro de gravedad

El cdg se ha aproximado rudimentariamente a partir de colocar la aeronave
sobre un eje improvisado, lo mas delgado posible, y moviendo su posiciéon hasta que
se mantuviese en equilibrio de fuerzas, de manera que se sostuviese sélo sobre ese
eje sin caerse.
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Figura 4.7: Obtencién del cdg en el eje X

Este procedimiento se ha realizado tanto para el eje X, Fig. [1.7], y el eje Y.

El cdg respecto el eje X esta a 27,3 cm respecto el borde de ataque principal de
la maqueta. Dado que nuestro origen de referencia se encuentra a 12,05 cm respecto
de dicho punto, podemos decir que el cdg se encuentra a 15,25 cm respecto nuestro
origen de referencia.

Respecto al eje Y, se encontraba, como era de esperar, aproximadamente en la
mitad, es decir, en el punto 0 cm respecto el origen de referencia.

Este punto ha sido dibujado en la parte inferior de la maqueta, Fig. 4.8|

& oe |

Figura 4.8: Posicién real del cdg en la maqueta

Asi, los valores del cdg respecto el origen de coordenadas es el siguiente:

» CDGx =152,5 mm

s DGy =0mm
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4.4.3. Coeficiente de sustentacién total

El coeficiente de sustentacién total de la aeronave se puede expresar a partir de
la ecuacion [4.12] [6].

C’LTotal = (CLoz)Total o+ (CL6E>Total Wy (412>

Para determinar el valor de sus parametros, primero debemos acudir a la defini-
cién de coeficiente de sustentacién, ecuacién [£.13]

L

CL=-——
%pVZS

(4.13)

Las fuentes generadoras de sustentacion son el ala principal y el empenaje trasero,
de manera que, individualmente tenemos:

1

Ly = §pV25’wC’Lawa (4.14)
1 2

Lt = §pV StCLatOét (415)

En la mayoria de lo casos, el flujo de aire que llega al empenaje trasero se ve
deflectado por el ala principal, de manera que hay que anadir un término de variacién
de corriente. En nuestro caso, debido a que se encuentra muy por encima de ésta,
no ocurrira dicho proceso, teniendo el mismo angulo de ataque que el ala delantera.

de
ap =+ (£>0z:a (4.16)

An asi, en la ecuacién 4.15| no hemos considerado que el empenaje trasero se
mueve parcialmente, creando una sustentacién debida al angulo de deflexion J E. De
esta manera, la sustentacién debida al empenaje trasero queda segin la ecuacién

417

1
L= §pv25t (CLy,a0+ CLspdE) (4.17)

Si juntamos ambos valores de sustentacion, ecuaciones y |4.17, y adimensio-
nalizamos respecto a la superficie del ala principal obtenemos:

Lrorar = %pV2Sw KCL% + CLy, (%)) a+ CLsg (%) (5E] (4.18)

A partir de la ecuacion [4.18] obtenemos el valor del coeficiente de sustentacién
total de la aeronave.
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CLrorar = (CL% + CLg, (i)> a+ CLsg (§> ) (4.19)

Sw Sw
St
(CLOt)Total = CLaw + CLozt S_ (420)
St
(CLsE) 1ot = CLsE N (4.21)
- (CLCY)Total - 37178
» (CLsE) 1ot = 0,581
u CLTOTAL = 3,178 a + 0,581 OF
4.4.4. Coeficiente de momento
El momento de cabeceo respecto del CDG es [6]:
Mepe = Meaw + Mcoar + Ly(xope — Toaw) + Li(Tepa — Toat) (4.22)

Desarrollando la expresion partiendo de las ecuaciones y y adimensio-
nalizando con la presién dindmica, la superficie de referencia (la del ala principal) y
la cuerda media aerodindmica del ala principal, obtenemos la ecuacién [4.23|

CM = CMy + [CL% (M) L CL, (w) (&ﬂ ot

Cw Cy S
\CLss (SECDG - IJCCAt) (i) SE
Cuw Sw
(4.23)

Desarrollando la expresion, y utilizando el valor del punto neutro obtenido en la
ecuacion [4.34]—en la seccion |4.4. 5. |Punto neutro-, obtenemos el valor del coeficiente
de momento en funciéon del punto neutro.

(4.24)
\CLis (onDGC iUCAt> (%) SE

Utilizando las ecuaciones y y suponiendo el valor de C'M, nulo, obte-
nemos una forma mas sencilla de expresar el coeficiente de momento en funcién del
punto neutro.
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CM = (M) (CLO(>TomlOé + <M) (CL5E>Total 5E (425>

Cw Cw

Al igual que con el coeficiente de sustentacion, este coeficiente depende por un
lado del angulo de ataque —a— y por otro del angulo de deflexion del empenaje
trasero —0 F—.

CM = CM, o+ CMsp, 6 (4.26)
CMy = (P2 (CL ) g (.27
Cw
xr — T
CMzp = (22N (CLyp)y (4.28)

= OM, = —0,356
s OM;sp = —0,389
= OM = —0,356 a — 0,389 §E

Como era de esperar, el coeficiente de momento es negativo, ya que de otra
manera no podria equilibrar la aeronave.

También es interesante recordar en este punto que un angulo positivo de F
es aquel que baje el flap por debajo del empenaje trasero, mientras que un angulo
negativo sera aquel que elevard el borde de salida del flap por encima del estabilizador
horizontal.

4.4.5. Punto neutro

El punto neutro es el centro aerodinamico del aviéon completo.

Recordamos que en el centro aerodinamico de un ala, todas las fuerzas resultantes
se pueden resumir como una sola sustentacion —dependiente del angulo de ataque—
y un coeficiente de momento que no dependera de a.

De esta manera, el momento respecto al punto neutro no dependeré del angulo
de ataque, ecuacion [4.29

dMpy
do

=0 (4.29)

Asi, para obtener la posicién del punto neutro partiremos de la ecuacién |4.22
(teniendo en cuenta que en lugar de ser respecto al CDG serd respecto al PN), la
derivaremos con respecto de « y la igualaremos a cero.
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dm dL,, dL
dOIjN = E(l’PN — ToAw) + d_of(xPN —zcar) =0 (4.30)
dL dL
TpN = do Tca do ToAt (431)

L, . dL
da + da

Los términos que no dependen de «, al ser el valor de su derivada nulo, han sido
eliminados en la ecuacién .30l Los valores de la variacién de la sustentacién con

respecto de a los obtendremos a partir de las ecuaciones y .17

dL,, 1
W = EPVZSwCLaw (432)
dL, 1
T = 5V SiCL, (1.33)

De esta manera, y sustituyendo en la ecuacién obtenemos la expresién del
punto neutro desarrollada en la ecuacion

CLq,vcaw + CLg, <S > T AL

Su
CLay + CLa, ()

(4.34)

TpN =

" TpN = 179,69 mm

Un dato a destacar es que, como podemos comprobar, el CDG se encuentra por
delante del punto neutro, ya que en caso contrario seria imposible estabilizar la
aeronave.

