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Resumen

En éste trabajo se desarrollé un sistema inteligente embebido de orientacion aplicado a
una lanzadera de y-UAV’s. Se realiz6 en tres etapas: 1) simulacion de dos subsistemas
de rotacion sobre la vertical y angulo de ataque, 2) instrumentacion de subsistemas
embebidos y 3) comparacion entre las simulaciones y pruebas experimentales en
laboratorio. Se utilizé el método de inferencia de Sugeno, como datos de entrada fueron
la direccién del viento y peso del UAV (de 0.5 a 2.0 kg) y el de salida: angulo de rotacion
(de 0° a 360°) y angulo de ataque (de 0° a 7.5°). La comparacion de los resultados
experimentales con la simulacion mostré para el subsistema 1 un error maximo 0.5% y

para el subsistema 2 un error maximo 4%.



CAPITULO 1 GENERALIDADES
1. Introduccioén

El uso de y-UAV (micro-Vehiculo Aéreo no Tripulado) hoy en dia ha tomado gran relevancia
en multiples aplicaciones e investigaciones relacionados con el monitoreo aéreo, agricultura,
y algunas otras mas. Estos vehiculos toman elementos de areas como la aero-espacial,
inteligencia artificial, sistemas de comunicacion, sistemas de orientacion satelital: GPS
(Global Positioning System, por sus siglas en inglés), GLONASS (Global'naya
Navigatsionnaya Sputnikovaya Sistema, por sus siglas en ruso), Galileo (Sistema de
Posicionamiento Global Europe), sistemas embebidos y transporte; estos son considerados
actualmente una tecnologia de punta con multiples aplicaciones que van desde las civiles
hasta las militares. Una parte de su operacién que es de gran importancia en éste tipo de
vehiculos son las técnicas de despegue, donde existen areas de oportunidad para innovar,
especificamente para los tipo p (vehiculo no mayor a 2 kg); éstos actualmente utilizan
técnicas y métodos manuales o semi-automaticos que permiten la presencia de errores al
momento del despegue ocasionando la posible pérdida parcial o total del vehiculo; por lo
que es necesario el desarrollo de un sistema de orientacion, que permita un despegue en

diferentes condiciones ambientales aleatorias y el éxito de la tarea a realizar.
1.2. Justificaciéon del Problema

En éste trabajo se desarrolla un sistema inteligente embebido para la orientacién de una
lanzadera de p-UAV de ala fija; utilizando inteligencia artificial, particularmente la I6gica
difusa y por primera vez el método de inferencia de Sugeno, como experto en la toma de

decisiones para ejecutar la primera etapa de vuelo en condiciones reales.
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1.3. Objetivo General

El objetivo principal de este trabajo es el desarrollo de un sistema de orientacion difuso
embebido basado en el método de inferencia de Sugeno, que se propone para ser integrado
por primera vez como un sistema inteligente a una lanzadera de micro-UAV de ala fija, para
accionar dos motores a pasos que se posicionen en la direccion opuesta al viento y en

funcién del peso, respectivamente.

1.4. Objetivos Particulares

Desarrollo de algoritmos utilizando el método de inferencia de Sugeno para el angulo

de rotacion y angulo de ataque de dos motores a pasos

¢ Implementacion del sistema difuso embebido dentro de una tarjeta electrénica.

e Adquisicion y procesamiento de la sefial de un sensor que proporcione la direccién

del viento

¢ Adquisicion y procesamiento de la sefial de un sensor que proporcione el peso de los
UAV’s.

e Desarrollo e implementacion de la electronica necesaria para la adquisicién de las

sefales de los sensores.
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1.5. Metodologia

Este trabajo de tesis se desarrollé un sistema difuso embebido utilizando el método de
inferencia de Sugeno para realizar la orientacién en un plano de coordenadas XYZ siendo

Z la vertical. La metodologia de éste trabajo se divide en:

Acondicionamiento de las sefales de entrada con un filtro de media movil

e Desarrollo de algoritmos de loégica difusa utilizando el método de inferencia de

Sugeno utilizando Matlab®

e Programacion en Dev C de un algoritmo de logica difusa utilizando el método de

inferencia de Sugeno

e Implementacion en C de un algoritmo de légica difusa para ser embebido dentro de

una tarjeta electrénica modelo T/VA-C Launch Pad

¢ Acondicionamiento de la sefal de salida utilizando una etapa de potencia

¢ Integracion de sensores de: direccidon de viento, asi como de peso para ser leido por

la tarjeta electronica y dos motores a pasos
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1.6. Antecedentes
1.6.1. UAS

Por definicion un UAS (Sistema Aéreo no Tripulado, por sus siglas en inglés) esta
conformado por siete subsistemas principales: 1) vehiculo aéreo no tripulado (UAV), 2)
carga util, 3) estaciéon de control, 4) lanzamiento y recuperacion de la aeronave, 5)

navegacion, 6) comunicaciones y 7) transporte, (fig. 1) [1].

Enlace mas. alla de la linea de vista

Servicios de

Enlace de
linea deVista

< 7
Conettividad por \ |
t e > -, .

ierra

Figura 1. Sistema Aéreo no Tripulado (UAS) [2]

Algunas aplicaciones civiles de los UAS son: |la fotografia aérea, agricultura, guardia costera,
deforestacion, entre otros. Dependiendo de la aplicacion, existen categorias especificas

para cada tipo de tarea a realizar.
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1.6.2. Categorias de los vehiculos aéreos no tripulados

El UAV de ala fija es un vehiculo aéreo con alas rigidas con un perfil aerodinamico

caracteristico, (fig. 2).

)
A

-
>
2 F’—‘

-—

Figura 2. UAV de ala fija tipo micro [3]

El UAV de ala fija se clasifica por su nivel de vuelo, capacidad en horas de operacion,
tamano, peso, sistema de lanzamiento y recuperacion, que son requeridas para seleccionar
el dispositivo aéreo correcto para llevar a cabo y tener éxito en una misidén en especifico.

Las categorias se muestran en la tabla 1 [1]:

Tabla 1. Categoria de UAV’s [4]

Clase Categoria Altitud de | Ejemplos
operacion

[l (> 600 kg) Combate 20,000 m Predator (U.S.)

HALE 20,000 m Global Hawk
(U.S)

MALE 14,000 m Heron (U.S)

I (150 kg — 600 kg) | Tactico 3,000 m Ornen (SWE)

| (<150 kQ) Pequefio (15 kg — 150 kg) | 1,500 m Scan eagle
Mini (< 15 kg) 1,000 m Falken (SWE)
Micro 60 m Black Widow
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e HALE - High Altitud Long Endurance. Este UAV lleva misiones hasta los 15,000 m
de altura y con una duracién por mas de 24 horas, por lo general lleva armamento y

es operado por la fuerza aérea en una base terrena.

e MALE - Medium Altitude Long Endurance. Sus misiones van desde los 5,000 hasta

los 15,000 m y por lo general por mas de 24 horas de duracion.
e MRE - Multi Role Endurance. EI UAV mas versatil, que conlleva caracteristicas del
MALE y HALE, capaz de realizar misiones medianas de 4 a 5 horas y/o largas de

hasta mas de 24 horas.

¢ MR - Medium Range. Mantiene las mismas caracteristicas que un MALE pero con

misiones de duracién no mayor a 5 horas.

e SR- Short Range. Sus misiones van hasta alturas alrededor de los 5,000 metros, su

caracteristica principal es el tiempo corto de sus misiones, entre 4 y 5 horas maximo.

e CR - Close Range. Su operacion no va mas alla de los 100 m.

e MINI - Mini UAV. Su caracteristica mas importante es su peso, que es no mayor a los
20 kg

e MICRO - Micro UAV. El mas pequeno de su categoria, su peso es de alrededor de 2

kg.

En la tabla 2 se muestra las categorias de UAV’s y forma de lanzamiento.
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Tabla 2. Tabla comparativa de UAV's en funcion de su tipo de lanzamiento [1]

Vehiculos Aéreos no Tripulados ‘

Tacticos Estratégicos
Micro | Mini | CR | SR | MR | MRE | LADP | MALE | HALE HALE STRAT
Ala rotativa
Ala fija
Ultraligero
Opcionalmente
piloteado
Manual, Lanzadera, RATO (Rocket assisted Take off), Carrera | Carrera | Lanzadera | Lanzamiento
Deslizamiento, Red, Paracaidas, Vuelo vertical (VTOL), | Carrera Recuperacion
Carrera

1.7. Sistemas de Despegue

El despegue es la fase inicial y esencial del vuelo con el cual se consigue el efecto
aerodinamico de sustentacién que es provocado por el flujo a una determinada velocidad

del aire sobre las alas.

Para conseguir el despegue se consideran tres factores: lado tierra, lado aparato y lado aire.

Dentro de la categoria de UAV’s de ala fija se encuentran clasificados segun su tiempo de

despegue o lanzamiento, los tipos de despegue se clasifican de la siguiente manera:

e Carrera
e RATO
e VTOL
e Manual

e lLanzadera
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1.7.1. Carrera

Este tipo de despegue se basa en el principio de carrera o empuje horizontal para acelerar
a maxima potencia la aeronave para alcanzar durante la carrera la velocidad requerida para
obtener sustentacion, (fig. 3). La sustentacién es un efecto vertical que siente un cuerpo que
se desplaza a través de un fluido. A través del efecto aerodinamico se alcanza la
sustentacion suficiente para levantarla aeronave del suelo, para lo cual se requiere que las

condiciones atmosféricas previas sean convenientes para conseguir un despegue seguro.

Por ultimo, se mantiene la potencia maxima en los motores del aparato, se mueven los
elevadores o timones de profundidad y parte de los flaps y se logra la separacion de las

ruedas del tren de aterrizaje del suelo, el avion inicia el vuelo.

El despegue se considerara finalizado una vez que el tren de aterrizaje haya quedado

guardado [1].

Figura 3. UAV de ala fija despegando [4]

1.7.2. RATO

Abreviado como RATO (Rocket Assisted Take-Off, “despegue asistido por cohetes”), éste
sistema de lanzamiento tiene su mayor ventaja al no requerir una pista de despegue. El
funcionamiento basico del sistema es que el UAV esta montado sobre un estante con un
angulo fijo. Sobre el UAV se encuentra un cohete adherido junto al sistema del motor. Al

momento del despegue el cohete se enciende para que acelere lo suficiente y con ayuda

17



de su propio motor permita el despegue. Después del despegue el cohete es liberado para

no agregar peso extra al resto de la mision del vehiculo, (fig. 4) [1].

Figura 4. UAV con técnica de despegue RATO [5].

1.7.3. VTOL

VTOL (del inglés de Vertical Take-Off and Landing, “despegue y aterrizaje verticales”), es la

capacidad de ciertos aviones para despegar de forma vertical, (fig. 5).

Figura 5. Mc Douglass AV-88 realizando despegue vertical desde un portaviones [6].

1.7.4. Manual.

Sistema de despegue utilizado por algunos UAV’s menores a 2 kg en donde se sustituye la

lanzadera para ser puestos en vuelo, (fig. 6).
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Figura 6. Lanzamiento manual de un UAV de ala fija [7].

1.7.5. Lanzaderas.

Los sistemas de lanzamiento para lanzaderas empleados hoy en dia, se pueden agrupar en
cinco categorias: neumaticos, hidraulicas, elasticos, RATO (Rocket Assisted Take-off) y

electromagnéticos [10].

1.7.5.1. Lanzaderas Elasticas

Es un dispositivo de lanzamiento tipo catapulta que hace uso de la energia que se almacena
en resortes o cuerdas elasticas para acelerar un vehiculo aéreo. Este tipo de sistemas
incluyen un riel de metal que se coloca en un angulo de lanzamiento fijo, una cuerda elastica
o resortes y una palanca para estirar el cable o elastico. Para el lanzamiento, el cable se
estira para obtener la tensibn maxima y se asegura con un perno, este ultimo se libera para
lanzar el UAV. Debido a la simplicidad en el disefio no requiere de muchos componentes

eléctricos lo que lo hace relativamente ligero, (fig. 7) [1].
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Figura 7. Lanzadera elastica modelo ASM300 de la empresa air vision® [5].

1.7.5.2. Lanzaderas Hidraulicas

Este tipo de sistemas suelen también ser disefiados como lanzaderas. Los fundamentos del
sistema: utiliza un cilindro de dos compartimientos, que estan separados por un pistén que
tiene un gas compresible en un lado y aceite en el otro. Para almacenar la energia necesaria
para el lanzamiento, el aceite se bombea de modo que empuja el pistdon y comprime el gas
en el otro lado. El lado con el aceite esta conectado a través de una valvula de apertura
rapida a un motor hidraulico, el cual es el encargado de dar la energia para empujar el UAV

y generar la aceleracion necesaria para tener un despegue.

El sistema de lanzamiento hidraulico es mucho mas complejo que los sistemas con cuerda
elastica o con cohete y requiere de energia eléctrica para funcionar. Las ventajas son que
puede producir velocidades mas altas en comparacién al de cuerda elastica, lo que permite

un disefo para UAV’s de mayor peso, (fig. 8) [1].

Figura 8. Lanzadera hidraulica de la empresa UAVRL® [5].
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1.7.5.3. Lanzaderas Neumaticas

Los sistemas de lanzamiento neumaticos son muy parecidos a los hidraulicos. El
almacenamiento de energia se lleva a cabo con un liquido compresible que mueve un piston
con aceite o algun tipo de gas como aire comprimido. Por lo general, el gas que se utiliza
es el aire ambiental que se presuriza en tanques acumuladores. El lanzamiento se lleva a
cabo dejando que el aire comprimido pase a través de una valvula controladora y acelere
una cuna donde se encuentra asegurado el UAV. La fuerza con la que el lanzamiento se
realiza, se puede aumentar o reducir mediante el ajuste de la presion. Algunas de las
desventajas de esta técnica es que requiere de un compresor para presurizar el aire
necesita tiempo para alimentar el sistema lo cual puede tardar en rellenar los tanques

acumuladores, (fig. 9) [5].

Figura 9. Lanzadera hidraulica de la empresa RPDEFENSE® [6].

1.7.5.4. Lanzaderas Electromagnéticas

Este tipo de lanzaderas utiliza el efecto de repulsién de los campos magnéticos para
acelerar un vehiculo aéreo no tripulado. La ventaja de ésta lanzadera es que permite tener
un control de la velocidad y aceleracion al variar la corriente que pasa por un conjunto de

bobinas que se polarizan en funcién de lo que se desee, ademas de poder detener el
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lanzamiento al cambiar la polaridad de las ultimas bobinas. Su desventaja es la necesidad

de requerir energia eléctrica para su funcionamiento, (fig. 10).

Figura 10. Lanzadera electromagnética modelo Penguin W® [7].

1.8. Estado del Arte
1.8.1. Lanzaderas por tipo de diseno

En el trabajo de Novakovic Z., [8] se presenta el disefio de una lanzadera para pequefios
UAV (de 20 hasta 50 kg) que utiliza cuerdas elasticas tipo Bungee. El autor divide el analisis
en secciones: 1) sistema de lanzamiento, 2) movimiento del subsistema sobre la carrera de
despegue en el riel, 3) seleccion del sistema elastico para el estudio de la influencia de

elevacion, arrastre y de las fuerzas aerodinamicas.

El articulo de Gherman L. en [9], presenta el disefio de una lanzadera para UAV tipo mini
(hasta 4 kg.), que utiliza como principio de lanzamiento, la Fuerza de Lorentz y el principio
de repulsion de campos electromagnéticos; el autor desarrolla un modelo matematico y

realiza simulaciones de movimiento para un disefio de lanzamiento de dos rieles.

El articulo de Silkov V. [10], presenta un modelo matematico utilizando ecuaciones

cinematicas para modelar el lanzamiento de un micro UAV de un peso maximo 1 kg, a traves
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de una rampa. El analisis obtenido puede ser utilizado para UAV’s de hasta 149 kg con un

tiempo de despegue de 2 segundos a una velocidad maxima de 95 km/hr.

El trabajo de Miller B. et. al. [11], presenta el disefio, construccion y pruebas de una
lanzadera de un pequefio UAV no mayor a 25 kg, con una técnica de propulsion utilizando
un sistema de resortes intercambiables. Esta consta de un eje de disparo con tope final

base o montura para el UAV y un cilindro para el enrollamiento del sistema de propulsion.