4.5. Estimacion del empuje del motor a partir de la ley de
Hooke

Es importante modelar el empuje del motor en funcion del pulso que se le mande,
para tener asi, un mayor control sobre la aeronave.

De esta manera se ha utilizado un eléstico, Fig. [A.30] para modelar el empuje
del motor a partir de la ley de Hooke.

El primer paso ha sido determinar su constante elastica.

Este procedimiento ha consistido en medir la longitud inicial del eldstico, y a
partir de colgarle diferentes masas, calcular el incremento de longitud que lleva
asociado, para determinar asi dicha constante.

En la tabla |3 se puede apreciar los diferentes valores obtenidos.
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= )y =13,8 cm

» g=09,81m/s?

# Experimento Masa [Kg] Peso [N] dp [em] AJ [cm]

1 0,230 2,25 14,9 1,1
2 0,335 3,28 15,4 1,6
3 0,470 4,61 16,6 2.8
4 0,575 5,64 16,9 3,1

Tabla 3: Experimentos realizados para la determinacién de la constante elastica

La ley de Hooke dice que el incremento de la fuerza deberd ser directamente
proporcional al incremento de la longitud [I1], ecuacién de manera que si
representamos en una grafica el peso respecto al incremento de longitud debera
tener una tendencia lineal, Fig. 4.9|

F=KxA§ (4.35)

Determinacion de la constante elastica

(=)}

2

Fuerza/Peso [N]

= H_M H_L.U H_-P'l H_U'I

(L o N S TR F o IR T i » [ S o s I ¥ |
4

1 1,5 ) 2,5 3 3,5
AS [em]

Figura 4.9: Representacion del peso frente al incremento de longitud del elastico
Se puede aproximar una tendencia lineal, teniendo en cuenta que los objetos

de medida no eran muy precisos, y el valor de la pendiente sera el de la constante
elastica.

» K =1,893 N/em

El siguiente paso fue elaborar una especie de balanza, Fig. 4.10, a partir de la
cual, vayamos aumentando el empuje del motor y podamos medir el incremento de
longitud en el elastico.
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Figura 4.10: Balanza elaborada para modelar el empuje del motor

También fue necesario pesar previamente la masa que deberia desplazar el motor
antes de comenzar a estirar el elastico.

" MASAipicial = 9D g

Ese hito se consigui6é con un pulso de 1.6 ms, es decir, 64 % de la potencia del
motor.

Lo ideal hubiese sido tomar varias medidas desde ese porcentaje de la potencia,
hasta el maximo, anotando el incremento de longitud de cada una, para obtener una
modelizacién del empuje lo mas precisa posible.

Por el contrario, el eldstico a penas se estiraba, (en el méximo de la potencia estir6
aproximadamente 7 mm), y el hecho de no poder tomar una medida muy precisa
con una regla convencional fue determinante para descartar este experimento, pues
los resultados obtenidos no hubieran sido reales.

Esto es debido a que la constante elastica es demasiado alta, habiendo obtenido
mejores resultados si se hubiese utilizado un material con una constante elastica
menor, donde los incrementos de longitud para la misma fuerza aplicada fuesen
mayores, facilitando su medicion. El problema fue que no se disponia de ninguno
con dichas propiedades.

Aun asi, se ha querido estimar el valor de potencia méaxima a partir de los
resultados obtenidos, siendo de unos 1,9 N aproximadamente.
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4.6. Estimacion del angulo del flap horizontal en funcion del
pulso enviado

Con la senial pwm que enviamos al servomotor manejamos su flap correspondien-
te.

Este movimiento se basa en la variacién del pulso enviado para modificar el
angulo 0 F, por lo que es necesario modelar esta relacién para su control.

Se han ido haciendo diferentes medidas, incrementando el pulso en 0.1 ms en
cada ocasion, Fig. [4.11] para establecer su relacién con el angulo resultante.

Movimiento del empenaje trasero
30

20

10 *

0,9 1,1 1,3

1,5 1,7 1,9 2,1
10 L

Angulo 8E [9]
L 4

-20 &
30 v

-40 ¥

-50
Pulso [ms]

Figura 4.11: Representacion del angulo §E frente al pulso enviado

Dicha relacion, como era de esperar, es lineal, y queda reflejada en la ecuacién
4,50

SE[°] = —65,57 x Pulso[ms] + 85, 24 (4.36)

4.7. Resumen de los parametros obtenidos

39



Pardmetro Valor

Envergadura [mm] 481,9
Cuerda en la raiz [mm)| 319,5
Cuerda en la punta [mm] 142,5
Cuerda media aerodindmica [mm] 2425
Superficie alar [mm?] 1113189
Estrechamiento [-] 0,446
Alargamiento -] 2,086
Angulo de flecha (LE) [°] 40
Centro aerodindmico [mm] 149,15
CL4(Mach=0) [] 2,594
Factor de oswald [-] 0,8386
Desviacién de corriente [-] 0

Tabla 4: Caracteristicas del ala principal

Parametro Valor
Envergadura [mm] 256
Cuerda en la rafz [mm| 158
Cuerda en la punta [mm)] 0
Cuerda media aerodinamica [mm] 79
Superficie alar [mm?] 20224
Estrechamiento [-] 0
Alargamiento [-] 3,24
Angulo de las alas (LE) [°] 51,4
Centro aerodindmico [mm]| 315,25
CL,(Mach=0) [-] 3,217
CLsg(Mach=0) [-] 3,198

Tabla 5: Caracteristicas del ala secundaria

Parametro Valor
Masa de referencia [gr] 800
CDG eje X [mm] 152,5
CDG e¢je y [mm] 0
CLrorar -] 3.178 oo + 0.581 O F
CMrorar [ -0,356 v - 0.389 O F
Punto neutro [mm] 179,66 mm

Tabla 6: Coeficientes globales de la aeronave
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5. Sistema Inercial

La orientaciéon de la aeronave respecto al horizonte, o actitud, es calculada a
partir de los datos recibidos de los diferentes sensores inerciales.