El articulo de Bernhard R. [12], presenta una simulacién para lanzaderas utilizando fuerzas
electromagnéticas para UAV tactico (hasta 300 kg) las condiciones iniciales: velocidad a 50
m/s, distancia de carrera de 14 m, y un angulo de 30° de despegue. El articulo presenta
tres secciones: 1) seleccion de un motor sincrono lineal, 2) calculo del empuje requerido
desde los parametros de estudio basicos y 3) el disefio de los circuitos magnéticos y
eléctricos. Se describe el modelado para obtener la fuerza necesaria de despegue, se
muestran las ecuaciones para calcular el campo magnético maximo necesario en funcién
del diametro del cable, la fuerza y los polos necesarios para el accionamiento, el tamafio de
la armadura, el empuje requerido y la carga térmica debida al cableado. Los resultados

mostraron un 78% de eficiencia con respecto a la carga eléctrica y el peso del avion.

El articulo de Reck B. et. al. [13], muestra el modelado de una lanzadera tipo catapulta
electromagnética, utilizando un motor lineal permanente tipo brushless que se mueve
alrededor de la estructura y reduce la friccion entre el eje del lanzamiento y la montura para
el UAV, de tal manera que evita el atascamiento con la linea de lanzamiento; el sistema de
frenado se basa en un cableado sélido con nucleo de acero y un mecanismo de arrastre,
que permiten obtener una velocidad de 22 m/s con 16 kwatts y un tiempo de 1.5 seg a una

distancia maxima de despegue de 3 m.

El trabajo de Bumb N. en [14], presenta una metodologia para el proceso de disefio de una
lanzadera para UAV’s de un peso maximo de 10 kg. El autor parte desde el concepto hasta
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el disefio final, este proceso incluye identificar los requerimientos del cliente, la investigacion

sobre el estado del arte y el analisis de costos.

El articulo de Miroslaw K. et. al. [15] presenta un prototipo de una lanzadera
electromagnética para micro UAV’s (menores a 2 kg). El disefio consta de 10 bobinas
enrolladas separadas linealmente alrededor del marco o eje de lanzamiento en forma de
solenoide, el cual es la seccion de carrera en donde se encuentra montado el UAV, éste
esta fijo a un tubo diamagnético en cuyo interior se coloca un nucleo ferromagnético para
aumentar el campo magnético. Se realizé una simulacién para encontrar el niumero éptimo
de vueltas de las bobinas y como condiciones iniciales se tom6 una tension maxima de 100
V, un impulso de 3 segundos para acelerar de 10, 20 y 30 m/s? y un peso maximo de 2 kg.
La lanzadera se construyo y los resultados de laboratorio mostraron una resolucién de 0.01
% de error respecto a la simulacion, asi como una aceleracion maxima de 10 m/s2. En [16]
presenta el disefio CAD (Disefo Asistido por Computadora) de una lanzadera,
implementando un sistema de propulsién electromagnética para micro UAV’s (menores a 2
kg). Los elementos principales del modelo son: bobinas, sensores, plataforma donde se
monta el UAV y el sistema de despegue. Los resultados de simulacion se compararon con
pruebas experimentales en donde existe una diferencia debido al coeficiente de friccidn no
considerado. En [17], [18] presenta un sistema de propulsién basado en el proceso de
seleccion de solenoides para lanzaderas de micro UAV’s. En este tipo de dispositivos se
utiliza la conversion de energia magnética a eléctrica y a su vez en cinética. Este estudio lo
realizd para la caracterizacién del desempefo y especificaciones de sus parametros:

espesor, largo, fuerza e inductancia intrinseca de esta.

El articulo de Emmanuelli A. et. al. [19], realiza un andlisis con la metodologia QFD
(Despliegue de la Funcion de Calidad) para el disefio de lanzaderas; su propuesta de
lanzadera consta de 4 partes importantes: riel de lanzamiento, soporte 0 montura para el

UAV, piston y base, cada uno de estas piezas se analizaron con elemento finito. La
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propuesta final es un disefio para soportar el peso maximo de 25 kg, lo que permite ser

cargada por una persona y ensamblada por un maximo de dos.

El articulo de Kaluzhikov I. et. al. [20], presenta una lanzadera para mini UAVs. Su disefo
esta compuesto por 11 elementos, consta principalmente de dos resortes que convierten la
energia cinética en potencial para el despegue, el disefio consiste en ajustar el UAV a los
resortes, en el piso esta una estructura fija que proporciona el angulo de despegue y
mediante la acumulacién de la energia cinética se libera un seguro que acelera el aparato.
Se muestra un algoritmo para el calculo de la aceleracion utilizando un método numérico

para el proceso de lanzamiento.

El articulo de Skurdal B. et. al. en [21] presenta el disefio de una lanzadera multi-misiones
electromagnética para cargas de hasta 25 kg. El sistema esta compuesto por un controlador
y un sistema de alimentacion a bases de pulsos. El objetivo de este sistema es el disefio de
una lanzadera para multiples tipos de misiones, asi como eliminar el propelente en los
sistemas de lanzamiento de cohetes y aumentar el rango de velocidad. Los resultados
obtenidos son para una carga de 25 kg, con un angulo de 88 grados y una velocidad de

salida de 34 m/s.

El articulo de Liu X. et. al. en [22] presenta el modelado y simulacion de un sistema
neumatico de lanzamiento para UAV’s con un peso sin especificar. Se presenta el modelo
matematico de todo el sistema neumatico, asi como los resultados simulados para
diferentes presiones en el tanque y el tiempo de despegue alcanzado. La velocidad maxima

alcanzado fue de 50 m/s.

El trabajo de Francis J. en [23] presenta una lanzadera para UAV’s utilizando como modelo
el UAV militar “Eagle Eye”, el cual es un UAV militar que utilizan los botes de patrullaje
costero del ejército de Australia para aumentar su gama de capacidad de vigilancia de
objetivos especificos asi como la vigilancia de barcos. El disefio es especifico para un peso
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maximo de 30 kg. El proyecto se disefid en base a una metodologia de siete pasos:
planeacién del proyecto, desarrollo de la calidad, disefio conceptual, disefio preliminar y
detallado, limitaciones y resultados. Su aportacién es disefiar una lanzadera para el UAV
Eagle Eye con miras a su aplicacion para vehiculos aéreos del mismo peso o menores. Los
resultados calculados fueros: fuerzas vs. distancia de disparo, angulo de disparo vs. fuerza,

finalmente terminando con el disefio conceptual en CAD.

La patente del trabajo [24] se presenta una lanzadera balistica para pequefios UAV’s
(menores 10 kg). El tipo de propulsion esta conformado por: sistema de aire comprimido, un
sistema de empuje interno y una camara de expansion encargada de mover y acelerar el
UAV para el despegue. Las caracteristicas del disefio alcanzan velocidades de

aproximadamente 40 m/s y una aceleracion lineal de 2000 m/s?.

La patente de Miller W., et. al. [25] presentan una lanzadera neumatica para pequefos
UAV’s. Este utiliza sistema de accién tubular para el lanzamiento, se conecta por la parte
trasera una manguera con gas a presibn que mueve un carrete que se encuentra
enganchado al UAV y al actuar genera la energia cinética necesaria para acelerar y realizar

el lanzamiento.

La patente de Young E. et. al. [26] presenta el disefio de una lanzadera para micro UAV’s.
La razén principal de dicho desarrollo es evitar los lanzamientos a mano para tener un mejor
control y de esta manera permitirle al operador tener las dos manos disponibles para utilizar
el control remoto del UAV. El sistema de despegue consta de un riel unido a un resorte del
tipo Bungee y una canastilla central en donde descansa el UAV el cual es accionado por la
energia cinética del resorte. El sistema ademas tiene un sistema de poleas que permite
subir o bajar el angulo de despegue del UAV. Su principal invencidn es agregarle un pedal

a distancia que permite accionar el sistema via pie y no manual, volviéndolo mas practico.
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La patente de la empresa BAE Systems [27] presenta una lanzadera para pequefios UAV’s
(menores a 10 kg). Dicho trabajo se disefio para ser aplicado en el campo de batalla debido
a su compacto y pequefio tamafo de no mas de 6 m de largo y un disefio ergondmico que
le permite ser cargado a lo mas por una persona. El sistema de despegue esta compuesto
por un lanzador de mortero y una tapa que comprende una superficie de contacto adecuada
para acoplarse con la cabeza de un proyectil de dicho mortero, dicha tapa esta conectada
con una cuerda elastica como accionamiento para el UAV. La ventaja de este disefio es

permitir conectarse a una base y tapa de equipamiento ya disponible por el ejército.

La patente de Gromov Viadimir et. al. [28] presenta una lanzadera del tipo neumatica que
incluye un compresor eléctrico conectado a una valvula controladora para le apertura y
cierre y de un pistdn neumatico, el cual esta conectado a una carretilla donde se encuentra
montado un UAV, la carretilla se desplaza por un eslabon hasta llegar a un tope con un
sensor de fin de carrera que detiene su avance al desactivar la valvula del compresor.

Cuenta con un cilindro que le permite elevar su posicion para alcanzar un angulo deseado

En los trabajos de Santamaria L. et. al. [29], [30] se desarrollé un algoritmo difuso tipo
Mandami para el despegue de micro-UAV (hasta 2 kg); las variables consideradas son: la
magnitud de viento, peso y envergadura del UAV. En la tesis de Santamaria L.[31] presenta
ademas un primer disefio y algoritmos de control difuso para el lanzamiento en un plano del

angulo de despegue.

El trabajo Liyi A. et. al. [32] presenta el disefio de un sistema de control Fuzzy-Pl para una
lanzadera de carrera larga; para el sistema de control las variables de fuzzificacion fueron
la velocidad del error y los cambios con respecto a velocidad del error a la salida o
defuzzificacion. Los resultados obtenidos muestran que al comparar el control tradicional Pl
con el Fuzzy-Pl se mantuvo una aproximacion del 0% de sobrepaso y una estabilizacion del
50%.
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1.8.2. Control difuso para motores a pasos

El articulo de Sarac V. et. al. en [33] muestra un esquema en Simulink® de Matlab® de un
motor a pasos hibrido con dos bobinas para la simulacién de sistemas de control tipo clasico
o inteligente. Su sistema de modelado es un motor que permite ingresar caracteristicas
variables como, numero de pasos (grados), pasos por angulo (pasos/®), reluctancia (H),
resistencia de las bobinas (Ohms), etc. A la salida del sistema se puede obtener el angulo

alcanzado (grados) asi como la velocidad angular (rad/s), torque (N-m) y corriente (A).

El articulo de Grimbleby J. B. [34] presenta un algoritmo para controlar la posicion de un
motor a pasos a través de un lazo cerrado de control. Los motores a pasos son normalmente
operados sin retroalimentacién, o que ocasiona que se pueda perder la sincronia al
momento de moverse a un punto determinado, esto se puede prevenir mediante el uso de
realimentacion de la posicion. El algoritmo funciona para operar con eficacia en el modo de
bucle abierto, siempre y cuando se mantenga sincronizado. El algoritmo de control puede
implementarse como cuatro maquinas de estado interconectados, un contador /

descontador y un tacémetro.

El articulo de Betin F. et al [35], [36] presenta el disefio de un controlador por légica difusa
implementado en un microcontrolador de 16 bits para el control de velocidad de un motor a
pasos y un sistema de pruebas para realizar variaciones de velocidad. Las funciones de
membresia utilizadas son, el error de posicidon y cambio de velocidad, medido a partir de un
sensor tacometro, se utilizan funciones de membresia tipo triangular. Los resultados se
compararon con un sistema en lazo abierto mostrando bajas oscilaciones que bajo lazo

abierto llegaron hasta 20% por arriba del valor de control.

En el articulo de Barman J. K et al [37] desarrolla un controlador difuso tipo PD para la
posicion exacta de un motor a pasos. El controlador funciona con dos variables de entrada,
error y el cambio en el error, las funciones de membresia para cada variable son 5 funciones

triangulares, en el error el universo de discurso va de -60 a +60 y de idéntica manera el de
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cambio en el error, la salida son cinco funciones triangulares distribuidas de -5 a 5 que
representa el numero de pasos a avanzar. El sistema de control se probdé en Simulink® de
Matlab con un motor a pasos hibrido de 1.8° por paso. Los resultados mostraron 1

milisegundo de respuesta con sobrepaso despreciable.

El articulo de Dominic A. et al [38] muestra la simulacién de un control de posicion difuso
tipo PD y singletons a la salida para un motor a pasos con una funcién de transferencia
dada. Las funciones de membresia para error y cambio en el error son tres funciones
triangulares y dos trapezoidales que cierran el universo distribuido de -1 a 1. Las funciones
de defuzzificacion son 9 singletons distribuidos en un universo de discurso de -1 a 1. El
controlador difuso fue simulado en Simulink® de Matlab utilizando un modelo de motor
hibrido a 1.8° por paso. Los resultados muestran que el controlador responde en un tiempo

minimo a los cambios del error con un sobresalto menor al 1%.

El articulo de Roshan H. et al [39] muestra un sistema de control difuso para la posicién de
un orientador o seguidor solar para buscar el maximo gradiente de luz utilizando un motor a
pasos y un microcontrolador de 12 bits. Las funciones a la entrada del sistema, son posicion
y gradiente de luz, a la salida se tienen funciones tipo singletons. El sistema fue simulado
en Simulink® de Matlab utilizando el modelo de un motor a pasos hibrido a 1.8° por paso.
Los resultados comentados por el autor muestran que el sistema es capaz de orientarse en

base al mayor gradiente de radiacion solar.

El articulo de Mohamed A. et al [40] muestra la simulacion del control de posicion de un
robot utilizando motores a pasos y logica difusa. El sistema de control no se muestra en el
articulo. Para la comprobacion se simulé en Simulink® de Matlab utilizando un modelo de
motor a pasos por paso. Los resultados muestran que el controlador alcanzo la estabilidad

en un tiempo 10 s sin sobrepaso.
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El articulo de Kong X. et al [41] muestra el disefio de un controlador difuso tipo Pl para una
maquina de pruebas no destructivas embebido dentro de un DSP TMS320F240. Las
funciones de membresia de salida como la de entrada no son mostradas. El resultado con
el controlador difuso es comparado con uno tipo PI clasico. El controlador difuso tuvo una
mejoria de 90% con respecto al sobrepaso en el tipo PIl. El tiempo de estabilizacion fue de

70 milisegundos con respecto al clasico.

El articulo de Melin P. et al [42]-[44] presenta el disefio de un controlador difuso utilizando
el método de inferencia de Sugeno y ANFIS. Se utiliza una serie de datos del error de
posicion de un motor a pasos y mediante la herramienta de ANFIS del Toolbox de Matlab
se generaron 9 reglas como funciones f(x). El controlador fue implementado dentro de un
microprocesador y un microcontrolador SX28 como contador para un encoder que mide el
numero de grados por paso del motor. Los resultados se compararon con un controlador
tipo PID, asi como uno utilizando Mamdani, ambas comparaciones mostraron como mejor

resultado el disehado con ANFIS.

El articulo de Chen C. [45] presenta un modelo T-S-K (Takagi-Sugeno-Kant) autoorganizado
neuro-fuzzy-recurrente (T-SORNFN) como propuesta para el control de trayectoria de un
motor a micropasos (LMSM). Los resultados mostraron que la técnica de T-SORNFN tiene
buenos resultados y es posible ser aplicado para el seguimiento de trayectorias para

motores a micropasos.

El reporte técnico de Dannenberg A. en [46] presenta el desarrollo de un sistema embebido
en un microcontrolador MSP430 de la empresa Texas Instrument. El autor desarrolla un
sistema difuso tipo PD utilizando como variables a la entrada, error y cambio del error. El
error corresponde a tres funciones triangulares y dos trapezoidales que cierran el universo,
misma manera para el cambio en el error. A la salida se tiene 5 singletons que activan un
PWM para mover un motor de DC. Los resultados mostraron que el sistema tuvo un sobre

de 20% sobre el valor deseado y un tiempo de estabilizacion de 1 segundo.
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El articulo de Bawa D. et al [47] presenta el disefio de un controlador difuso tipo PD
implementado dentro de una tarjeta arduino UNO para el control de posicion de un seguidor
solar a través de un motor a pasos de 1.8° por paso. Para la variable error las funciones de
membresia fueron 7 funciones triangulares distribuidas en un universo de -0.8 a 0.8 y para
el cambio en el error de idéntica manera. A la salida fueron 7 funciones triangulares
distribuidas idénticamente que proporcionan un ciclo PWM en porcentaje para accionar el
motor. Los resultados fueron comparados utilizando retroalimentacion sin controlador,

mostrando tener una mejoria del 20% con respecto al sistema sin controlador.
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CAPITULO 2 CONCEPTOS Y FUNDAMENTOS TEORICOS
2.1. Sustentacion de un UAV

La sustentacion se define como una fuerza contraria al peso de un avion, y se genera por
un viento que viaja en sentido contrario a ésta, que al chocar con el ala genera un sistema
de alta presion sobre la parte inferior del ala, que se traduce como una fuerza de

levantamiento (fig. 11)

Sustentacion

h

Sustentacion

Travectoria
{ ___________

Viento Relativo

>

Viento relativo

Peso Peso

Figura 11. Sustentacion en una aeronave [48]

El principio de la sustentacion parte del principio de conservacién de la energia o la ecuacion

de Bernoulli [48], aplicado este principio del punto A al B (fig. 12):

Baja presidn
FY

':_’4//-; :m'.- elocidad

Vierto
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—————B3a velocidaa —

)
Alta presion

Figura 12. Efecto de sustentacion en un ala [48]
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Representado por la ec. (1)

Py + pgha +5pvi = Py + pghs + % pv}) (1)
Donde:
P,- 1a presion en el punto A [N/m?]
p- densidad del fluido circundante [kg/m3]
g- constante de la gravedad [m/s?]
h,- la altura en el punto A [m]
v2- la velocidad al cuadrado en el punto A [m/s]
Pg- presion en el punto B [N/m?]
hg- la altura en el punto B [m]
vZ- la velocidad al cuadrado del punto B [m/s]

El cual es conocido también como el principio de Bernoulli aplicado a fluidos [48].
1
5,0(172 —v3) = Py — Py+pg(hg — hy) (2)
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despejando Psy eliminando la altura (despreciable en comparacion con las dimensiones del
propio avion), se tiene la presion en el punto B o parte inferior del ala, la presion en B es la
presién de A mas una constante, es decir, que la presion en B es mayor que la de Ay para

mantener la igualdad en el punto A, se tiene la ec. (3)
1
PB=§P(V£_V§)+PA 3)

2.2. Elevacion

El angulo a (fig. 13) se encuentra relacionado con el angulo de ataque del perfil alar de la
aeronave [48], que se genera a partir de una linea imaginaria llamada cuerda que divide el

perfil alar en dos.

Angulo = L
de ataque a

.................... Direccién del aire

Figura 13. Angulo de ataque referido a un tipo de perfil alar [48]

Existen diferentes tipos de perfiles alares, cada uno tiene ligado su propia grafica de angulo
de ataque vs el coeficiente de sustentacion. El coeficiente de sustentacion es un parametro

adimensional necesario para obtener su valor. La sustentacion se define por la ec. (4):

1 5
L=CL§va 4)
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Donde:

L- a la sustentacién de la aeronave [N]

C,- es el coeficiente de sustentacion [u.a]

p- es la densidad del aire a la temperatura ambiental [kg/m?3]

v- velocidad relativa de la aeronave [m/s]

S- superficie alar [m?]

Los valores CL son obtenidos experimentalmente al someter los diferentes tipos de perfiles
alares a pruebas en tunel de viento. A los diferentes tipos de perfiles se les denomina NACA
(National Advisory Committee for Aeronautics), siendo ésta una agencia federal de Estados
Unidos que se fundé en 1915 para fomentar las investigaciones aeronauticas, ésta agencia
se disolvio en 1958 para darle paso a lo que es actualmente la NASA (National Aeronautics

and Space Administration).

En la figura 14 se tiene la grafica de angulo de ataque vs coeficiente de sustentacion para
el perfil NACA 0012, su angulo de ataque va desde los 0° hasta los 16°, a partir de angulos
mayores a 16° disminuye la sustentacion y se corre el riesgo de perder el control de la
aeronave, depende del experto conocer estas variables para mantener la estabilidad y la
sustentacién de la aeronave para un correcto vuelo, (ec. (4)), de 20° en adelante es posible
mantener la sustentacion utilizando los flats del ala, el cual es un mecanismo que modifica

la geometria de la aeronave y permite tener una ganancia en la sustentacion (fig. (15)).
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Figura 14. Relacién angulo de ataque y coeficiente de sustentacion para el perfil alar

NACA 0012 [49]
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Figura 15. Partes principales del ala de un avion [49]
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2.2.1. Tipos de perfil alar

Existen 3 tipos de familias NACA, la familia denominada cuatro y cinco digitos y la serie 6.

En la familia de cuatro digitos son tipos de perfiles con nomenclatura de 4 cifras, el primero
de los digitos da la curvatura en porcentaje de la cuerda; el segundo da la posicion de la
curvatura maxima en décimas de la cuerda y los dos ultimos digitos el espesor maximo en
porcentaje de la cuerda. Por ejemplo, un perfil NACA 2415 tiene la curvatura maxima del
2% de la cuerda, situada en el punto del 40% de la cuerda (medido desde el borde frontal
del perfil) y con un espesor maximo del 15% de la cuerda. El perfil NACA 0012 es un perfil

simétrico (de curvatura 0) y con un espesor del 12% de la cuerda.

La familia de cinco digitos surgié de experimentos y estudios empiricos con el objetivo de
incrementar el coeficiente de sustentaciéon maximo de los diferentes tipos de perfil alares ya
existentes. Los resultados demostraron que si se acercaba la cuerda en direccion al borde
de ataque se obtenia un incremento en el coeficiente de sustentacion, (fig. 15). El primer
digito proporciona el coeficiente de sustentacion de disefio en décimas multiplicado por 3/2.
El segundo y tercer digito forman un numero que multiplicado por %2 otorga la ubicacion
maxima en porcentaje de la longitud de cuerda tomada desde el borde de ataque y los
ultimos dos digitos dan el grosor maximo del perfil alar. Por ejemplo el NACA 23012, el
primer digito que corresponde al coeficiente de sustentacion es de 0.3, el segundo digito
corresponde al 15% de la longitud de cuerda, los ultimos dos digitos dan el grosor maximo

del perfil alar que en este caso es del 12% de la longitud de cuerda.

Los perfiles de serie 6 son perfiles nacidos en la era supersonica, para aviones que
sobrepasan la velocidad del sonido, en estos perfiles, el primer digito indica la serie y el
segundo la posicion de presidon minima en décimas de la cuerda, el tercer digito representa
el coeficiente de sustentacién en décimas y los dos ultimos digitos el espesor en porcentaje

de la cuerda. Por ejemplo, el NACA 64-212 es un perfil con el punto de presion minima en
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el 40% de la cuerda, un coeficiente de sustentacion de disefio de 0.2 y espesor del 12% de

la cuerda.
2.3. Teoria de Lanzaderas
2.3.1. Lanzadera tipo elastica

En ésta seccion se realiza un estudio de las fuerzas en un UAV consideradas para su
despegue. Basado en el trabajo del autor Novakovic Z. [8], se muestra una lanzadera que
consta de 6 elementos: 1) riel de lanzamiento, 2) cuna o soporte donde se monta el UAV,
3) cuerdas elasticas, 4) polea trasera, 5) polea frontal y 6) el UAV. La lanzadera considera

un rango de a de 5° a 15°, (fig. 16).

Punto final

Punto Inicial

/

AR R AR AR AR AR AL AR AR AR RS,
Figura 16. Esquema por partes de la lanzadera [8]

De la figura 16, la cuna o montura donde va soportado el UAV (2), tiene la posibilidad de
moverse a lo largo del plano inclinado (riel de lanzamiento) (1) del punto inicial al punto final,
el conjunto de poleas estan conectadas a la cuna o montura por un resorte y éste esta
enrollada sobre dos poleas una frontal (5) y una trasera (4) que al final se asegura sobre el
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riel de lanzamiento (punto A). La forma de tensién de la cuerda elastica es a través de la

cuna ajustada sobre el punto inicial donde ésta se encuentra asegurada.

El autor presenta el analisis matematico tomando 12 suposiciones, 1) la lanzadera es un
sistema considerando solo el UAV como una particula, 2) la masa del resorte utilizado es
despreciable, 3) la masa de las poleas se omite, 4) |la direccion de las fuerzas son coplanares
al eje de referencia tomado como un plano inclinado, 5) la friccion de los resortes sobre las
poleas es despreciable, 6) el grosor del resorte es constante en todo punto, 7) la fuerza de
friccion al momento del despegue es sumamente pequefa por lo que se desprecia, 8) la
direccion de las fuerzas es consistente a la direccién de elongacion de la cuerda elastica,
(fig. 17).

Figura 17. Diagrama de cuerpo libre de una lanzadera con un angulo a [8]

La ecuacioén planteada es para el movimiento de una particula:

mé =Zﬁ (5)
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Considerando en (5) las fuerzas que se ejercen en el sistema de lanzamiento del UAV, se

obtiene la ec. (6):

— N —

mi=F,+mg+F +Rx+Rz+T+N

La proyeccién en el eje x coincide con la direccion de la fuerza de la cuerda elastica:

F, =q(x—b)

Donde:

Fe- fuerza elastica [N]

g- constante elastica del resorte [N/m]

x- distancia de elongacion del resorte [m]

b- distancia total de carrera [m]

La fuerza de arrastre del UAV es:

v
R, =C, 25

R,- fuerza de arrastre del UAV [N]

Cx- coeficiente adimensional de arrastre [u.a]

(6)

(7)

(8)
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p- es la densidad del aire a la temperatura ambiental [kg/m?3]
v- velocidad relativa de la aeronave [m/s]
S- superficie alar [m?]

La fuerza de sustentacion del UAV es:

pv?
R, =C, TS (9)

La fuerza de empuje de las hélices del UAV es [8]:

T=T, (1 - %) = T(%) (10)

La fuerza de friccion sobre el riel es:

E, = uN (11)
Donde:

F,- fuerza de friccion [N]

u- coeficiente de friccion cinematico [u.a]

N- fuerza normal [N]
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El autor realiza cuatro suposiciones mas, 1) la fuerza de arrastres Rx se desprecia, 2) la

fuerza de sustentacion R;es desprecia, 3) la fuerza del empuje de las hélices del UAV se

considera constante.

Aplicando las suposiciones hechas a (6) se obtiene la ec. (11):

— —

m&=F8+m§+@+7+ﬁ
y proyectando en el eje x (ver. fig. 17) se obtiene:
mxX = F, + mgsena —F, — T
del analisis de las fuerzas que interactuan en el eje Y se obtiene:
N = mgcosa

Sumando las ec. (12) y (13) se obtiene:

X +ix = g(ucosa + sena) +ib - —
m m m

Siendo la ec. (14) de la forma:

¥ 4+ kx = Acosa + Bsena + C

(11)

(12)

(13)

(14)

(15)

La ec. (14) es una ecuacion diferencial lineal no homogénea de orden dos y su solucion es:
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m T
x(t) = Cycos /it + C,sen /it + —g(,ucosa + sena) + b — — (16)

Tomando las definiciones anteriores de condiciones iniciales: t = 0, x = xo, la ecuacion (16)

toma la forma:
T mg q mg T
x(t) = [xo + 5 - T (ucosa + senar) — b] cos |~ t+ T (ucosa + sena) + b 5 a7

La ec. (14) representa la ecuacion de movimiento de la lanzadera. Derivando (17) se obtiene

la ecuacioén de velocidad:

o T mg q q
x(t) = —|xg + — — — (ucosa + sena) — b| |[—sen |—t (18)
q q m m

Aplicando condiciones iniciales de valores finales, t = tr, X(tr) = xo — L en la ec. (16), la

expresion del momento en el que el UAV llega al punto final es:

m x(tg) — % (ucosa + sena) — b + g
tr = |—arccos — (19)
q Xo + i Tg (ucosa + sena) — b

Si se obtiene la derivada de (18), la expresion de la aceleracion es:

oo T mg 7 [q
¥(t) = — [xg + —— — (ucosa + sena) — b| |—cos |[—t (20)
q q m m
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2.3.1. Lanzadera tipo neumatica

Basado en el trabajo [19] para una lanzadera neumatica, se utiliza un sistema de aire a

presion para acelerar el UAV a su velocidad maxima de despegue (fig. 18).

El calculo de la fuerza necesaria en funcién de la presion del piston se expresa como:

F=PA (21)

Donde:

F- Fuerza del pistén [N]

P- Presion del piston [Pa]

A- Area [m?]

El piston es de area transversal circular, por tal:

A=— (22)

Donde:

A- area de la seccion transversal [m?]

m- constante pi [u.a]
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D- diametro [m]

Sustituyendo (22) en (21) se tiene:

F=p— (23)

donde:

F- fuerza del piston [N]

- constante pi [u.a]

D- diametro [m]

P- presion del piston [N]

La ec. (23) representa la expresidn para encontrar la fuerza necesaria que debe soportar el

piston.

p= |& 24
= |5 (24)

La ec. (24) denota el diametro necesario que debe tener el piston para la fuerza requerida

para acelerar el UAV.
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El largo del brazo del piston esta en funcion de la carrera necesario para el despegue del
UAV.

Esta lanzadera es del tipo neumatica que incluye un compresor eléctrico conectado a una
valvula controladora para le apertura y cierre y de un piston neumatico, el cual esta
conectado a una carretilla donde se encuentra montado un UAV, la carretilla se desplaza
por un eslabon hasta llegar a un tope con un sensor de fin de carrera que detiene su avance
al desactivar la valvula del compresor. Cuenta con un cilindro que le permite elevar su

posicion para alcanzar un angulo deseado, fig. 18.

UAV Montura Paro Sensor de paro
Piston Carretilla

valvula "
Compresor  Valvula elevador
controladora

Figura 18. Lanzadera neumatica por partes [28]
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2.4, Sistemas de Orientacion

La orientacion esta dada por tres ejes ortogonales denominados: rotacion, cabeceo y
guifada. La denominacion de estos ejes es analogo a la utilizada en aviacion y se describen
de la siguiente manera: el eje de rotacion se encuentra localizado de manera axial al vector
velocidad, el eje de guifiada se define como el vector que une el centro de masa con el nadir
y, el eje de cabeceo es perpendicular a los dos anteriores para formar un sistema de ejes

ortogonal [50].

2.4.1. Parametrizacion de la Orientacion

Cualquier vector A puede ser expresado como:

A= A(cosat+ cosB ]+ cosy E) (25)

donde a, B, y son angulos que forma A con los ejes 1, j, k respectivamente y cosa, cosf y

cosy son conocidos como los cosenos directores de A [50].

Para poder determinar la orientacion en tres ejes, es necesario llevar a cabo una
transformacién para pasar de un sistema de coordenadas fijo al cuerpo a un sistema de

coordenadas inercial, de tal manera que:

N
=
U
Il
)

(26)

El problema basico es especificar la orientacion de esta tercia, con respecto a algun marco

de referencia fijo, (fig. 19).
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ZW

XU

Figura 19. El problema fundamental de la parametrizacion de la orientacion en tres ejes,
consiste en especificar la orientacion de los ejes u, v, w, en el marco de referencia x, y, z.

Si se puede relacionar los componentes u, v, w a lo largo de tres ejes fijos llamados: 1, 2,
3, se tendra entonces la orientacién completa definida. Para esto se necesita nueve
parametros que pueden ser vistos como los elementos de una matriz A de 3x3 llamada

matriz de orientacion:

A=|Vv1 VUV V3 (27)

Cada uno de estos elementos es el coseno del angulo entre un vector unitario fijo y uno de
los ejes de referencia; u; por ejemplo, es el coseno del angulo formando entre i y el eje 1.

Es por esta razdn que a la matriz A se le llama matriz de cosenos directores [50].

Sus elementos no son todos independientes, por ejemplo, el hecho de que 1 sea un vector

unitario implica que:

u+us+ui=1 (28)
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y la ortogonalidad entre % y ¥, significa que:
ulvl + uZUZ + u3v3 == 0 (29)

Todas estas relaciones pueden resumirse con la siguiente igualdad: el producto de A por su

transpuesta es la matriz identidad [50].
AAT =1 (30)
Esto quiere decir que A es una matriz ortogonal real. La definicion del determinante de A es:
detA =u-(Vxw) (31)

El hecho de que los vector i, ¥, w formen una tercia ortogonal (en el sentido positivo) quiere

decir que det A = 1. Entonces, A es una matriz ortogonal real propia [50].