5.1. Calibracion de los sensores inerciales

Para una mejora de los resultados es conveniente calibrar los diferentes sensores
para evitar posibles errores de deriva (bias) y factor de escala.

5.1.1. Acelerémetro

Al ser un acelerémetro de 3 ejes, el valor que recibiremos por parte de de este
sensor sera un vector con tres valores distintos, correspondientes a cada eje del
acelerometro, con el valor de la aceleracion experimentada en cada eje.

En primer lugar hemos determinar cuales son los ejes del sensor, para poder ob-
tener una correlacién con el sistema de coordenadas que hemos fijado en la aeronave,
y poder interpretar los datos correctamente.

Para su obtencion, el proceso a seguir ha sido mantener la aeronave en reposo
apoyada sobre sus distintos ejes, y aprovechar el valor de la aceleracion de la gravedad
(+1g hacia el suelo) para comprobar cuando es positivo y negativo dicho valor.

En la Figura se puede apreciar el sistema de referencia del acelerémetro
respecto al de nuestra aeronave, viendo que esta girado —90° respecto al sistema de
referencia principal.

Figura 5.1: Sistema de coordenadas del acelerémetro respecto el de la aeronave

Para poder determinar la relacion, primero tenemos que definir las matrices de

rotaciéon para nuestros ejes, ecuaciones y [9].
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[ 1 0 0

Rx(¢) = | 0 cos(¢) sen(¢) (5.1)
| 0 —sen(¢) cos(¢)

[ cos(f) 0 —sen(6)
Ry (0) = o 1 0 (5.2)
| sen(f) 0  cos(0)

0
0 (5.3)
1

Multiplicando las medidas del acelerémetro por la matriz de rotacién respecto
al eje Z obtenemos dicha relacion.

cos(-90°)  sen(-90°) 0 accx —accy
ACCY = Ry(—90°)-ACC? = | -sen(-90°) cos(-90°) 0 |-| acey | = | accx
0 0 1 accy accy

(5.4)

Con la relacion expresada en la ecuacién [5.4] somos capaces de interpretar las
medidas del acelerometro y aplicarlas a nuestra aeronave. El siguiente paso para su
calibracién, es calcular el bias y el rango de escala en cada eje.

Tedricamente, si la aeronave esta apoyada sobre el suelo con un angulo de ataque
de 0°, y sin ninguna fuerza externa actuando sobre ella, el valor de la lectura deberia
ser [0 0 1], sin embargo, es més bien del tipo [—0,004 0,005 0,895]. Esto se debe a
dos factores [5]:

= Error bias: Este es un error caracteristico de los sensores, equivalente a un
offset continuo que se le anade al valor de la lectura. Para eliminarlo, hay que
obtener su valor y restarselo a la lectura.

= Error debido al factor de escala: Esto es debido a que la escala del sensor no
esta bien calibrada, de manera que, en lugar de ir de 0 a 1, por ejemplo, vaya
hasta 0,89. Este error se corrige multiplicando por el factor de escala adecuado.

Para determinar dichos errores, y calibrar correctamente el sensor, se ha ido
colocando la aeronave de forma perpendicular a cada eje (y en ambos sentidos), sin
la actuacion de ninguna fuerza externa sobre ella, almacenando 200 lecturas en cada
posicion, con intervalos de 25 ms entre cada una.

Debido a la tnica actuacion de la aceleracion de la gravedad, el valor de las
medidas deberia ser 1 o -1 (segun el sentido) en el eje perpendicular al suelo, y en el
resto 0. Como era de esperar, esta condicion no se ha cumplido, y el hecho de tomar
200 lecturas en cada posicion, es para obtener unos valores medios de bias y factor
de escala fiables.
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F. gravedad Sentido accx [g] accy [g] accy [g]
+ -0,018 -0,019 0,994

Eje 2 - 0016 0013 -1,013

. 0,024 0,98  -0,019
Eje ¥ - 0,015 -1,005 0,009
Eje X + 1,011 -0,010  -0,015

- -0,999 0,023  -0,005

Tabla 7: Valores medios de las lecturas del acelerémetro apoyado en cada eje

Dado que segun la posicion, ese bias puede ser negativo o positivo, trabajaremos
con valores absolutos, ya que esos valores si son muy parecidos. Para ajustar més,
y que sea lo mas valido posible independientemente de la orientacion en la que se
encentre, calcularemos el offset a partir del promedio de los valores de la tabla [7]
De esta manera obtenemos:

L | bz'asACCX ’: O, 018
L] ‘ biasAccy |: O, 016
u | biaSACCZ |: O, 012
En la Figura|5.2| aparece una gréfica de las lecturas tomadas para para la medida

del acelerometro en el eje X cuando la aeronave se encuentra apoyada sobre el suelo
(el eje Z apunta en la direccién de la aceleracion de la gravedad).

Lectura ACC_x

-0,01
0 50 100 150 200

B8 0,015
o
-*g . X = I _ I X X ]
<] (= I . X 11 ' 1 1 [ 1 1 ] o9 ©
= -0,02
m ’
%)
=
S
[
I -0,025

-0,03

N¢ de lectura del dato

Figura 5.2: Lecturas del acelerometro para el eje X cuando la aceleracién de la
gravedad es positiva en el eje Z

En esa imagen se puede apreciar perfectamente el significado del offset, pues en
lugar de valer 0, la grafica de las medidas estda desplazada por un valor continuo
(bias), de manera que se puede corregir.

En lo referente al factor de escala, todos los valores son muy proximos a 1, de
manera que no es necesaria ninguna correccién por este motivo.
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5.1.2. Girdéscopo

Las lecturas que recibimos de este sensor son velocidades angulares en miligra-
dos por segundo, aunque nosotros las convertiremos posteriormente a radianes por
segundo.

Este tipo de sensor tiene un bias caracteristico, pues cuando la aeronave se
encuentra en reposo, todas las lecturas deberfan ser cero (ningiin movimiento angular
respecto a ningun eje), y por el contrario, no lo son.

Al igual que como con el acelerémetro, hay que determinar la correlacion entre
los ejes de rotacion del giréscopo y los de la aeronave, y hacia que sentido es positivo
el giro para poder interpretar los datos.