La matriz de cosenos directores es una transformacién de coordenadas que mapea vectores
desde el marco de referencia inercial hacia el marco fijo al cuerpo. Esto quiere decir que si

a es un vector con componentes a1, az, as localizado a lo largo de los ejes de referencia,

U Uy Uz|[d1 ay
w; W, Ws]lds ay

Los componentes de Ad son los mismo del vector a a lo largo de la tercia u, v, w. Una

entonces:

Aa =

Sl el
QL QL

transformacién de una matriz ortogonal real propia conserva las longitudes de los vectores

y los angulos entre ellos. Esto significa que puede representar una rotacion. El producto de
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dos matrices reales propia A” = A’A representa los resultados de rotaciones sucesivas,
primero por Ay luego por A’, en ese orden. Debido a que la transpuesta y la inversa de una
matriz ortogonal son idénticas, AT mapea los vectores fijos al cuerpo, hacia el marco de

referencia inercial [50].

La matriz de cosenos directores es vista como una relacion fundamental que nos especifica
la orientacién de un cuerpo rigido. Sin embargo, algunos otras parametrizaciones que se
resumen en la tabla 1 pueden ser mas convenientes dependiendo de la aplicacion [50]. En

todos los casos, siempre se relacionara los parametros con la matriz de cosenos directores.
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Tabla 1. Representaciones alternativas de la orientacion en tres ejes [50]

Parametrizacion | Notacién Ventajas Desventajas Aplicaciones
mas comunes
Matriz de | A = [Aj] No existe | Seis En el analisis
cosenos singularidades ni | parametros para
directores funciones redundantes transformar
trigonométricas. La vectores de un
regla de productos es marco de
adecuada para referencia a
representar otro
rotaciones sucesivas.
Ejes de Euler y|e, ® Clara representacion | Un parametro | Comando de
angulos de Euler fisica redundante. Un | maniobras de
eje indefinido | orientacion.
cuando ® = 0.
Parametros g1, 92, g3, | No tiene | Un parametro | Navegacion
simétricos de | g4 singularidades ni | redundante. No | inercial a bordo
Euler funciones hay una
(cuaterniones) trigonométricas. La | interpretacion
regla de productos es | fisica obvia
adecuada para
representar
rotaciones sucesivas
Vector de Gibbs | g No existen | Valor infinito | Estudios
singularidades ni | para una | analiticos
funciones rotacion de
trigonométricas. La | 180°
regla de productos es
adecuada para
representar
rotaciones sucesivas
Angulos de Euler | ®, 8, y No tiene parametros | Con  algunos | Estudios
redundantes. La | valores de 0 | analiticos.
interpretacion fisica | presenta Entrada/Salida.
es clara en algunos | singularidades. | Control de
casos La regla de |orientacion a

productos no es
adecuada para
representar
rotaciones
sucesivas

bordo en naves
estabilizadas
en tres ejes
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2.4.2. Ecuaciones de movimiento

Para modelar la dinamica se propone la secuencia ZY, cuyas matrices de rotacion basicas

son: R? y R, (fig. siguiente).

b
A

» N

\® '\e

» X

» X

vista superior vista frontal

El subindice denota el marco de referencia inicial y el superindice denota el marco de

referencia final. Estas matrices estan definidas de la siguiente manera:

cos® —sen® 0
sen® cos® O
0 0 1

cos@ 0 —senb
0 1 0
sen@ 0 cosO

R? = R} =

(33)

El orden de la multiplicacion para obtener R? debe ser: R2, R?, de tal manera que la matriz

de rotacion queda:

cos®cosd —sen® —senfcosP
RY = |sen®cosd cos® —sendsend (34)
sen@ 0 cosf
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y las ecuaciones de movimiento se pueden escribir como:

1 . 0
W’ =d|o|+6R? 1] (35)
0 0
Wy 1 | 0 0 0
[wy] =a|0|+6|0 cosa sena] [1] (36)
Wy 0 0 —sena cosall0
Wy 1 _ 0
wy =a 0 + 60| cosa (37)
—sena

- e, ol

H,, el vector de momento angular alrededor del centro de masa puede escribirse como:
Ho = M(7x V) (39)

Donde M es la masa total del sistema, r es el vector que conecta el centro de rotacion con
el centro de masa y V es la velocidad correspondiente al centro de masa. Por otra parte,
se puede demostrar que la tasa de variacion del momento angular con respecto del

tiempo, es igual a las fuerzas externas aplicadas a la plataforma, es decir:

dHy _
== M, (40)

donde M, son todos los pares aplicados a la plataforma (internos, gravitacionales y

aerodinamicos) [50].

Los momentos externos aplicados M,, pueden ser descompuestos en:
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My = Minternos + Mg + Maereo (41)

donde M;sernos SON lOS pares internos, M, es el par gravitacional aplicado al centro de masa

Y M,.reo €S €l par de arrastre aerodinamico cuando la plataforma se encuentra girando [50].

La lanzadera tiene una longitud L, masa M y densidad de masa A lineal que gira sobre el eje
y para el angulo de rotacion y z para el angulo de ataque. EIl momento de inercia para el eje

y se muestra en la figura 20.

> giro

A
\/

Figura 20. Barra de longitud L, con masa M y densidad de masa lineal.

Para un cuerpo de masa continuo lineal su momento de Inercial se calcula a partir de la ec.
(42):

Ipje = [ r?dm (42)

Donde I.j. es momento de inercial sobre el eje indicado, m es toda la masa del sdlido

integrada sobre un diferencia de masa dm, r es la distancia al eje de rotacion.
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El calculo del momento de inercia consiste en expresar cualquier elemento de masa dm a
lo largo del eje. Para realizar la integral, es necesario expresar todo lo que haya e la integral
en términos de una variable de longitud r. Dado que el total de la longitud L tiene masa M,
entonces M/L es la proporcion de masa sobre longitud y entonces el elemento de masa dm
se puede expresar como se muestra en la ec. (43)

Io = J, r2%dr (43)

0

desarrollando la integral de la ec. (43) se tiene

L

Io="1 err]O (44)
3 L

%:%%0 (45)

Iy =ML (46)

la ec. (46) corresponde al momento de inercia en 0 sobre el eje y. El resultado se comprueba
a partir del teorema de Steiner. El teorema de Steiner dice que el momento de inercial sobre
cualquier eje es igual al momento de inercial del centro de masa mas la multiplicacién de la

masa por la distancia al cuadrado, ec. (47), donde cm indica el centro de masa.

I =1+ Md? (47)
donde I, corresponde a la ec. (48)
L M
Iy = f_zgrzfdr (48)
resolviendo la ec. (48)
Iy = —MI2 (49)

12
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aplicando el teorema de Steiner en la ec. (47) a la ec. (49) se obtiene
I=L1mz+mE (50)
12 4

I =ML (51)

lo que la ec. (51) comprueba el resultado de la ec. (46).

El momento de inercia para el angulo de ataque seria aplicar la ec. (42) sobre el eje z, donde
el diferencial de masa dm seria M/L, idéntico al aplicado para el eje y, por tal, el momento

de inercia sobre el eje z es igual al obtenido en el eje y.

El tensor de inercia se define como la ec. (52) [51]:

Lix Ly Iy
=1l Ly Iy, (52)
Ly Izy I,

donde la componente I, e I,, corresponde a los momentos de inercia calculado en la ec.

(51). Las componentes restantes se calculan a partir de las ec. (53) a la ec. (56):

Ly = [ x?dm (53)
Iy = [ —xydm (54)
Iy, =[ —yzdm (55)
Iy = [ —zxdm (56)

El momento de inercia sobre su mismo eje es cero, por tal la ec. (53) se cancela, los
momentos de inercia de la ec. (54) a la ec. (56) son cero, ya que no existe direcciones

rotadas en la fig. (20).
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Por lo que el tensor de inercia de la lanzadera se escribe como la ec. (57):

) 0 0O
I=-ML*l0 1 0 (57)
0 0 1
El momento (torque) aplicado a la lanzadera se define como la ec. (58):
T=1w (58)
Donde:
-1 es el tensor de inercia de la ec. (57)
-w es la aceleracion angular de la lanzadera
El momento aplicado a la lanzadera se escribe como la ec. (59)
g : I\SLZ g O
T= 5 wy (59)
0 0 MLZ||%y
La energia cinética de la lanzadera se escribe como la ec. (60):
Ec =~ lw? (60)

donde:
-1 es el tensor de inercia de la ec. (57)
-w? es la velocidad angular de la lanzadera al cuadrado

El momento aplicado a la lanzadera se escribe como la ec. (61)
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0 0 0 Trw.2
1lo Imrz o *
T = E 3 a)yz
0 0 -M?||lw?
3

El momento angular o la conservacion del momento se define como la ec. (62):
L=Ilw

donde:

-1 es el tensor de inercia de la ec. (57)

- w es la velocidad angular de la lanzadera

El momento angular aplicado a la lanzadera se escribe como la ec. (63)

0 0 0 7.,
L=|0 smML 0 [w]
0 0 §ML2

(62)

58



2.4. Légica Difusa

Una de las disciplinas matematicas relativamente nuevas es la logica difusa, ésta es
aplicada a conceptos que pueden tomar una cantidad cualquiera de veracidad dentro de un
conjunto de valores que oscilan entre dos extremos, la verdad absoluta y la falsedad total
[52].

Definicién: La logica difusa es una légica alternativa a la booleana que pretende introducir
un grado de exactitud a la ambiguedad e imprecision en los hechos que evalua [52].

Esta légica fue introducida por L. Zadeh en 1965 [53]. Fue disefiada en un principio para
explicar la vaguedad del lenguaje humano, llamado principio de incompatibilidad.

2.5. Elementos de un conjunto difuso

Los conjuntos difusos son elementos definidos a través de funciones, llamadas funciones
de membresia (FM), donde cada valor existente en el dominio de él, se le asocia un valor

de pertenencia en su rango.

2.5.1. Tipos de Funciones de Membresia (FM)

Las funciones de membresia agrupan un conjunto de datos y se les asocia un valor de
membresia entre 0 y 1. Son también llamadas conjuntos difusos y al valor de membresia se

le conoce también como valor de pertenencia.

Existen FM que son mas comunmente utilizadas como la triangular, trapezoidal y gaussiana,
debido a su ventaja de conocerse los parametros que la definen, como sus limites superior

o inferior, altura, su valor central, asi como los intervalos que la componen.
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-Trapezoidal:

Esta funcion esta definida por sus limites inferior a y superior d, los limites inferior y superior,

by c respectivamente y se define a través de tres funciones f(x), tres rectas, con pendiente
positiva, negativa y cero, ec. (64), (fig. 21).

Figura 21. Funcion de membresia trapezoidal

( 0, x<a
2 a<x<b

&

[~y

-a
.utrapezoidal(x; a,b,c, d) = b<x<c (64)
, c<x<d

0, x=>d

Q
b

—_—
QU
[}

-Triangular:

Esta funcion esta definida por sus limites inferior a y superior ¢, y el valor central o medio b,

tal que a < b < c. Se define a través de dos funciones f(x), como una recta con pendiente
positivo y negativa, definidas en ec. (65), (fig. 22).
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0' a h c

(65)

-Gaussiana:

Esta definida por sus limites inferior a y superior b, su valor central ¢, y el valor o > 0, cuanto

mayor es g, mas estrecha es la funcion, definida en ec. (66), (fig. 23).

] - X

Figura 23. Funcién de membresia gaussiana
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Esta definida de la siguiente manera:

0,
_(x—c)2
202

0,

Heausiana(X; €, 0) = e

Donde:

c- valor central o media

O- varianza

2.6. Elementos de las funciones de membresia.

-Etiqueta Linguistica.

x<a

a<x<bh (66)

x>b

La etiqueta linglistica es un término asociado a un s6lo conjunto difuso.

-Variables Lingiiisticas

Son aquellas cuyos valores se representan mediante términos linguisticos, estan asociadas

al dominio de la funcién de pertenencia. Se les conoce también como variables difusas. A

los valores en el dominio de la variable linguisticas se les conocen como valores crisp.

-Universo de Discurso

El universo de discurso son todos los valores definidos dentro del dominio de los conjuntos

difusos. Existe un universo de discurso para cada variable linguistica.
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-Valor de pertenencia

Son aquellos que estan asociados al rango de las funciones de pertenencia. A estos valores

se les conoce como numeros difusos o valor de membresia.

La integracion de los elementos anteriores se muestra en la figura 24.

>
>

Etiqueta Linglistica

Valor de <
pertenencia

Variable linglistica
7 ‘,;(k’

1
. Vd
Funciones de .~
membresia
| Universo de Discurso |

Figura 24. Partes que conforman los conjuntos difusos

2.7. Sistema Difuso.

Un sistema difuso es el medio que relaciona las variables de entrada con las de salida a
través de reglas, es una estructura basada en el conocimiento a través de reglas linguisticas
del tipo IF - THEN, que contienen una cuantificacion linguistica, llamadas funciones de

membresia, para obtener una salida en el dominio del conjunto difuso.
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2.7.1. Reglas Lingiiisticas.

Son un conjunto de reglas que asocian una causa IF con un efecto THEN, siendo ésta
asociacion la manera en la cual se genera el conocimiento de un sistema difuso. Las reglas

linguisticas son conocidas también como reglas difusas y son de la forma:

IF premisa (antecedente), THEN conclusion (consecuente)

El conjunto de reglas difusas se le conoce como Base del Conocimiento.

2.7.2. Tipos de Sistemas Difusos.
En la actualidad los sistemas difusos mas utilizados son los propuestos por Mamdani [54] y
Sugeno [55].

2.7.2.1. Sistema Difuso Tipo Mamdani.

El sistema difuso tipo Mamdani [54] es un método que utiliza la teoria de conjuntos difusos

y fue propuesto por E. Mamdani en 1962 [54].

El esquema general de un sistema difuso tipo Mamdani esta conformado por diferentes
procesos, base del conocimiento, fuzzificacion y defuzzificacidon, asi como un mecanismo
de inferencia que se encarga de determinar las reglas IF — THEN definidas en la Base del

Conocimiento, como se muestra en la figura 25.

64



Sistema Difuso

[Base del conocimientoj
[ Fuzzificacion H Inferencia H Defuzzificaciénj

Figura 25. Esquema general de un sistema difuso

Los elementos que conforman al sistema difuso son:

-Fuzzificacion.

La fuzzificacion es un proceso con dos etapas, a) convertir un dato o un valor real en un
valor linguistico en el dominio y b) asignarle un valor de pertenencia en el rango del conjunto

difuso correspondiente.

-Mecanismo de Inferencia.

El mecanismo de inferencia es la parte que infiere las decisiones, se debe entender a la
palabra inferencia como la accién o el efecto de deducir. Esta constituido por el conjunto de

reglas linguisticas que forman la Base del Conocimiento:

IF xes A, THEN y es B,

en donde A y B son valores linguisticos definidos en un conjunto difuso de un universo de

discurso respectivo.
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Con el conjunto de reglas linguisticas, el mecanismo de inferencia realiza la accion o el
efecto de deducir una accion para un conjunto de valores de entrada a partir de las reglas.
A la inferencia se le conoce como implicacion y corresponde a la premisa (clausula IF). A

éste proceso se le conoce como la parte inteligente de la l6gica difusa.

Existen diferentes métodos de inferencia difusa que pueden ser formulados a través de los

operadores t-normas.

Definicion. Una norma triangular o t-normas, es un operador légico Y o AND que

representan una interseccion.

Existen diferentes operadores logicos propuestos por diferentes autores para inferir una

solucién. Los usuales se muestran en la tabla 2 [56].

Tabla 2. Operadores T-normas principales

Nombre del Operacion
operador
Minimo min(x,y,...)
Producto Xy
Producto drastico {min (x,y) simax(x,y)=1
0 en otro caso
Producto de Einstein Xy
1+(1-x)+1-y)

Comunmente se utiliza el operador min, que representa la interseccion entre dos funciones.

El método de inferencia utilizado por Mamdani es conocido como “min-max”, ya que utiliza

como inferencia el minimo y el maximo para el agregado.
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-Defuzzificacion

La defuzzificacion es definida como un mapeo o asignacién de un dato o conjunto de datos

a un elemento o conjunto real de salida.

2.7.2.2. Método de Kulkarni

El método propuesto por Kulkarni [57]. integra una nueva etapa llamado agregado, que se

encontraba implicito en el mecanismo de inferencia difuso propuesto por Mamdani. Se le

conoce principalmente como el adaptado de Kulkarni, (fig. 26)

El agregado es el proceso de obtener un consecuente general o total (conclusion final) de

los consecuentes individuales de cada regla activada en la inferencia, es conocido como el

agregado de las reglas o la activacion de las premisas de la clausula THEN.

Sistema Difuso

Operador de
composicion

Entrada

Fuzzificacion

Mecanismo
de
inferencia

Agregado

efuzzificacio

Reglas
IF - THEN

Figura 26. Sistema de inferencia difuso [57]
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Como sucede con la inferencia, el agregado también puede definirse con operadores

llamados s-normas. Algunos autores suelen llamarles a estos operadores t-conormas [56].