Considerando que el sentido de giro sera positivo si se realiza en sentido antiho-
rario alrededor del eje, y considerando un sistema de coordenadas con la regla de la
mano derecha, los ejes de rotaciéon del giréscopo quedan mostrados en la Figura [5.3]

Figura 5.3: Ejes de rotacién del giréscopo con respecto los de la aeronave

En este caso, el sistema de referencia del giréscopo esta girado +90° respecto
al eje Z, ademas de tener este mismo eje en el sentido contrario, de manera que la
rotacién total aplicada es la que esta expresada en la ecuacion |5.5|

100 cos(90°)  sen(90°) 0 010
Rr=R_7-Rz90°)= |0 1 0 |- -sen(90°) cos(90°) O [ =|-1 0 O ]
0 0 -1 0 0 1 0 0 -1
(5.5)
0 1 0 gyrx gyry
GYR'=Rp-GYR*=| -1 0 0 | | gyry | = | —gyrx (5.6)
0 0 -1 gyrz —9Yrz
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Dado que las medidas tomadas para calibrar el acelerémetro se tomaron en repo-
S0, se aproveché para almacenar a la vez las lecturas del giréscopo, debiendo ser cero

en todas las ocasiones para todos los ejes. La media de esas lecturas que registradas
en la tabla g

F. gravedad Sentido gyrox [rad/s] gyroy [rad/s| gyroz [rad/s]|

Eje 7 + 0,0012 0,0015 0,0017
—0,0017 0,0016 0,0016
Eie Y +  0,0012 0,0018 0,0016
~0,0011 0,0016 0,0017
Eje X + 0,0010 0,0014 0,0019
~0,0012 0,0013 0,0020

Tabla 8: Valores medios de las lecturas del giréscopo apoyado en cada eje

Vemos como en este caso para cada eje todas las medidas tienen el mismo signo y
su valor absoluto es muy parecido, independientemente del eje sobre el que se apoye,
pues lo que mide es la velocidad de giro. De esta manera haciendo el promedio de
todas las medias, obtenemos el valor del bias para cada eje con mayor precision.

u b’éCLSGYRX = O, 0012
u biasGYRY = 0, 0015

u biasGYRZ = 0, 0018

En la Figura [5.2] se puede ver la representaciéon de las lecturas del giréscopo en
el eje X cuando la aeronave se encuentra en reposo, apreciandose que hay un offset
que las desplaza respecto al valor 0.

Lectura GYRO_X

0,03
0,02

0,01

Valor de la lectura [rad/s]

-0,03
Ne de lectura del dato

Figura 5.4: Lecturas del giréscopo para el eje X cuando la aceleracion de la grave-
dad es positiva en el eje Z
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5.1.3. Magnetéometro

El valor del campo magnético sobre la superficie terrestre oscila entre 0,25 y 0,65
gauss.

El magnetometro nos da la intensidad del campo magnético en esa misma uni-
dad, pero hay que recordar que los dispositivos electrénicos pueden crear una cierta
interferencia, aumentando el error de la medida. Dicho factor no somos capaces de
evitarlo, pero si podemos determinar si hay un error debido al bias.

En primer lugar, y como en los casos anteriores, hay que determinar cual es
el sistema de referencia del magnetémetro para poder interpretar sus lecturas y
pasarlos al sistema de referencia de la aeronave.

Figura 5.5: Sistema de coordenadas del magnetéometro respecto el de la aeronave

Segun la Figura .| el sistema de referencia del magnetémetro esta girado con un
angulo de 180° respecto al eje Z, ademas de tener este mismo eje el signo cambiado,

ec. b1l

100 cos(180°) sen(180°) 0 -1 0 0
Rr=R_,Rz(180°)=[0 1 0 -sen(180°) cos(180°) 0 | =] 0 -1 O
00 -1 0 0 1 0 0 -1
(5.7)
-1 0 0 magx —magx
MAG' = Ry - MAG? = 0 -1 0 | magy | = | —magy (5.8)
0o 0 -1 magyz —magy

En la ecuacion (.8 obtenemos la relacién entre ambos sistemas de referencia.

Para determinar el bias del magnetometro, se ha ido rotando la aeronave len-
tamente alrededor de todos sus ejes, procurando que apuntasen al norte magnético
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tanto en sentido positivo como negativo, y guardando las lecturas en cada momento.
El siguiente paso ha sido hacer la media de todos los valores extremos de cada eje
(los maximos y los minimos), para saber cual es su rango, tabla @

Eje X EjeY EjeZ

Valor maximo [gauss] 0,40 0,62  -0,48
Valor minimo [gauss] -0,40 -0,16 -1,27

Tabla 9: Valores medios de las lecturas méaximas y minimas del magnetémetro con
los diferentes ejes apuntando al norte magnético

Los datos, a priori, son muy diferentes en cada eje, y parece que no tienen
ninguna relacién. Sin embargo, si se resta el valor maximo menos el minimo, podemos
comprobar que en todos hay un rango de 0,8 gauss aproximadamente, de manera
que si que estan todas las medidas dentro del mismo rango de escala, s6lo que estan
desplazadas respecto al origen por la intervencion de un error bias. En el caso del
eje Z, por ejemplo, el valor del bias es tan grande, que no independientemente del
sentido del eje, nunca obtendremos una medida negativa.

Para determinarlo, en este caso hemos obtenido el valor medio de los extremos
de las medidas en cada eje, siendo ese el valor que debemos restar a las mediciones.

u b'iCLSMAGX = O, 00
u b’iGSMAGY = 0, 23
L] b’iCLSMAGZ == —0,88

Si aplicamos estas correcciones sobre la tabla [9] vemos como ahora la escala es
mucho mds coherente, tabla [10]

Fje X EjeY EjeZ

Valor maximo [gauss] 0,40 0,39 0,40
Valor minimo [gauss] -0,40 -0,39 -0,39

Tabla 10: Escala de las medidas de magnetémetro en cada eje tras corregir el error
bias

5.2. Determinacion del sistema inercial

Los angulo de Euler constituyen un conjunto de tres coordenadas angulares que
sirven para especificar la orientacién de un sistema de referencia de ejes ortogonales.

En nuestro caso, dado a que no vamos a calcular la posicion en el espacio de la
acronave (necesitariamos un sensor que midiese la velocidad), en el origen de coor-
denadas que hemos fijado en la aeronave vamos a tener dos sistemas de coordenadas.
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La actitud de la aeronave se correspondera con el giro de cada uno de estos
angulos respecto a su correspondiente eje [9].

= Cabeceo: Es el giro producido sobre el eje Y. Su angulo Euler serd 6.
= Giro: Es el giro producido sobre el eje X. Su angulo Euler sera ¢.

» Guinada: Es el giro producido sobre el eje Z. Su angulo Euler serd 1.

Para mantener la convencion, consideraremos un angulo positivo de cabeceo
cuando la parte delantera de la aeronave se encuentre por encima de la trasera, de
manera que el giro no sera respecto al aje Y, sino al —Y.

Por otra parte, consideraremos que los dngulos de cabeceo y giro son cero cuando
se encuentre paralela al suelo, mientras que el de guinada serd cero cuando esté
mirando hacia el Norte.

5.2.1. Angulo de cabeceo

Como hemos comentado anteriormente, este angulo se corresponde con el giro
producido sobre el eje —Y.

Teniendo en cuenta que el vector gravedad siempre apuntara al suelo, y que lo
tenemos expresado respecto a los ejes de la aeronave, geométricamente podemos
obtener el valor de dicho édngulo, ec. [5.9

1
0 = Tan™" { @CCX} (5.9)

1
accy

Sin embargo, en la ecuacion [5.9 estamos contemplando que la aeronave se en-
cuentra girada puramente sobre el eje —Y, sin embargo, puede ser que la aeronave
tenga también un cierto angulo respecto los otros dos ejes.

Con respecto el eje Z no importa, pues es el angulo de guinada y no afectara en
la ecuacion anterior, sin embargo, un angulo de giro sobre el eje X si que afectara,
pues en lugar de utilizar el término accl,, hemos de utilizar el valor de su proyeccién
sobre el plano ZX?°, siendo equivalente al formado por los ejes X y Z previo a ningiin
giro, es decir, perpendicular al suelo.

Esta proyeccién se obtiene facilmente utilizando el teorema de Pitagoras, ec.
siendo £z un numero entero de valor unidad, cuyo signo se corresponde al de
accy, para obtener correctamente el valor del 4ngulo a partir del arcotangente.

o
0 = Tan™" acex (5.10)
&z -/ (acey)? + (accy)?
¢y = accy, (5.11)
27 Jaccl | '
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5.2.2. Angulo de giro

Este el angulo realizado sobre el eje X. Siguiendo el procedimiento anterior po-
demos obtener el valor de su expresién, ec. [5.12]

—accy,
§z -/ (acey) + (accy)?

¢ = Tan™* (5.12)

5.2.3. Angulo de guinada

Este es el angulo formado entre la orientacién Norte y la linea longitudinal que
divide la aeronave en dos, correspondiente a un giro sobre el eje Z.

Las lecturas del magnetémetro indican la posicién del norte magnético que posee
un cierto angulo con el plano XY, de manera que para obtener el angulo de guinada,
utilizaremos su proyeccion sobre dicho plano.

Y =Tan™* { (5.13)

mags-
magk

En la ecuacion [5.13| consideramos que la aeronave se encuentra paralela al suelo,
pero puede ser que posea un angulo de ataque y otro de giro, de manera que en
primer lugar hemos de deshacer esos giros para obtener el angulo .

magxCos|0] + magzSen[d]
MAG' = Rx(¢)Ry(—0) MAG = | -magxSen[¢]Sen[0] + magyCos|¢] + magzSen[¢]Cos[0)]
-magxCos[p|Sen[d] - magy Sen[p] + magzCos|[p|Cos|[d]
(5.14)

Asf pues, utilizando la ecuacién sobre la ecuacién [5.13] obtenemos el valor
del angulo .

—magxSen[p]Senld] + magyCos[¢] + magzSen[p|Cos|d]

=Tan~!
4 a magxCoslf] + magzSen|d]

(5.15)

Segun la ecuacién [5.15] para obtener el &ngulo de guinada, en primer lugar tene-
mos que obtener los angulos de ataque y de giro obtenidos con el acelerémetro, para
que después y a partir de estos dngulos y las medidas del magnetometro obtengamos
el valor de .
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6. Funcionamiento del sistema

El sistema de control consta de dos partes siguiendo el esquema maestro — esclavo,
la primera de ella, programada en lenguaje Matlab [4], equivalente a maestro, y la
segunda, programada en C [5], equivalente a esclavo.

El programa Matlab serd el que se ejecutara desde el ordenador, y su misién sera
transmitir las 6rdenes recibidas por parte de un usuario fisico a la aeronave, ademas
de recibir e interpretar los datos de las lecturas de los diferentes sensores inerciales.

Por otra parte, el programa en lenguaje C sera el que lleven las placas electronicas
incorporado, y su funcién consistira en recibir la informacion recibida a través de
la antena receptora, para la ejecucion de los diferentes servomotores y el motor,
ademas de enviar las lecturas captadas por los sensores.

6.1. Programa Matlab
6.1.1. Método de control

Para la recepcion de las érdenes ejecutadas por el usuario se ha utilizado un
mando de videoconsola para PC, Fig.[A.29] en el que se le ha asignado a cada botén
una orden distinta.

» Botén START: —
» Botén SELECT: Encendido/Apagado del motor.

Ademas, cuando este botén sea pulsado se guardaran todas las lecturas de
la IMU registradas desde el encendido de la aeronave dentro de la carpeta
“Datos”. Para la distincion entre los diferentes archivos, cada traza sera alma-
cenada con el nombre de la fecha en el que haya sido guardada.

s Botén 1: —
s Botén 2: —

s Botdn 3: Permite transmitir la velocidad seleccionada al motor cuando este se
encuentre encendido.

Si el motor esta encendido y este botén no esta pulsado, la velocidad del motor
serd la minima por seguridad.

» Botén 4: Movimiento de los servomotores derecho/izquierdo en direcciones
opuestas (sin producir ningin giro), para aumentar la resistencia y frenar méas
rapidamente la aeronave.

= Botén la: Movimiento del servomotor horizontal hacia arriba.
= Boton 2a: Movimiento del servomotor horizontal hacia abajo.

s Botdén 3a: Movimiento del servomotor derecho hacia la derecha.
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Botén 4a: Movimiento del servomotor izquierdo hacia la izquierda.

Boton R1: Aumento de la potencia del motor.

Botéon R2: Disminucion de la potencia del motor.

Botén L1: —

Botén L2: —

En la interfaz grafica desarrollada se han implementado los diferentes controles
del mando, siendo mas intuitivo de usar, y la nomenclatura usada para cada botén
se corresponde con los del mando real, Fig.