Definicién. Una conorma triangular, también llamada s-norma o t-conorma, es un operador

l6gico O u OR que representan un modelo para la unién logica.

La tabla 3 muestra los diferentes operadores existentes [56].

Tabla 3. S-normas principales

Nombre del Operacion
operador
Maximo max(x,y,...)
Suma-Producto X+y-xy
Suma drastica {max (x,y) simin(x,y) =0
1 en otro caso

2.7.2.3. Sistema Difuso Tipo Sugeno

Este método fue introducido por M. Sugeno [58]. Es una propuesta para utilizar funciones Z;

= f(x,y) en vez de conjuntos difusos en el consecuente (fig. 27).

Una regla linguistica en el modelo de Sugeno es:

IF xes Ay yes B, THEN Z =f(x,y)

donde A y B son los conjuntos difusos en el antecedente, mientras que Z; = f(x,y) puede ser
un conjunto de funciones o una funcion en el consecuente. La funcién f(x,y) es un polinomio

que puede ser de cualquier grado y se encuentra en funcion de las entradas x vy y.
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El algoritmo de Sugeno contempla los siguientes pasos, (fig. 27):

Fuzzificacion
Inferencia

Agregado

> wbh -

Promedio ponderado

Sistema Difuso

Entradas:
vin Fuzzificador

Operadores
difusos " min"

Reglas IF - THEN
R.: Sl W, ENTONCES Y, = fi(x.y)

oY

Mecanismo
de Inferencia

I

1 2
Cada variable de Se aplica el
Multiples entrada operador de
variables de se convierte de composicion "min"
entradas un real ( crisp ) para obtener el
a un valor difuso peso W . Regla IF

Agregacion

=

!

3
Se aplica el

operador "max" y

se obtiene la
funcioén
matematica

activada. Regla

THEN

=)

Promedio ponderado
N
_ ZimawiY

N
i=1 Wi

I

4

Decision, valor
real

Figura 27. Esquema general del proceso de inferencia de Sugeno

2.8. Algoritmo de inferencia difuso

El algoritmo de inferencia difuso es aplicado para sistemas difusos como el de Mamdani o

Sugeno y contempla 4 pasos principales:

Paso 1. Fuzzificacion

El proceso de fuzzificacién toma tres posibles casos:
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-Una variable v1 entra al sistema difuso y se evalGa en las funciones de membresia. Esta
variable toca a la funcién A1 en el punto a y la funcién A2 en el punto b, siendo a y b los
valores de pertenencia, generando dos valores de pertenencia u1 y u2, donde u17 tiene un

valor entre O y 1, y u2 tiene un valor igual a 0.

-Una variable v2 entra al sistema difuso y se evalta en las funciones de membresia. Esta
variable toca a la funcién A1 en el punto ¢ y la funcién A2 en el punto d, generando dos
valores de pertenencia u1 y u2, donde uf tiene un valor u1#u2 que estan en el intervalo

cerrado [0,1].

-Una variable v3 entra al sistema difuso y se evalua en las funciones de membresia. Esta
variable toca a la funcion de membresia A2 en el punto e y la funcion de membresia A1 en
el punto f, generando dos valores de pertenencia u? y u2, donde uf tiene un valor entre 0 y

1, y u2 tiene un valor igual a 0.

La explicacion grafica se muestra en la figura 28.

u

A

U2f-mmmme g

i —7 - 7

vi v2 v3

Figura 28. Proceso de fuzzificacién para una variable
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Paso 2. Inferencia

Después de obtener u?1 y u2, ambos valores se combinan y se evaluan utilizando la

operacion difusa interseccion o minimo.

La operacion minimo se denota en la ec. (67):

pans (¥) = min(ul(x), u2(x)), (67)

el valor obtenido después de aplicar la operacién difusa minimo se le conoce como peso o
fuerza de activacion, denotada como w; siendo éste el condicionante o sentencia IF
necesaria para la aplicacion de reglas IF - THEN. La realizacion de todos los pasos previos

hasta éste, se les conoce como antecedente (fig. 29).

Paso 3. Agregado

Algunos sistemas difusos involucran mas de una regla difusa, el proceso de obtener la regla
general entre las todas las reglas es llamado agregado. El agregado es la sentencia THEN,
necesario para completar el condicionante o reglas IF - THEN. A los pasos subsecuentes a

partir de éste se le conoce como consecuentes, (fig. 29).

El procedimiento del agregado para consiste en obtener el maximo entre las intersecciones

para cada regla, lo que corresponderia a obtener la sentencia THEN,

Haus (x) = max(ulnp, H240B) (68)

En el caso de Mamdani (fig. 25) consiste en obtener el maximo de las funciones de

membresia de salida que fueron activadas por las reglas linguisticas, para el caso de
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Sugeno se obtiene el maximo de todas las funciones f(x) que se activaron por algunas de

las reglas, (fig. 29)

Paso 4. Defuzzificacion o Promedio Ponderado.

Para el caso de Mamdani consiste en aplicar algunas de las técnicas de defuzzificacion

existentes, como el centro de gravedad, centro del area, etc.

Para Sugeno consiste en la aplicacion de la ecuacion del promedio ponderado, por ponderar
se debe entender al proceso de dar un peso o relevancia a algo [59]. Dicho promedio
ponderado consiste en la suma de la sustitucion de los pesos multiplicados por su
correspondiente funcion f(x,y), dividido entre la suma de los pesos obtenidos, dicha ecuacién

se denota como [58]:

N
.= D=1 wif (%, ¥); (69)
i=1 Wi

Donde:

w- fuerza de activacion o peso, obtenido en el antecedente.

f(x,y)- funcion matematica activada por el antecedente, obtenida en el consecuente.

La integracion de los cuatro pasos anteriores se muestra de forma grafica en la figura 29.
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Antecedente Consecuente

A
~ Paso 1 N 7 A
M min
A1 A2

Y =f(x,y) Paso 3

promedio
ponderado

Figura 29. Algoritmo de razonamiento de Sugeno [60]

2.9. Tipos de Sistemas Embebidos

Definiciéon. Un sistema embebido es un médulo electrénico alojado dentro de un sistema
de mayor entidad (host o anfitrion) al que ayuda en la realizacion de tareas tales como el
procesamiento de informacién generada por sensores o el control de determinados
actuadores, etc. Dicha informacién es procesada por un mddulo central o CPU (Central
Processing Unit) que es la encargada de realizar los calculos necesarios para la salida
desea [61].

Este tipo de sistemas utilizan algun tipo de microprocesador, microcontrolador, FPGA (Field
Programmable Gate Array) o DSP (Procesador Digital de Sefiales) debido a su flexibilidad
que tienen para adaptarse a diferentes tareas, ademas de ser programados en lenguaje de

algo nivel, permitiendo una mayor facilidad para su uso en general.
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2.9.1. Hardware en Sistemas Embebidos

Existen diferentes tipos pero en especifico pueden ser cualquiera de los siguientes sistemas

electronicos [61]:

-Microprocesador: Es un chip que incluye basicamente la CPU (Central Processing Unit)
y circuiteria relacionadas con los buses de datos y memoria. Para poder realizar su tarea se
necesitan de otros chips externos adicionales para incorporar lo que se le conoce como

sistema minimo, tales como memoria, circuitos de entrada salida E/S (I/O) y reloj.

-Microcontrolador de 4, 8, 16 o 32 bits: Es un dispositivo que alberga un sistema minimo
dentro de un unico chip, esto es, incluye una CPU, asi como buses, reloj, memoria ROM,
memoria RAM, puertos de Entrada/Salida (E/S) y otros periféricos tales como conversores
analogicos/digitales. Se les puede encontrar con arquitectura que va desde los 4 hasta 32
bits.

-DSP: Son microcontroladores o microprocesadores disefiados especificamente, tanto en
arquitectura hardware como conjunto de instrucciones, para realizar tareas tipicas de

procesamiento digital de sefiales en tiempo real.

-Dispositivos FPGA: Es un dispositivo que contiene bloques de arreglos de compuertas
cuya interconexion generar tareas y salidas especificas, como la programacion de los
operadores matematicos tradicionales suma o multiplicacion o la salida de datos en algun

tipo de comunicacion en especifico

Se puede concluir que un sistema embebido esta formado por una Unidad de
Procesamiento Central (CPU) y software que se ejecuta dentro de él, que contiene las
caracteristicas minimas para trabajar como memoria RAM, ROM vy salidas

analogica/digitales para comunicarse con el mundo exterior y recibir senal de diferentes
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sensores, disefiados exclusivamente para realizar tareas especificas con el menor tamafo,

recursos y tiempo posible.
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CAPITULO 3. DISENO DEL SISTEMA DIFUSO PARA LA LANZADERA.
3.1. Sistema difuso de angulo de rotaciéon y angulo de ataque para la lanzadera

Para el disefio de un sistema difuso que permita la rotacién y angulo de ataque de una
lanzadera, se definieron dos variables de entrada: 1) direccién de viento, 2) peso del UAV,
asi como dos de salida: 1) angulo de rotacion, 2) angulo de ataque. Previo se tienen dos
etapas, 1) preprocesado, 2) posprocesado. El preprocesado es el acondicionamiento de la
sefal de entrada proveniente de los sensores y el posprocesado es el encargado del ajuste

de la sefal de salida a los actuadores, (fig. 30).

Sistema Embebido

Direccién del viento ( \  Angulo de orientacién
- >

B —

Preprocesado Posprocesado

A

Sistema

Peso del UAV Difuso Angulo de levantamiento
—_— ———>

N

Figura 30. Sistema difuso

3.2. Sistema Embebido

El disefio del sistema embebido se muestra en el diagrama a bloques de la figura 31, el
bloque exterior corresponde a la lanzadera, ésta tendra incluida dentro de si una tarjeta
electrénica modelo TIVA C LaunchPad® en donde se encuentra embebido el sistema
difuso. El funcionamiento del sistema toma valores del ADC donde se encuentran
conectados los sensores de direccion del viento y peso, el sistema difuso los procesa y

obtiene el angulo correcto, asi como la accion para la activacién del motor y sentido de giro.
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( LANZADERA ]

Y

TIVATM4C123GXL® |

Direccion del | [E1 N - Celda Solar
viento Iltrado ¥
ADC l
= Bateria
Pesodel | |EZ Sistema Difuso
UAV
S1
v

| Etapa de potencia |

' .

Motor a pasos | ||Motor a pasos Il
(Direccion) (Elevacion)

Figura 31. Diagrama a bloques del sistema embebido

El sistema embebido esta constituido por dos sensores que proporcionan la direccion del
viento y el peso del UAV, una tarjeta electréonica modelo TIVA C LAUNCHPAD, en donde
se encuentra embebido el sistema difuso, dos drivers controladores para motores y dos

motores a pasos que posicionan la lanzadera en los respectivos angulos (fig. 32).

MOTORES A PASOS -

TIVA-C LAUNCHPAD

SENSORES DRIVER CONTROLADOR

Figura 32. Elementos que conforman el sistema
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3.2. Subsistemas Embebidos

El sistema difuso embebido estda conformado por tres parte: 1) Entrada, donde se
encuentran la sefiales recibidas por los sensores, 2) Sistema, donde se encuentran
embebido los sistemas difusos, 3) Salida, donde se encuentra la sefial que sera enviada a
los dos motores a pasos, asi como por dos subsistemas difusos: 1) corresponde al motor
de rotacion que tiene como entrada la direccion del viento y sus variables se definen como
el e - error y de - cambio en el error, 2) corresponde al motor de angulo de ataque, dado

por un motor a pasos que tiene como entrada el peso del UAV, (fig. 33).

| |
| |
| |
| |
| |
i . - I
Entrada : Tarjeta Electrénica : Salida
Sensores : Método de inferencia Sugeno : Actuadores
| |
| |
Subsistema 1 : |
: Sistema :
i i | = |
Direccién del +- 2y Difuso Angulo opuesto !
viento | »| direccion del ! Actugdor i
i de(t m vignio i (Motor orientacion)
| |
| |
| |
i i
I I
Subsistema 2 I - I
| Sl_stema |
Peso del | Difuso Angulo de | Actuador
UAV ! I ‘ 5 _ levantamiento | (Motor levantamiento)
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
! |

Figura 33. Diagrama a bloques de los sistemas difusos

3.2.1. Subsistema 1

En el diagrama a bloques de la figura 34 se muestra el sistema embebido utilizado para el

subsistema 1 que corresponde a la entrada de la direccion del viento.
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Sistema Embebido
Direccion del| —e(t) gli?ltgrc?a
viento Y Giro o paro del |, Actuador
de(t) ; I : ; , motor (Motor orientacion)
Sensor
Figura 34. Sistema difuso para el motor de la base

donde:
e(t) = entrada del sensor — ref. del motor (error) (70)
de(t) = e(t-1) — e(t) (cambio en el error) (71)

e(t) es la parte proporcional o el error instantaneo de posicidén entre el sensory la referencia

deseada del motor.

de(t) es el cambio en el error o también conocido como parte diferencial, el cual mide las
variaciones instantaneas del error o una prediccion de los errores futuros. Su funcién es
complementar las acciones a futuro de la parte proporcional, que por la naturaleza

instantanea de ésta variable no es capaz de realizar.

3.2.1.1. Funcionamiento e(t) y de(t)

El objetivo del sistema es orientar manteniendo la magnitud del error en un valor cercano a
cero. La senal de entrada se resta con la de retroalimentacion del motor para generar el

error. Esta senal se introduce al sistema difuso, asi como el cambio en el error. La salida
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del sistema difuso son dos valores binarios para la activacién y sentido de giro del motor,

los cuales entran a un driver controlador de motores a pasos.

Para cerrar el lazo de control se toma como sefnal de retroalimentacion una variable interna
programada dentro de la tarjeta electrénica que guarda el numero de pasos convertido a

angulo que ha girado el motor.

Si se considera solamente el error, se puede disefar lo que se conoce como un sistema
tipo P, por otro lado, un sistema tipo PD tiene como segunda variable la diferencia o el

cambio del error con respecto del tiempo.

La senal del error (e) es necesario describirla con valores positivos o negativos, los valores
del error negativos significan que en el proceso de control la salida tiene un valor menor
que la entrada, es decir, e(t) = entrada — ref < 0. Por el otro lado cuando tenemos que un
valor de error es positivo, significa que la sefal de error del proceso actual se encuentra por
arriba de la referencia. Hablando del cambio en el error (de), un valor negativo significa que
en el proceso actual la salida se ha incrementado en comparacion a su valor anterior, es
decir, de = e(t) — e(t-1) < 0. Un valor positivo del cambio en el error significa que la salida

ha decrementado su valor comparado con su valor anterior, (fig. 35).

error
Sistema
Delay derror Difuso

Figura 35. Representacion en diagrama a bloques de un sistema difuso tipo PD

La primer variable de entrada requerida por el controlador es el error, el cual corresponde
solamente a la parte proporcionar P, que se encarga de girar el motor para alcanzar la
referencia entrante o el cero, la siguiente variable de entrada requerida por el controlador
es el cambio en el error, que corresponde a la parte derivativo D, ésta variable mide los

cambios bruscos del error o la prediccion a futuro, tiene la principal finalidad de corregir la
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inercia del motor debido a la carga de la lanzadera y como un apoyo para disminuir el
sobrepaso maximo que pudiera haber en el proceso de sintonizacion y estabilizacion de la

sefal de retroalimentacion del motor con la parte proporcional.
3.2.2. Conjuntos difusos del subsistema 1

3.2.2.1. Conjunto difuso e(t)

En la figura 36 muestra las funciones de membresia o conjuntos difusos para la entrada
error, se muestra el intervalo [-10, 10]. El universo de discurso va desde [-360, +360], que
representa un giro completo de la base de lanzadera. Los valores linguisticas utilizados son,
“error-negativo”, “error-cero” y “error positivo”, donde error-cero es una funcioén del tipo
triangular sintonizada en [-3, +3], estos valores de sintonizacién se deben a varias razones,
una de las razones es para evitar ruido, si se sintoniza en un intervalo muy cercado al O el
valor de paro puede que oscile a su entrada y eso ocasionara una salida ruidosa que
pudiera en algun pico activar la salida, otra razén es por si existe algun cambio brusco con
respecto de 0 hasta * 3, es decir, entre 0 y £ 3 se permite cambios bruscos u oscilaciones
pero al salirse de ese rango se activa la salida. Las funciones de activacion se utilizaron las
variables lingtiisticas, “error-negativo” y “error positivo”, ambas son funciones trapezoidales

con maximo en +4 y -4 y cierre en +360 y -360 respectivamente.
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error negativo error positivo

0.8

0.6

0.4

0.2

0 error(®)

-9 -8 -7 -6 -5 -4 -3 =2 -1 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

Figura 36. Universo de discurso para la variable linguistica error (°)

La funcion de membresia error negativo se encuentra definido de [-360, 0], y esta integrada

por dos funciones, una recta con pendiente m = 0, que va de [-360, -3] y otra recta con

pendiente negativa m = — % que va de [-3, 0], (fig. 36).