6.1.2. Transmision de datos Matlab — Placa

Es muy importante que la comunicaciéon entre ambos entornos sea la correcta,
sin ninguna pérdida o alteracién de la informacion.

Dado que el medio a partir del cual se transmiten los datos es, en lugar de via
cable, via inaldmbrica, es muy sensible a la pérdida de informacion.

De esta manera, el byte inicial enviado a las placas que indicard que es el inicio
de la transmision serd un byte STX, seguido de cinco bytes que llevaran el mensaje a
transmitir, para finalizar con dos bytes correspondientes a un checksum, cuya funcién
serd comprobar que la informacién no ha sido alterada por alguna interferencia, Fig.

Bl

STX A B C D E CHECKSUM | CHECKSUM

Figura 6.1: Estructura de un paquete de datos enviado desde el programa Matlab
a la aeronave

Con este procedimiento, el programa de la placa ird comprobando los datos
recibidos hasta que alguno corresponda con el byte correspondiente al STX. Segui-
damente almacenara los 7 bytes siguientes y sélo considerard vélida la informacion
si la suma de los 5 primeros bytes mas el del STX se corresponde al niimero recibido
por los bytes del checksum, sino descartara la informacion.

Dentro de los 5 bytes de informacion, cada uno tiene una diferente aplicacién.

Byte A: Control del encendido/apagado del motor.

Byte B: Velocidad del motor.

Byte C: Movimiento del servomotor derecho.

Byte D: Movimiento del servomotor izquierdo.

Byte E: Movimiento del servomotor horizontal.
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La seleccién de un tnico byte para el control de cada elemento se ha realizado
para reducir el tamano del mensaje lo maximo posible, reduciendo de esta manera
las posibilidades de alguna pérdida de informacién en el mensaje.

Al ser un unico byte el que contiene la informacién, su trazabilidad se ha llevado
a cabo mediante una correspondencia entre una letra y un valor. Asi, si el pulso a
enviar al servomotor varia en un rango de entre 100 y 200 ms, con un paso de 10
ms, el byte encargado de seleccionar el movimiento de este servomotor tendra 11
posibilidades diferentes, siendo posible de enviar el pulso deseado con un solo byte
si en lugar de enviar el pulso se envia una letra.

La ventaja de este método radica en que en lugar de usar 3 bytes para enviar un
nimero, sélo utilizamos un byte que se correspondera a dicho valor, reduciendo el
tamano de la informacion 1util del mensaje de 15 bytes a 5.

En la tabla [11] se muestra la correspondencia entre cada letra y su valor.

Letra Valor Letra Valor
P 100 m 1152
Q 110 n 1200
R 120 0 1248
S 130 p 1296
T 140 q 1344
U 150 r 1392
\% 160 S 1440
W 170 t 1488
X 180 u 1536
Y 190 v 1584
Z 200 W 1632
X 1680
y 1728
z 1776

Tabla 11: Correspondencia entre el mensaje enviado en cada byte y su valor ligado

Los valores de la izquierda se corresponden con los del pulso de los servomotres,
mientras que los de la derecha con los del motor. Se puede apreciar como se ha
utilizado en un caso letras maytusculas y en otro mintsculas, ya que su valor ASCII
es muy distinto, evitando cualquier posible confusion.

6.1.3. Transmisién de datos Placa — Matlab

En este caso el tamano del mensaje es mucho més largo, y su estructura muy
diferente. La informacién que envia la placa se corresponde a:

» Lecturas del acelerémetro.

= Lecturas del giréscopo.
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» Lecturas del magnetéometro.
= Instante de la toma de la lectura.

s Numero secuencial de lectura.

El mensaje, en lugar de llevar un byte de STX al inicio y un checksum al final,
llevara la informacion de dichas lecturas acompanadas de unas cadenas de caracteres
fijas de texto. Estas cadenas seran siempre las mismas y serviran tanto para una
mejor interpretacion del del mensaje como para comprobar que no hay ninguna
variacién en ninguno de estos elementos.

La estructura del mensaje queda detallada en la Figura 6.2, En negro se pueden
apreciar las partes inalterables del mensaje, que sera comprobadas en cada ocasion
para saber que la informacién almacenada es la correcta, mientras que los digitos
en rojo son caracteres numéricos con el valor de las medidas, cuyo tamano puede
variar entre 1 y 4 bytes.

ACC: -, -, - ,GYR: -, -, - MAG: —, —, —,T: — Num: - \n

Figura 6.2: Estructura del mensaje enviado desde la aeronave al programa Matlab

6.1.4. Algoritmo del programa Matlab

El cédigo de programacion esté basado en todos los procedimientos desarrollados
previamente, asi como el método de transmision de datos, el célculo de la actitud
de la aeronave, la obtencion del angulo de deflexién del flap trasero para equilibrar
la aeronave verticalmente, etc.

Debido a su grueso y a la complejidad que supone explicar un cédigo linea a
linea, en la Figura6.3|se muestra un diagrama de flujo donde se resume el algoritmo
del programa con sus pautas principales.

El resultado de este programa es una aplicacién “Guide”, Fig. [6.4] que servird
como interfaz grafica para un control mas intuitivo del programa.

En ésta tendremos dibujados por un lado los diferentes botones que cuenta el
mando controlador a partir del cual se mandan las ordenes a la placa.

Ademas, en la parte izquierda habran tres graficas donde se representara en
tiempo real la actitud de la aeronave, correspondiéndose al angulo de ataque, angulo
de giro y de guinada.

Para que sea ain més intuitivo, se ha procurado que el dibujo de cada grafica
se corresponda al de la vista correspondiente para cada giro, siendo fiel a su planta,
alzado y perfil obtenidos en el plano a 3 vistas de la aeronave.
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Inicializacion

e |

<Re|:ep|:i6n Datos Rx

Vilida No Valida

Lectura
Botones Mando

Interpretacion de Interpretacion del ‘
los Botones Raton si No
T-. | v

[ Guardar Variable ]

[ Envio del mensaje J

Y
[ Calculo Actitud ]
¥
[Representacién AcﬁtudJ
|‘

Figura 6.3: Diagrama que resume el funcionamiento del programa de Matlab

Bl manDo — X

Guifiada: 36°

Potencia Motor: 0% _ _

Cabeceo: Q°

| Permitir Raton

Figura 6.4: Interfaz grafica desarrollada para la interpretacion del programa de
control de la aeronave

6.2. Programa en C de la maqueta

Durante el desarrollo del programa que llevaran las placas incorporado surgieron
varios inconvenientes.

En primer lugar se pretendia elaborar en el entorno KEIL pVision 5, pues ya
habia sido utilizado en la asignatura “Sistemas Embarcados para la Navegacion y
Control” [5] y se contaba, por tanto, con una cierta familiarizacién.



El problema era que la versién de estudiante solo admitia crear un cédigo de
hasta 32 Kb.

Dado que su tamano era mayor, se tuvo que utilizar el entorno de System Work-
bench for STM32, un programa gratuito que nos permitiria realizar el codigo desea-

do.

El problema resultante era que no se contaba con experiencia previa, y aunque
la programacion era similar, su configuracion para adaptarlo a la placa y utilizar
los archivos de configuracion elaborados por el entorno STM32CubeMX era muy
diferente.

Finalmente, y tras la visualizacién de varios tutoriales y la consulta en distintos
foros, este problema fue resuelto.

Para cargar el programa en la placa, fue necesario utilizar la aplicacién STM32
ST-LINK Utility para poder transmitir el archivo con extensién “.bin”, creado por
el programa System Workbench for STM32, a la placa.

La Figura [6.5] se corresponde a un diagrama de flujo en el que se muestran las
pautas principales que sigue este programa.
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Figura 6.5: Diagrama que resume el funcionamiento del programa C de la maqueta
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7. Presupuesto

A continuacién se pretende realizar un breve estudio asociado a los costes del
proyecto. Para ello se tendréan en cuenta los costes relativos al material utilizado y
los recursos humanos.

7.1. Coste asociado a los recursos humanos

La tabla[12] recoge los gastos totales asociado a la mano de obra para cada fase
del proyecto.

., Unidades Precio Importe
Recurso Funcién [h] unitario [€/h] €]
Ingeniero de grado Diseno 20 27,50 550
Ingeniero de grado  Programacion 25 27,50 687,5
Personal cualificado  Ensamblaje 20 16,50 330
Total 1567,5

Tabla 12: Costes asociados a los recursos humanos

7.2. Costes asociados al material

Para la elaboracion de la maqueta ha sido necesario comprar elementos muy
variados entre los cuales destacamos los componentes electronicos, los referentes a
la estructura, y elementos que permitan la uniéon entre ambos.

Cada uno de ellos se ha comprado a su correspondiente proveedor, ya sea una
tienda fisica u online, y los precios que se detallan corresponden con el precio final
al cliente (incluyendo iva) a excepcién de los gastos de envio (pudiendo ser 0 segin
la oferta de cada tienda).

La tabla[13|recoge un extracto con el precio de cada uno de ellos y una referencia

a una imagen suya si ha sido anadida en la seccién [A] [Apéndice
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Recurso Referencia Importe [€]
Poliestireno expandido - 6,00
Madera de contrachapado 5 mm (con corte) Fig. [A.5] 25,00
P-NUCLEO-IHM001 Fig. [A.21] [A.22)y A.23 32,11
X-NUCLEO-IKS01A1 Fig. |A.25 15,08
Regulador ESC Turnigy MultiStar 20A Fig. |A.26 21,85
Bateria Lipo 11.1V 2200 mAh Fig.|A.19 15,95
Cargador baterias Lipo - 12,95
Servomotor Micro SG90 Digital (x3) Fig. |A.27] 14,85
Modulo de telemetria 433 MHz Fig.|A.28 34,95
Conectores hembra arduino 2.54 mm - 3,97
Cableado externo - 3,58
Adaptador XT60 macho Fig. |A.17 2,00
Hélice 6x5.5” Fig.|A.24 2,95
Bateria power bank Fig. |A.20 10,99
Mando de videoconsola con puerto USB Fig. |A.29 11,95
Elementos mecanicos - 25,00

- Tornillos

- Tuercas

- Arandelas

- Fscuadras

- Alambre

- Cinta adhesiva

Total 238,18

Tabla 13: Coste de los materiales empleados

7.3. Coste total del prototipo

El coste total asociado a la elaboracion completa de la maqueta viene expresado

en la tabla [14]

Concepto Importe [€]
Coste asociado a los recursos humanos 1567,5
Coste asociado al material 238,18
Total 1805,68

Tabla 14: Costes totales de la elaboracién de la maqueta

7.4. Coste total de una réplica

Para la realizacion de una réplica, se podrian descontar los costes asociados a los
recursos humanos en la fase de diseno y programacion, pues los archivos ya estarian

creados y no habria que modificarlos.
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Asi, el coste necesario para realizar una réplica seria la suma del de los materiales
necesarios més el de la mano de obra (fase de ensamblaje solamente).

Concepto Importe [€]
Coste asociado a la mano de obra 330
Coste asociado al material 238,18
Total 568,18

Tabla 15: Costes totales de la elaboracién de una réplica

7.5. Resumen

Como era de esperar, el coste elaborado a la realizacién de un primer prototipo
sera bastante mas elevado que el de la realizacion de una réplica, pues los recursos
utilizados para la fase de investigacién y desarrollo son mucho mayores.

En nuestro caso, el coste del prototipo seria 1805,68 €, mientras que el de una
réplica 568,18 €, bajando su valor un 68,53 % respecto al precio inicial.

Ademas, ese porcentaje de descuento podria ser ain mayor en el caso de que en
lugar de realizar una sola réplica, se reproduciese en masa, ya que al comprar los
materiales al por mayor pueden sufrir algin descuento.
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8. Conclusiones y trabajo futuros

8.1. Conclusiones

El presente Trabajo Fin de Grado ha estado enfocado, tal y como se ha enunciado
en la introduccién, en la elaboracion de una maqueta de una aeronave del tipo
ekranoplano para intentar realizar un algoritmo capaz de controlarla y transmitir
las fuerzas inerciales que experimenta la aeronave.

En primer lugar, durante la fase de diseno se ha podido comprobar la complejidad
que recae en un estudio de este tipo. Ademas de tener un vision global del modelo, es
muy importante tener una visién especifica de cada uno de sus componentes, tanto
en dimensiones como en forma, para un correcto ensamblaje posterior.

Aunque la eficiencia aerodindmica es el factor que prima a la hora de su diseno,
siempre va a ser necesario sacrificar un cierto porcentaje de esta eficiencia para que
el desarrollo final cumpla los requerimientos. Por lo tanto, esta fase va conjunta con
la de la seleccién de los componentes electronicos y mecanicos que acabara llevando
el modelo.