Se define como la ec. (72):

1, si—3 < error
0—x .
error negativo(error) =4 o0-(-3)’ si—3<error <0 (72)
0, sierror >0

La funciéon de membresia error cero es una funcion de tipo triangular, y esta integrada por

dos funciones, una recta con pendiente positiva m = % que va de [-3, 0] y otra recta con

pendiente negativa m = —% que va de [0, +3].
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Se define como la ec. (73):

( 0, si—3 < error

03’ si—3<error<0
erro cero (error) = . (73)
P si 0<Zerror<3

0, Si error = 3

La funcion de membresia error positivo esta integrada por dos funciones, una recta con

pendiente positiva m = § que va de [0, +3] y otra recta con pendiente m = 0 que va de [3,

+360], (fig. 36).

Se define como la ec. (76):

0, sierror<0
x—0 .
error positivo(error) = 3o Stm3<error<g0 (74)
1, sierror > 3

3.2.2.2. Conjunto difuso de(t)

La siguiente variable de entrada requerida por el sistema difuso es el cambio en el error,
ésta variable mide los cambios bruscos del error o su prediccion a futuro, ademas de evitar
posibles picos de ruido que pudieran disparar alguna regla equivocadamente, para corregir
la inercia del motor debido a la carga de la lanzadera y como un apoyo para disminuir el
sobrepaso maximo que pudiera haber en el proceso de sintonizacion y estabilizacion de la

senal de retroalimentacion del motor con la parte proporcional.

Las funciones de membresia se muestran de forma grafica en la figura 37.
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cambio negativo ) cambio positivo

0.8

0.6

0.4

0.2

0 error(®)

-9 -8 -7 -6 -5 -4 -3 =2 -1 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

Figura 37. Universo de discurso para la variable linguistica “cambio en el error”

La funcién de membresia cambio negativo se encuentra definido de [-360, 0], y esta

integrada por dos funciones, una recta con pendiente m = 0 que va de [-360, -3] y otra recta

con pendiente negativa m = —% que va de [-3, 0], (fig. 37).

Se define como la ec. (75):

1, si—3 < error
0—x .
cambio negativo(error) =< o0-(-3)’ si—3<error<0 (75)
0, sierror >0

La funcién de membresia cambio cero, se encuentra definido de [-3, +3], y esta integrada

por dos recta, una recta con pendiente positiva m = § de [-3, 0] y la siguiente con pendiente

negativa m = —= de [0, +3], (fig. 37).
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Se define como la ec. (76):

0, si—3 < error
x—(-3)

) si—3<error<90

cambio cero (error) = 0_(:33;) (76)
0 si0<error <3

0, Si error = 3

La funcién de membresia cambio positivo se encuentra definido de [0, 360] y esta integrada

por dos funciones, una recta con pendiente positiva m = % que va de [0, +3] y otra recta con

pendiente m = 0 que va de [+3, +360], (fig. 37).

Se define como la ec. (77):

sierror <0

i
oo

o

cambio positivo(error) = 3-0’ si=3<error<0 (77)

1, sierror >0

3.2.3. Reglas difusas.

El disefio de las reglas IF - THEN es el que corresponde al bloque de base del conocimiento
(fig. 25). Estas son el conocimiento empirico obtenido por un experto en nuestro caso para

realizar un proceso de orientacion de la lanzadera.

La tabla 4 muestran las reglas. Estas se encuentra separa en tres secciones. 1) La 1ra
seccion es el error negativo o cuando la retroalimentacion se encuentra por arriba de la
referencia, la salida correspondiente debido a este error es la activacion del motor y
direccion en sentido contrario. La siguiente seccion corresponde al error en cero o cuando
la referencia es igual a la retroalimentacion, la salida correspondiente es activacion cero o

dicho de otra manera “paro del motor”, al estar activada esta salida la siguiente variable de
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salida no importa su valor ya que el motor se encuentra en paro total. La ultima seccién de
la tabla corresponde al error positivo o cuando la retroalimentacién se encuentra por debajo
de la referencia, la salida debido a esto es la activacion del motor con direccién hacia el

lado contrario correspondiente.

Tabla 4. Reglas para la activacion del sistema difuso

Error & Cambio-Error

1. IF: (error es neg & cambio-error es neg) THEN: (activacion es uno & direccién
es cero)

2. IF: (error es neg & cambio-error es cero) THEN: (activacion es uno & direccion
es cero)

3. IF: (error es neg & cambio-error es pos) THEN: (activacion es uno & direccion
€s cero)

4. |F: (error es cero & cambio-error es neg) THEN: (activacion es cero & direccion
es cero)

5. IF: (error es cero & cambio-error es cero) THEN: (activacién es cero & direccion
es cero)

6. IF: (error es cero & cambio-error es pos) THEN: (activacién es cero & direccion
es cero)

7. IF: (error es pos & cambio-error es neg) THEN: (activacién es uno & direccion
€S uno)

8. IF: (error es pos & cambio-error es cero) THEN: (activacién es uno & direccion
€S uno)

9. IF: (error es pos & cambio-error es pos) THEN: (activacién es uno & direccion
€s uno)
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3.2.4. Defuzzificacion del subsistema 1

Se definieron dos funciones constantes de defuzzificacion para la salida, la tabla 5 resume
las salidas para cada variable, de donde las funciones f(x) se obtuvieron de cambiar las

salidas digitales por funciones constantes, (fig. 38).

Tabla 5. Activacion del driver para el motor a pasos

Entradas del Driver
Activacion Direccion
(Salida digital) (Salida digital)
1 — Activa giro del motor | 1 — Giro un horario

0 — No activa el motor 0 — Giro antihorario

TIVA C LAUNCHPAD

2&\2 sistema difuso uno ACti"agi"’" =1
/ Paro del motor = 0

error

Sugeno activacion
\ Giro derecha =1
ﬁ?ﬁb } o)

Giro izquierda = 0

cambio-error direcciéon

Figura 38. Diagrama a bloques del sistema difuso uno
3.3. Subsistema 2

Para el disefo del sistema de angulo de ataque para el segundo motor se utilizé igualmente

el método de inferencia de Sugeno y como variable de entrada el peso del UAV.

El diagrama a bloques de la figura 39 muestra el esquema del sistema difuso utilizado.
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Sistema Embebido

Sistema

Difuso i
Peso del | Angulo de ) Actuador

UAV I ‘SL "| levantamiento (Motor levantamiento)

Figura 39. Sistema difuso para el motor de angulo de ataque

v

El sistema requiere como entrada el peso del UAV. A la salida se tiene el angulo al cual

tiene que girar el motor el cual se manda al actuador correspondiente.
3.3.1. Funciones de Membresia

Las funciones de membresia se muestran en la figura 40. Estd compuesta por tres

funciones con tres variables lingliisticas, poco peso, peso medio y peso maximo.

H(Kg)
acco peso

N

i

B,

08 \

0.6

peso maximo

0.4 \

Y

0 Peso(Kg)

Figura 40. Universo de discurso para la variable de entrada “peso del UAV”
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La funciéon de membresia poco peso se encuentra definido de [0, +1], y esta integrada por

una funcién con pendiente negativa m = -1, (fig. 40).

Se define como la ec. (78):

0 si 0<Zerror
poco peso (peso) = 1;1x si O0O<error<1 (78)
0 St error > 1

La funcion de membresia peso medio, se encuentra definido de [+0.5, +1.5], y esta
integrada por dos rectas, la primer con pendiente positiva m = +1 que va de [+0.5, +1] y la

siguiente con pendiente negativa m = -1 que va de [+1, +1.5], (fig. 40).

Se define como la ec. (79):

( 0, si 0.5 < error
x_O.S’ si05<error<1
cambio cero (error) = 115_—19}5 (79)
— sil<error<15
1.5-1
0, Si error = 1.5

La funcion de membresia peso maximo se encuentra definido de [+1, +2], y esta integrada

por una funcién con pendiente positiva m = +17, (fig. 40).

Se define como la ec. (80):

0, si 1<error
. -1 .
cambio cero(error) = xT, si l<error<2 (80)
0, si error > 2

89



3.3.1. Defuzzificacion del Subsistema 2

La funcién para la defuzzificacién se representa a través de una recta f(x) = 7.5x. Esta
funcién se obtuvo de forma tedrica a partir de definir el angulo de ataque de un micro-uav
en especifico, que para este caso se utilizdé el modelo micro-Cessna 172, con un peso de 2
kg y un angulo de ataque de 15°, obtenido a partir de su tipo de perfil alar el NACA 0012,
(fig. 41).

Coeficiente de resistencia al avance vs. Angulo de ataque

0.45) 1 X 1 .
|| ==——Teoria de lalinea de
0.4 levantamiento /
0.35 ® Tunel de viento Cessna 172 | /
0.3

= 0.25 yd
¥ 02 = ,/
' i 1)
015 | — _J_L‘T]’:[
|
0.1 :11: & .
0.05 -2

-5 0 5 10 15 20 25 30
alfa (grados)

Figura 41. Coeficiente de arrastre vs. angulo de ataque del micro-UAV Cessna 172 [62]

La funcion de defuzzificacién se obtuvo a partir del peso del UAV, que es igual a 2 kg, y
ademas con su angulo de ataque, igual a 15°, con estos dos valores se puede obtener un
punto en un plano, y para un peso de 0 kg corresponde un angulo de 0°, obteniendo un
segundo punto en el plano, con los cuales al aplicar la ecuacion de la recta entre dos puntos,

ec. (80), se obtiene la funcién f(x) que la define, (fig. 42).
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Y1—Yo

— Vo = X —X 81
Y—Yo X1 — %o ( 0) (81)
16 o B=(2 15
o(°) =i
14 -
12 et
10 e
. T
o f(x) = 7.5x
6 e
) -
5 "
ol .--"A=(0,0) Peso (Kg)
0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 11 12 13 14 15 16 17 18 19 2

Figura 42. Funcién para la defuzzificacion, recta f(x) = 7.5x

3.3.1. Diseino de las reglas difusas.

El disefio de las reglas IF-THEN es la parte mas importante del sistema difuso, ya que
corresponde al bloque de “base del conocimiento”. Estas reglas son el conocimiento

empirico obtenido por un experto para el levantamiento de la lanzadera.

La tabla 6 muestra las reglas para la activaciéon del motor de angulo de ataque. Son tres
reglas correspondientes a las tres variables linguisticas asociadas a los tres conjuntos

difusos, y consiste en ser evaluado el valor de entrada en la funcion f(x).
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Tabla 6. Reglas para la activacién del sistema difuso para el motor de angulo de ataque

Peso
1. IF: Poco peso, THEN: f(x) = 7.5x

2. IF: Peso medio, THEN: f(x) = 7.5x

3. IF: Peso maximo, THEN: f(x) = 7.5x
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CAPITULO 4. ELEMENTOS DEL SISTEMA

El sistema se muestra en la figura 43, esta constituido por dos sensores que proporcionan
la direccion del viento y el peso del UAV, una tarjeta electronica modelo TIVA C
LAUNCHPAD, en donde se encuentra embebido el sistema difuso, dos drivers
controladores de motores a pasos para igual cantidad de motores a pasos que posicionan

la lanzadera en los respectivos angulos.

Figura 43. Instrumentacion Electrénica (vista superior)

4.1. Tarjeta electréonica

Como microcontrolador para embeber el sistema difuso se utilizo la tarjeta electrénica TIVA-

C Launch Pad de la empresa Texas Instrument®©, (fig. 44).
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Figura 44. TIVA TM4C123GXL [63] [Anexo A].

4.2. Sensores
4.2.1. Sensor de direccion de viento

Integra tanto elementos analégicos como digitales para la medicidon del viento, éste gira al
potenciometro y cambia su valor de resistencia que registra datos que son enviados para

su posterior procesamiento.

Se propuso el potenciometro lineal modelo COM-09939 de la empresa SparkFun, (fig. 45),
(ANEXO B).

Figura 45. Potencidémetro lineal modelo COM-09939.

4.2.1.1. Funcionamiento del sensor de direccion de viento

-Senal de salida: La senal de salida del sensor es una variacién de voltaje a través de un

potenciometro de 10 KQ. La forma de alimentacion es con una fuente de 6 VDC aplicado en
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la terminal de excitacion, y la salida es sensada en la terminal de voltaje. 0V indica que se
encuentra en el Norte y 3V al Sur, a partir de ahi la tension se reparte hasta los 360°, (tabla
7).

Tabla 7. Valores de salida analdgica del potenciometro

Voltaje (V) | Grados (°) | Direccién
0 0 N

1.5 90 Este

3V 180 S

4.5 270 OE

-Compensacion de la banda muerta: Para medir un giro completo del potenciémetro,
existe una region llamada banda muerta que esta constituida por un conjunto de valores de
resistencia que oscila entre + 1Q) que equivale a= 0V, asi al tener un cruce por cero se sabe

que ha dado una vuelta completa, (fig. 46).

Banda Muerta
West Red -

Terminal /

South

3
ué
2

East

Figura 46. Banda muerta
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4.2.2. Sensor de peso

Los sensores de peso o celdas de carga, son aquellos dispositivos electronicos
desarrollados con la finalidad de medir cambios eléctricos provocados por una variante en

la magnitud de un peso aplicado sobre el sensor.

Se utilizé el sensor de peso lineal modelo COM-09939 ROHS, (Anexo C), (fig. 47).

Figura 47. Sensor de peso modelo SEN-09376 ROHS

4.3. Filtro de Media Movil.

Los sensores utilizados analdgicos, tienen la ventaja de ser muy precisos y mejores en
ciertos aspectos que los digitales, pero su gran desventaja es la capacidad que tiene de
adquirir ruido blanco (ambiental), para evitar éste problema es necesario utilizar algun tipo

de filtro para su reduccién, por lo que se propone el filtro de media movil.

“El filtro de media movil, es el filtro mas comun utilizado en aplicaciones embebidas, ya que
puede ser programado en cualquier dispositivo electronico como DSP, FPGA o
microcontrolador, principalmente porque es el mas facil de entender y usar” [64]. A pesar
de su simplicidad, este filtro es el 6ptimo para una tarea en especifico: reducir el ruido

aleatorio al mismo tiempo que conserva la respuesta de la sefial [65] [66].
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La ecuacion del filtro se muestra en la ecuacién 82.

M-1

yinl = 2 Y xfn 1] (82)

i=

Donde:
-x[n-1] es la sefial de entrada
-y[n] es la sefal de salida

-M es el numero de muestras a filtrar.

La razon por la que existe un corrimiento en x[n-1] se debe a que la primer muestra se

deduce que es cero.

“Muchos cientificos e ingenieros sienten culpa acerca de usar el filtro de media mévil, porque
es muy simple, incluso si el problema esta completamente resuelto, sigue existiendo un
sentimiento de que algo mas se deberia hacer; esta situacién es completamente irénica. No
solamente éste filtro es muy bueno en muchas aplicaciones, es el 6ptimo para un problema

en comun, reducir el ruido aleatorio blanco mientras se mantiene la sefial” [64].

La utilizacion de un filtro de media movil consiste en aplicar a la sefial de entrada la ec. (82).
Para éste trabajo de tesis se aplicaron dos filtros de media mévil en cascada tomando 20

muestras cada uno.
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4.4. Actuadores

En el movimiento mecanico del sistema se utilizaron motores a pasos modelo 5014-820 del
fabricante Applied Motion (Anexo D), el modelo es de tamafio NEMA 14 con 4 cables de
salida y 1.8° grados por paso, 3.2 Va 0.35 A, 8.5 Qy 150 gr. (fig. 48)

Figure 48. Motor a pasos

4.5. Etapa de potencia y Driver Controlador.

La etapa de potencia es el proceso que consiste en aumentar el nivel de una sefal de
entrada, incrementando para ello la amplitud mediante corrientes de polarizacion (voltaje
negativo, voltaje positivo) utilizando un transistor o conjunto de transistores. Cuando se
habla de motores, la etapa de potencia sirve para acoplar las salidas TTL de un
microcontrolador a los voltajes y corrientes que utilizan los motores; normalmente los
microcontroladores manejan corrientes = 100 mA, menores a las requeridas por un motor,

debido a esto se utiliza la etapa de potencia.