Esta punto es una fase vital del proyecto, siendo muy importante que se realice
lo més cuidadosamente posible, cuidando cada detalle, ademas de hacer un informe
de gatos o de viabilidad previo a su puesta en marcha, que recopile todos estos
parametros, y que sera donde finalmente se discutira si el proyecto es viable, o si
por el contrario se rechaza.

Una vez superada esta fase el paso a seguir consiste en hacer realidad esa idea,
idea que sobre el papel fue demostrada que era viable, pero que sin los conocimientos
técnicos y las capacidades necesarias seria imposible de desarrollar.

Afortunadamente, y gracias a las competencias adquiridas a lo largo de la carrera,
y que se han querido demostrar durante la realizacién de la tarea, ese concepto que
era una mera idea en primera instancia ha sido desarrollado casi en su totalidad.

De todos los objetivos propuestos al inicio del trabajo, s6lo uno no ha podido
ser llevado a cabo, la prueba en vuelo.

A priori y dado el tipo de trabajo del que se trata, parece el punto mas impor-
tante ya que es el mas visual, sobretodo cuando sea tratado con una persona no
familiarizada en esta area.

No restando desilusiéon en su no consecucion, no hay que olvidar la carga de
trabajo que lleva detras y todos los hitos que han sido conseguidos durante su
proceso.

Asi, ademaés de elaborar y terminar la maqueta, hemos sido capaces de implemen-
tar un algoritmo capaz de controlar la aeronave ademéas de interpretar las fuerzas
obtenidas por los sensores inerciales, fundamentales para un estudio posterior.

De esta manera, he de decir que me llena de satisfaccion haber realizado este
proyecto por todo lo conseguido y aprendido durante su elaboracion.
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8.2. Conclusiones personales

Desde el punto de vista personal ha sido un trabajo muy enriquecedor, no solo
por la capacidad de utilizar muchos de los conocimientos adquiridos previamente a
lo largo de la carrera, sino por lo nuevo aprendido.

El atractivo principal radica en la diversidad de los campos y las areas que han
sido necesarias para su elaboracién, siendo asi cada fase del proceso muy distintas
entre ellas.

Se ha realizado un diseno sobre papel, pero también ha sido fabricado en forma
fisica.

Se ha configurado digitalmente la conectividad entre los diferentes componentes,
pero también ha sido necesaria la union fisica de muchos de ellos mediante soldadura
y cableado.

Se ha programado un programa capaz de controlar los elementos actuadores de
la aeronave, pero también se ha podido comprobar fisicamente su funcionamiento.

Se ha desarrollado tedricamente un algoritmo capaz de interpretar fisicamente
las fuerzas inerciales de la aeronave, pero también ha sido posible visualizarlo en
una grafica en tiempo real y con acciones sobre la maqueta.

En definitiva, ha sido un trabajo muy dinamico, donde cada una de las fases
difiere mucho con respecto a las demas, ademdas de combinar en cada una de ellas
un estudio tedrico con una comprobacién practica.

Por tltimo, es alentador saber que todos los conocimientos adquiridos a lo largo
de la carrera son de utilidad, pues se han utilizado nociones de asignaturas tanto
del primer curso para temas mds generales (informética, mecanica) como del tltimo
para temas mas especificos (sistemas embarcados, mecanica del vuelo), pasando por
asignaturas de cursos intermedios (aerodindmica, electrénica y fabricacién aeroes-
pacial).

8.3. Trabajos futuros

A continuacién se proponen una serie de proyectos que pueden servir tanto para
resolver los errores obtenidos durante la realizacién del proyecto, como para mejorar
y profundizar en el estudio.

Cambiar el juego motor—hélice con otros de mejores caracteristicas para me-
jorar las prestaciones de la aeronave.

Si es necesario, sustituir la bateria por una con mayor amperaje.

= Hacer un estudio aerodinamico en un tinel de viento para comprobar y mejorar
el estudio aerodinamico realizado tedricamente.

Anadir un tubo de pitot para conocer la velocidad de la aeronave.
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= Establecer un sistema inercial completo a partir de la entrada del dato veloci-
dad conociendo asi la posicién real de la aeronave en el espacio.

= Anadir un filtro de Kalman para mejorar la lectura de las medidas inerciales.
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A. Apéndices

A.1. Fase de diseno y elaboracion

Figura A.1: Primer disenio en Siemens NX

Figura A.2: Segundo disefio en Siemens NX (sin elementos curvos)
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Figura A.3: Diseno final en Siemens NX con perfil alar

Figura A.4: Madera con papel de baja adherencia para evitar quemaduras por
laser
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Figura A.5: Madera de contrachapado cortada por laser

Figura A.6: Elementos de madera de contrachapado




Figura A.7: Montaje previo de estructura de contrachapado

Figura A.8: Tren de aterrizaje de la maqueta
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Figura A.9: Procedimiento de montaje de uniones mecanicas

Figura A.10: Interruptor electrénico
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Figura A.11: Alerén vertical con sus elementos de unién

Figura A.12: Unién aleréon-estructura con su servomotor
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Figura A.13: Unién servomotor—ala

Figura A.14: Ensamblaje del esqueleto con los elementos electronicos
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Figura A.15: Unién del motor con su hélice a la estructura

Figura A.16: Maqueta ensamblada a falta de la bateria extra y la antena tx/rx
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A.2. Componentes

N

Figura A.17: Adaptador XT60 macho
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Figura A.18: Placa PCB para la soldadura de los cables con la placa nicleo
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Figura A.19: Bateria LIPO de 2200 mAh para la alimentacion del motor
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Figura A.20: Bateria Power Bank para la alimentacion de las placas

Figura A.21: Placa NUCLEO-F302R8
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Figura A.22: Placa X-NUCLEO-THM07M1

Figura A.23: Motor brushless 3—fases
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Figura A.24: Hélice de 6x5.5” con anillas para ajustar a diferentes ejes

Figura A.26: Regulador ESC para el control del motor
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Figura A.27: Micro — Servomotor SG90 Digital

\

Figura A.28: Modulo de telemetria HM-TRP 433 MHz para la comunicacién entre
la aeronave y el ordenador
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Figura A.29: Mando de videoconsola utilizado para controlar la aeronave

Figura A.30: Eléstico utilizado para modelar el empuje del motor mediante la ley
de Hooke
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