Para realizar la secuencia de accionamiento de un motor a pasos y aumentar la corriente
de salida se utilizé un driver controlador, éste consta de una tarjeta electrénica que cuenta
con un conjunto de transistores internos en configuracion Darlington-serie que funciona
como etapa de potencia y un microcontrolador que se encargan de realizar los ciclos de

conmutado de las bobinas del motor para realizar el giro, (fig. 49).
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Figura 49. Driver controlador de motores a pasos modelos EasyDriver© de la empresa

SparkFun® [67]

La conexién de un driver se muestra en la figura 50.

Motor a pasos de 6 cables

= =
5 7

J E = BV

= 1M
1‘,&‘ o ! [
2
easyDriver . E,'

.

Figura 50. Conexiones para el EasyDriver [68]

El driver funciona a partir de dos pines de entrada para su control, entrada de activacion y
direccion, la entrada activacion enciende el motor al recibir un 1 Iégico y se detiene hasta
recibir un 0, el pin de direccion proporciona el sentido del giro del motor, al recibir 1 gira en

sentido horario y 0 en antihorario, (tabla 8).
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Tabla 8. Activacion del driver para el motor a pasos

Entradas del Driver
Pin Activacion Pin Direccion
(Salida digital) (Salida digital)
1 — Activa giro del motor | 1 — Giro un horario

0 — No activa el motor 0 — Giro antihorario

La figura 51 muestra la instrumentacién del sistema embebido en forma de diagrama
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Figura 51. Sistema Instrumental
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CAPITULO 5. RESULTADOS
5.1. Comprobacion de las Reglas Sistema 1.

Para comprobar que las reglas son correctas se utilizo la herramienta interna del Toolbox™
de Fuzzy Logic© de Matlab®, ademas de un cddigo en Dev C que permitira comprobar los
resultados del Toolbox con la programacién en C. Este mismo cédigo en C fue embebido

dentro de la tarjeta electronica.

En la tabla 9 se muestran los resultados de la comparacion entre el Toolbox™ vy el codigo
en C. Las columnas de “Entrada” muestran valores en grados de entradas al sistema difuso
como prueba para su validacion, las columnas de salida son valores binarios y representan
la respuesta obtenida por el sistema difuso después de aplicar los valores de entrada. La
columna de error muestra la comparacion en porcentaje de los resultados obtenidos entre

las columnas que abarcan el Toolbox™ y el lenguaje C (ver codigos en Anexo C).
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Tabla 9. Comparacién de resultados entre el Toolbox de Matlab y el codigo en lenguaje C

COMPARACION DE RESULTADOS

NO. TOOLBOX LENGUAJE C ERROR

REGLA
Entrada (°) Salidas Entrada (°) Salida
(b) (b)
Error | Derror | Act | Dir | Error | Derror | Act | Dir | Error | Derror

1 -10 -10 1 0 -10 -10 1 0 0% 0%
2 -10 0 1 0 -10 0 1 0 0% 0%
3 -10 10 1 0 -10 10 1 0 0% 0%
4 0 -10 0 0 0 -10 0 0 0% 0%
5 0 0 0 0 0 0 0 0 0% 0%
6 0 10 0 0 0 10 0 0 0% 0%
7 10 -10 1 1 10 -10 1 1 0% 0%
8 10 0 1 1 10 0 1 1 0% 0%
9 10 10 1 1 10 10 1 1 0% 0%

5.2. Comprobacion de las Reglas Sistema 2.

En la tabla 10 se muestran los resultados de la comparacion entre el Toolboox™ y en

lenguaje C para el sistema 2. Las columnas de “Entrada” muestran valores reales de

entradas al sistema difuso como prueba para su validacion y tiene unidades angulares

(grados), las columnas de salida son valores binarios y representa la salida obtenidas por

el sistema difuso después de aplicar los valores de entradas. La columna de “error” muestra

la comparacion en porcentaje de los resultados obtenidos entre las columnas que abarcan

el Toolbox™ vy el lenguaje C.
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Tabla 10. Comparacién de resultados entre el Toolbox de Matlab y cédigo en lenguaje C

para el motor de angulo de ataque

COMPARACION DE RESULTADOS
NO. REGLA TOOLBOX LENGUAJE C ERROR
Entrada (kg) | Salida (°) | Entrada (kg) | Salida (°) | Ent | Sal
1 0 0 0 0 0% | 0%
2 1 7.5 1 7.5 0% | 0%
3 2 15 2 15 0% | 0%

5.3. Simulacion en Simulink®

En la figura 52 se muestra el esquema general desarrollado en el ambiente Simulink™ de
Matlab® para la simulacion de ambos sistemas difusos. La entrada o referencia (Set Point)
es la sefal entregada por los sensores, el primer sistema corresponde a la direccion del
viento y para el segundo es el peso del UAV. Para el sistema uno se utilizdé un bloque de
memoria que genera un retraso en la sefal de entrada provocando un cambio en el tiempo
en el error, que sera utilizada para la resta de la variable cambio en el error. EI motor utilizado
es un motor a pasos hibrido, la salida se manda directamente a una ventana de plot para
visualizar los resultados. Para el primer sistema ésta salida se retroalimenta para cerrar el

lazo.
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Simulacion de sistema difuso para Discrete,
ENTRADA ndossoma s SALIDA
L. powergui
Motor Rotacién

Torque1

Subsistema 1 E}—> e

[0}

Sensor Direccion
del viento

error

A+
) a m
Sistema
difuso
Motor a pasos

<Theta (rad)>

L svpc

Controlador

Motor Angulo de ataque
Torque

Subsistema 2

o

Sensor Peso Saturador!

Sistema
difusol b
<Theta (rad)>

Theta (grados)

Rad a grad1

Scopel

Controlador1

Figura 52. Esquema desarrollado para la simulacién de los sistemas difusos en Simulink©

de Matlab® incluyendo los actuadores

La simulacién se corrio en Matlab R2015a®, con un tiempo de 2 segundos. Los valores

utilizados para el motor son los siguientes:

¢ Inductancia de los devanados (H): 7.5e-3
e Inductancia resistiva (Ohm): 8.3

e Paso por angulo (grados): 0.7

e Flujo maximo (V-s): 0.005

e Inercia de arranque (N-m): 0.002

e Inercia Total (kg-m-m): 1.2e-7

e Friccion total (kg-m/s): 1e-7*1000

Para validar los resultados se simulé a diferentes entradas, mostrandose para una entrada
de 10° y 180° con el motor en un valor inicial de 0° y una segunda simulaciéon con entrada

de 10° y con el motor a un valor inicial de 80°.
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Los resultados obtenidos se muestran en dos graficas, en la parte superior se encuentra el
comportamiento del error debido a la entrada o referencia y en la parte inferior se encuentra
el angulo alcanzado con respecto a la referencia. El eje ‘y’ corresponde al angulo del motor

y el eje X’ al tiempo en segundos alcanzado.

En la figura 53 se muestran los resultados a una entrada de 10° con el motor en una posicién

inicial de 0°.

Error
I

0 0.005 0.01 0.015 0.02 0.025 0.03 0.035 0.0
Time offset tiempo (s)

o

Figura 53. Resultados para una entrada de 10° con el motor a 0°

La figura 54 se muestra los resultados para una entrada de 180° con el motor en una

posicion inicial de 0°.

Error

o

Theta

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 03 0.35 0.4 045 0.5
Time offset: 0 tiempo (s)

Figura 54. Resultados para una entrada de 180° con el motor a 0°
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La figura 55 muestra los resultados a una entrada de 0° pero el motor en una referencia de
50

Error

Theta

50— =

| | | | | | | | |
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2
Time offset: 0 tiempo (s)

Figura 55. Resultados para una entrada de 10° con el motor en 80°

Debido a la resolucién y a la escala en los resultados, no es posible apreciar el error en
estado estable, asi como el sobrepaso maximo, por lo cual se realizé un zoom cerca de la

referencia, (fig. 56).

error

Theta (grados)

0.0178 0.018 0.0182 0.0184 0.0186 0.0188 0.019

Figura 56. Sobrepaso maximo debido al error en estado estable
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Al estar el error en cero (estado estable), el sobrepaso obtenido fue de 0.05°, es casi

despreciable con respecto a su punto de control o Set Point.

La figura 57 se muestra el resultado para una entrada de 1 kg y el motor encontrandose en
0°. Para éste peso, si se evalua en la funcion f(x) = 7.5x, lo que se encuentra es que le
corresponde un valor de 7.5, mismo obtenido en la figura 56, comprobandose asi el

resultado.

Motor 2

tiempo (s)

Figura 57. Resultados para una entrada de 1 kg con el motor en 0°

La figura 58 muestra el resultado para una entrada de 2 kg y el motor encontrandose en 0°.
Este es el peso maximo que tiene un micro-UAV, tanto el valor que le corresponde es el
angulo maximo, que para el modelo utilizado corresponde a un valor de 15°, de la figura 56
el valor maximo obtenido es 15°. Mismo resultado se obtiene al evaluar 2 kg en la funcién
f(x) = 7.5x.
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Motor 2

tiempo (s)

Figura 58. Resultados obtenidos para una entrada de 2 kg y el motor en una referencia de

OO
5.4. Resultados experimentales

Para validar las simulaciones se instrumentd con un motor a pasos las dos orientaciones,
rotacién sobre la vertical y angulo de ataque, activando por partes los sensores de direccion
de viento y peso del UAV. Se comprobd en él la respuesta experimental de los dos
subsistemas difuso a las mismas entradas que la simulacién. Las pruebas experimentales

y resultados fueron desarrollados en laboratorio.

En la figura 59 se muestra el resultado experimental en laboratorio a una entrada de 10°

con el motor en una posicion inicial de 0°.
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Theta (sistema difuso uno)
10 T T

Grados (°)

| | | | | | | |
0
0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01 0.012 0.014 0.016 0.018

tiempo (s)

Figura 59. Resultado experimental para una entrada de 10° con el motor a 0°

En la figura 60 se muestra el resultado experimental en laboratorio para una entrada de 180°

con el motor en una posicion inicial de 0°.

Theta (sistema difuso uno)
200 T T

0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25
tiempo (s)

Figura 60. Resultado experimental para una entrada de 180° con el motor a 0°
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La figura 61 muestra el resultado para una entrada de 1 kg y el motor encontrandose en 0°.

Theta (sistema difuso dos)

tiempo (s)

Figura 61. Resultados para una entrada de 1 kg con el motor en 0°

La figura 62 muestra el resultado para una entrada de 2 kg y el motor encontrandose en 0°.

Grados (°)

Theta (sistema difuso dos)

0.2

Figura 62.

04 06 038 1 1.2
tiempo (s)

Resultados para una entrada de 2 kg con el motor en 0°
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5.5. Comprobacién de Resultados Embebidos

Se instrumentdé un motor a pasos con un cople que une el eje del motor con el eje de un
sensor y dos prisioneros para ajustarlos, el sensor utilizado fue un potenciémetro lineal de

vuelta infinita (fig. 63).

Figura 63. Cople motor-sensor

Los resultados obtenidos de forma experimental en laboratorio se analizaron y compararon
con los resultados obtenidos en simulacion, se utilizo la formula del error experimental (ec.
83), el error experimental es una desviacion del valor medido de una magnitud fisica

respecto al valor real de dicha magnitud [69].

El calculo del error experimental consiste en tomar el error absoluto (ec. 83) divido entre el
valor medido y multiplicado por 100%, (ec. 84). En este caso el valor medido es el obtenido

de forma experimentalmente en el laboratorio y valor real es el obtenido en simulacion.
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Error absoluto = |valor medido — valor real| (83)

Error exp (%) = Error absolito 1100 (84)

valor medido

La tabla 11 muestra la comparacion de resultados del sistema 1 entre la simulacion y la
parte experimental de laboratorio para el giro sobre la vertical activando solamente el sensor
de direccion de viento. La tabla se divide en dos resultados. La primera corresponde a los
resultados en funcion del valor de salida del sistema difuso y el segundo en funcion del
tiempo maximo alcanzado. La columna de entrada corresponde a las condiciones utilizadas
para el experimento, en la columna simulacion se muestran los resultados simulados
obtenidos y la columna experimental los resultados obtenidos con + 10° debido a la
incertidumbre del sensor de direccion de viento (Anexo B), la columna error exp muestra el

error experimental en porcentaje.

Tabla 11. Comparacién de resultados Sistema 1 en respuesta final y tiempo final

ENTRADA (°) | SIMULACION (°) | EXPERIMENTAL (°)  10° | ERROR EXP (%)

Motor: 0 10 10 0
Entrada: 10
Motor: 0 180 181 0.5 (defecto)

Entrada: 180
ENTRADA (°) | SIMULACION (s) EXPERIMENTAL (s) ERROR EXP (%)

Motor: 0 0.03 0.01 135.7 (exceso)
Entrada: 10
Motor: 0 0.52 0.21 147.6 (exceso)

Entrada: 180

Resultados de funcionamiento:

-Para una entrada de 10° y el motor a 0° la simulacién del sistema difuso entregd un valor
de salida de 10° con un tiempo de 0.033s, en la parte experimental el sistema difuso alcanzo

el valor de 10° en un tiempo de 0.014s, dando como resultado un error experimental del 0%
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con respecto de la simulacién y un error por exceso de 135.7% en el tiempo alcanzado, es
decir, el sistema difuso experimental sintonizé en un tiempo menor con respecto a la

simulacion.

-Para una entrada de 180° y el motor a 0° la simulacioén del sistema difuso entregd un valor
de salida de 180° en un tiempo de 0.52s, en la parte experimental el sistema difuso alcanzé
el valor de 181° en un tiempo de 0.21s, dando como resultado un error experimental 0.5%
con respecto de la simulacion y un error por exceso de 147.6% en el tiempo alcanzado, es
decir, el sistema difuso experimental sintonizé en un tiempo menor con respecto a la

simulacion.

La tabla 12 muestra la comparacion de resultados del sistema 2 entre la simulacion y la
parte experimental utilizando el sensor de peso del UAV. La tabla se divide en dos
resultados. La primera corresponde a los resultados en funcion del valor de salida del
sistema difuso y el segundo en funcién del tiempo maximo alcanzado. La columna entrada
se encuentra las condiciones utilizadas para el experimento, la columna simulacion se
encuentra los resultados simulados obtenidos y la columna experimental los resultados
experimentales obtenidos con + 10° debido a la incertidumbre del sensor de direccién de

viento (Anexo B), la columna error exp muestra el error experimental en porcentaje.

Tabla 12. Comparacion de resultados Sistema 2 en respuesta final y tiempo final

ENTRADA SIMULACION (°) | EXPERIMENTAL (°) £ 10° | ERROR EXP (%)

Motor: 0° 7.5 7.2 4.1 (defecto)
Entrada: 1 kg
Motor: 0° 15 15 0

Entrada: 2 kg
ENTRADA SIMULACION (s) EXPERIMENTAL (s) ERROR EXP (%)

Motor: 0° 1.2 0.6 79.4 (exceso)
Entrada: 1 kg
Motor: 0° 2.4 1.3 110 (exceso)

Entrada: 2 kg
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De la tabla 12 para una entrada de 1 kg y el motor encontrandose a 0° la simulacién del
sistema difuso entregd un valor de salida de 7.5° con un tiempo de 1.22s, en la parte
experimental el sistema difuso alcanzé un valor de 7.2° en un tiempo de 0.68s, dando como
resultado un error experimental de 4.1% con respecto de la simulacién, y un error por exceso
en el tiempo alcanzado de 79.4%, es decir, el sistema difuso experimental sintonizé en un

tiempo menor con respecto a la simulado.

De la tabla 12 para un entrada de 2 kg y el motor encontrandose a 0° la simulacion del
sistema difuso entregd un valor de salida de 15° con un tiempo de 2.4s, en la parte
experimental el sistema difuso alcanzé un valor de 15° en un tiempo de 1.3s, dando como
resultado un error experimental de 0% con respecto de la simulacion en el valor alcanzado,
y un error por exceso en el tiempo alcanzado de 110%, es decir, el sistema difuso

experimental sintonizé en un tiempo menor con respecto a la simulado.

5.5. Instrumentacion Electronica

En las figuras 64 y 65 se muestran el sistema instrumentado. En protoboard se encuentran

los drivers controladores para los motores a pasos y una fuente de alimentacién de 5 V.
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Figura 64. Sistema instrumentado

a) Motor, b) tarjeta electronica, c) driver controlador, d) potenciémetro, f) protoboard

Figura 65. Instrumentacion electrénica (vista frontal)
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CAPIiTULO 6. CONCLUSIONES

6.1. Conclusiones y discusion

Se desarrollé una propuesta de sistema de angulo de rotacion y angulo de ataque difuso
basado en el método de inferencia de Sugeno para ser integrado como sistema inteligente
a una lanzadera de y-UAV de ala fija. Los sistemas difusos desarrollados mostraron a través
de simulaciones su correcto funcionamiento y precision al momento de controlar al alcanzar
un tiempo maximo de 0.033 segundos para el primero y 0.034 para el segundo, con un error
en estado estacionario igual a cero sin la presencia de sobrepaso. Para el caso
experimental, en los subsistemas 1 y 2 se encontraron mejoras en 2.4 veces y 2.1
respectivamente que en la parte simulada; en ambos subsistemas el comportamiento de la
respuesta del motor se mantuvo. El filtro de media maévil eliminé en su totalidad el ruido de

los sensores, en el caso del peso se utilizé un segundo en cascada.

Se enlistan las actividades y resultados del sistema

Se disend un sistema inteligente utilizando el método de inferencia de Sugeno para

los angulos de rotacion y ataque para una lanzadera de micro-uav’s de ala fija.

e Se disefiaron dos subsistemas difusos para el angulo de rotacion y angulo de ataque

de dos motores a pasos utilizando el Toolbox™ de légica difusa de Matlab®.

e Se simularon los dos subsistemas con entradas variables y como salida dos motores

a pasos utilizando Simulink© de Matlab®.

e Se comprobd la controlabilidad de los subsistemas al orientar ambos actuadores en
funcidon de diferentes entradas, demostrando asi el correcto funcionamiento de los

subsistemas difusos.

e El sobrepaso maximo en la simulacion fue menor al 1%
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e Se probaron y calibraron dos sensores para medir la direccién del viento y el peso
del UAV.

e Se programo un codigo en lenguaje C para los dos subsistemas difusos.

e Se compararon los resultados de las salidas obtenidas entre el cédigo en lenguaje C

y el disefio en Matlab®, dando como resultado un 0% de error entre ambos.

e Se programaron los dos subsistemas difusos dentro de una tarjeta electronica TIVA
C LAUNCHPAD utilizando el codigo en lenguaje C

e Se programo dentro de la tarjeta electrénica dos filtros de media maovil en cascada

tomando 20 muestras cada uno permitiendo eliminar el ruido en su totalidad

e La comparacion de los resultados experimentales en laboratorio para el subsistema

1 con la simulacién mostré que la parte experimental tuvo un error maximo de 0.5%

e La comparacion de los resultados experimentales para el subsistema 2 con la

simulacién mostré que la parte experimental tuvo un error maximo 4%

e La comparacion de los resultados experimentales en laboratorio para el subsistema
1 con la simulacién mostré que sintoniza 147.6% o 2.4 veces mejor que la parte

simulada

e La comparacidon de los resultados experimentales para el subsistema 2 con la

simulacién mostré que sintoniza 110% mejor que la parte simulada

6.2. Trabajo a futuro

El trabajo a futuro es instrumentar los dos subsistemas con dos motores para ejecutar la

rotacidon sobre la vertical y angulo de ataque he integrarla a la lanzadera de micro-UAV’s.
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6.3. Publicaciones y presentaciones en foros académicos

J. Balanza, N. Kémper, G. Velasco, 2016. Sistema Difuso Aplicado a Lanzaderas de u-UAVs de
Ala Fija en el Monitoreo de Zonas Verdes, 2da Convencion Internacional de Ciencias Técnicas,
Santiago de Cuba, Cuba. 21-23 de Junio.

J. Balanza, N. Kémper, G. Velasco, 2015. Sistema Difuso Embebido Aplicado a una Lanzadera
de Micro-UAV’s de Ala Fija, Memoria Congreso de Instrumentacion SOMI XXX, Cd. de Durango,
Durango. 28-30 Octubre.

C. Ortega, J. Alvarez, G. Velasco, J. Balanza 2015. Implementacién de un sistema embebido
para el control de trayectorias de un mini cuadro-rotor, Memoria Congreso de Instrumentacion
SOMI XXX, Cd. de Durango, Durango. 28-30 Octubre.
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ANEXO A. CARACTERISTICAS DE LA TARJETA ELECTRONICA TIVA C LAUNCHPAD

Procesador

ARM Cortex M4F 32-bit CPU

Velocidad de reloj

80 MHz

Memoria RAM 32 Kbytes de memoria RAM para
almacenamiento de datos
Memoria ROM 2 Kbytes de EEPROM para almacenamiento

de datos no volatiles

Memoria flash

256 Kbytes de memoria flash para
almacenamiento de datos no volatiles

LED

LED RGB

Push Bottons

Dos botones de aplicaciéon general

Headers de pines de salida

0.1-in (2.54-mm)

Reset

Botdon de Reset
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ANEXO B. CARACTERISTICAS DEL SENSOR POTENCIOMETRO.

Obtenido directamente de la hoja de datos del fabricante.

Caracteristica Valor
Angulo rotacional total 300° £10°
Tolerancia total de la Resistencia 1+ 20%
Terminales A, B, C. B: variacional
Tension maxima Terminal B: 150 AC

Otras terminales: 100V AC

Resistencia total 1MQ

Ciclos de vida 15,000 ciclos
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Force Sensitivity Range

Pressure Sensitivity Range

Part-to-Part Force Repeatability

Single Part Force Repeatability
Force Resolution
Break Force (Turn-on Force)

Stand-Off Resistance

Switch Characteristic

Device Rise Time

Lifetime

Temperature Range
Maximum Current
Sensitivity to Noise/Vibration

EMI / ESD

ANEXO C. CARACTERISTICAS DEL SENSOR DE PESO.

Obtenidos directamente de la hoja de datos del fabricante.

<100 gto=10kg

< 1.5 psito> 150 psi
(< 0.1 kgfem® to > 10 kg/em®)

+ 15% to + 25% of established
nominal resistance

+ 2% to £ 5% of established nominal
resistance

Better than 0.5% full scale
20 gto 100 g (0.7 0z to 3.5 0z)

> | ML

Essentially zero travel

1-2 msec (mechanical)

= 10 mullion actuations
-30°C to +70°C

I mA/cm” of applied force
Not sigmificantly affected

Passive device
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ANEXO D. TEORIA MOTOR A PASOS
Actuadores

Un actuador es un dispositivo que transforma algun tipo de energia, como la eléctrica, a
energia mecanica; los motores a pasos son ejemplo de actuadores. Estos motores son
dispositivos donde el movimiento de rotaciéon se realiza en forma incremental utilizando

pares de bobinas, que van desde los 90° hasta £1.8°.

Principio de funcionamiento de los motores a pasos

Los motores a pasos estan compuestos por dos partes: estator, que esta fijo a la carcasa
del motor y rotor, que se encuentra en medio del motor y es movil (fig. 66). El estator se
encuentra en la periferia del motor y es la encargado de generar el flujo principal, mientras
que el rotor se encuentra en el centro de este, unido al eje, y su funcién es reaccionar a la

excitacidon del estator produciendo el movimiento de rotacion [69].

Figura 66. Estator y rotor de un motor a pasos [69]

El principio de funcionamiento de estos consiste en alimentar sélo algunas de las bobinas

del estator con corriente continua, generando un flujo con una direccién fija, que al
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interactuar con el rotor del motor produce un par en funcién del angulo de desfase de la

posicion anterior o de equilibrio [69].

Al excitar al estator, se crearan los polos NORTE-SUR (N - S), provocando la variacion del
campo magnético formado. La respuesta del rotor sera seguir el movimiento de dicho
campo, es decir, orientara sus polos N - S hacia los polos S - N del estator, respectivamente.
Cuando el rotor alcanza esta posicion de equilibrio, el estator cambia la orientacién de sus
polos y tratara de buscar la nueva posicion de equilibro, manteniendo dicha situacién de
manera continua, se conseguira un movimiento giratorio y continuo del rotor, produciendo

de esta modo el giro o avance del motor [69].

Cuando se efectua un cambio de polaridad en las bobinas del estator se genera un paso y

se le denomina angulo de paso.

Motor a pasos hibridos

El motor hibrido consiste en un estator dentado y un rotor de tres partes. El rotor contiene

dos piezas de polos separados por un magneto permanente, (fig. 67).
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Devanado

Polo del estator

Figura 67. Estator de un motor a pasos hibrido [69]

Al excitar las bobinas del estator se alinean los dientes del estator con los del rotor de la
carga apropiada. Paso 1) se excitan las bobinas impares, polo norte (N) en las bobinas 1y
5y, y polo sur (S) en las bobinas 3y 7; y el rotor se alinea con el campo. Paso 2 se excitan
las bobinas pares, polos N las 2y 6, y polo S las 4 y 8; entonces el rotor busca alinear los
dientes mas proximos a los del estator se desplaza un angulo que corresponde a un paso
de angulo. Paso 3 se alimentan nuevamente las bobinas impares, polo N en las bobinas 3

y 7,y polo S en las bobinas 1y 5, el rotor se gira otro paso de angulo, (fig. 68).
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Figura 68. Principio de funcionamiento de un motor a pasos hibrido [70]

Conexion y Secuencia de Manejo.

Para conseguir el giro del rotor en un determinado numero de grados, las bobinas del estator
deben ser excitadas secuencialmente. Un motor a pasos bipolar tiene cuatro bobinas
conectadas en pares, llamadas A+ y A-, B+ y B-, (fig. 69). Para lograr las distintas
polaridades del campo es necesario invertir las dos terminales de cada bobina, esto puede

efectuarse mediante software o utilizando algun driver controlador.
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Figura 69. Conexién del motor a pasos hibrido bipolar modelo 5014-820 [71]

Existen tres métodos para el control de la secuencia de manejo de un motor a pasos bipolar,

el cual depende de las secuencias de encendido de las bobinas.

-Paso simple: Consiste en activar cada bobina una a una y por separado, esta secuencia
de encendido tiene la caracteristica que no se obtiene mucha fuerza ya que soélo es una

bobina a la vez, (fig. 70).
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Figura 70. Secuencia de pasos simple para activar un motor bipolar [71]

-Paso doble: Se activan las bobinas de dos en dos, formandose un campo magnético que

atraera con mas fuerza y retendra el rotor del motor en el sitio, (fig. 71).
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Figura 71. Secuencia de pasos doble para activar un motor a pasos bipolar [71]
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ANEXO E. CODIGO EN LENGUAJE C

//El convertidor analAgico digital del TIVA es de 12 bits, lo que da una resoluciA®n de (1212-
1) = 4095

//La conversiA®n de ADC a volts es la siguiente:

/IVolts = (ADC*3.3)/4095;

//E| valor de volts obtenido se convierte a grados con la siguiente conversiA3n:

/[Angulo = (volts*360)/3.3;

//ILa conversiA'n de grados a pasos

/[Pasos = (Angulo * 1600)/360

/IEl  dato del nA'mero de pasos se obtuvo de la pAgina:
http://www.schmalzhaus.com/EasyDriver/Examples/EasyDriverExamples.html,  explicado
en el ejercicio 1

/1360A° en pasos es igual a 1600, de ahA” se obtiene la conversiA'n

//E| dato obtenido despuA®©s de realizar dicha operaciA®n se envA-a al motor.

int Distance = 0; // Variable para guardar el nA°mero de pasos que hemos dado

int angulo = 0;

int x, n, otro = 0;

float angulo1 = 0;

int angulo2 = 0;

int angulo3 = 0; //Variable para definir el A'ngulo que deseamos vy la variable que lo
almacena de pasos a A'ngulo

float sensorValue2 = 0, sensorValue[60], sensorValue1 = 0; //Variables y arreglo utilizados
para el filtro de media mA3vil

float sensorValue2_2 = 0, sensorValue_1[60], sensorValue1_1 = 0; //Variables y arreglo
utilizados para el filtro de media mA3vil 2

float angulo1_1 = 0;

int angulo2_2 = 0;

int angulo3_3 = 0; //Variable para definir el A'ngulo que deseamos vy la variable que lo
almacena de pasos a A'ngulo

float ne, ze, pe, nc, zc, pc, S1, S2, S3, S4, S5, S6, S7, S8, S9;
float ACTIVA_CERO =0, ACTIVA _UNO =0, ACTIVACION = 0, DIRECCION_CERO =0,
DIRECCION_UNO = 0, DIRECCION = 0;

int error[2], pasos_angulo = 0, error_deriv = 0;
/INVARIABLES SEGUNDO MOTOR
float poco_peso, peso_medio, peso_maximo, w = 0, defuzz = 0; //VARIABLES SEGUNDO

MOTOR 5
int Distance2 = 0; // Variable para guardar el nA°mero de pasos que hemos dado
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int angulo_pasos = 0; //Variable para convertir de Ajngulo a pasos
int pasos2_angulo = 0; //Variable para convertir de pasos a Ajngulo

void setup()

{
pinMode(2, OUTPUT);
pinMode(3, OUTPUT);

digitalWrite(2, HIGH); //Direcci'n de giro
digitalWrite(3, LOW); //Activaci’'n motor

Serial.begin(9600);
delay(1);

[ISEGUNDO MOTOR

pinMode(4, OUTPUT);
pinMode(5, OUTPUT);

}
void loop()

{

Distance = 0;
//IFILTRO MEDIA MA"VIL

sensorValue1 = 0; /lIncializando a cero al inicio del loop la variable acumulativa.
Esta variable es la que suma los valores del ADC

for(n = 0; n < 60; n++)

{

sensorValue[n] = 0; //Se vuelve a inicializar la variable que guarda los valores
del ADC a cero.

}

for(n = 30; n < 50; n++)
{
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sensorValue[n] = analogRead(A3); //Se lee el valor del ADC y se guarda en 5
secciones de memoria
delayMicroseconds(10);

}

for(n = 30; n < 50; n++)
{

sensorValue1 += sensorValue[n]; //Suma ponderada de los valores acumulados
en el arreglo

}

sensorValue2 = sensorValue1/20; //Se obtiene el promedio o la media mAvil
/ITERMINA FILTRO

angulo1 = (sensorValue2 * 3.3) / 4095; //ConversiA'n de ADC a volts

angulo2 = ((angulo1 * 360) / 3.3) + 1; /IConversiA'n de volts a grados mAjs
constante de error, explicado arriba A
angulo3 = (angulo2 * 1600) / 360; //ConversiA'n de grados a pasos

angulo1_1 = (sensorValue2_2 * 3.3) / 4095; //ConversiAA'n de ADC a volts }
angulo2_2 = ((angulo1_1*360)/3.3) + 1; //ConversiA'n de volts a grados mAjs
constante de error, explicado arriba

/langulo3_3 = (angulo2_2 * 1600) / 360; //ConversiA’'n de grados a pasos
/langulo2 = angulo2 - 90;
/[Proporcional

/lotro = 0 - angulo2;

/lerror[0] = otro + pasos_angulo;

error[0] = angulo2 - angulo2_2;

/[Serial.printin(error[0]);

Serial.printin(angulo2);

angulo3_3 = abs((error[0] * 1600) / 360); //ConversiA'n de grados a pasos

/lerror[1] = ((angulo2 - pasos) - error[0]) / 50e-3;
/lerror[0] = 0;
error[1] = 0;

ne = funcz(error[0]);
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ze = funct(error[0]);
pe = funcs(error[0]);

//ICambio Error / Derivativo

error_deriv = (error[1]);

nc = funcz_der(error_deriv);
zc = funct_der(error_deriv);
pc = funcs_der(error_deriv);

/INFERENCIA: IMPLICACIA“N

S1 = min(ne, nc);
S2 = min(ne, zc);
S3 = min(ne, pc);
S4 = min(ze, nc);
S5 = min(ze, zc); //[FUERZAS DE DISPARO
S6 = min(ze, pc);
S7 = min(pe, nc);
S8 = min(pe, zc);
S9 = min(pe, pc);

ITAGREGACIONES, UNIONES

ACTIVA_CERO = COMPARA_MAX(S4, S5, S6);
ACTIVA_UNO = COMPARA MAX2(S1, S2, S3, S7, S8, S9);

IIAGREGACIONES, UNIONES

DIRECCION_CERO = COMPARA_MAX2(S1, S2, S3, S4, S5, S6);
DIRECCION_UNO = COMPARA_MAX(S7, S8, S9);

/IDEFUZZ ACTIVACIA“N

ACTIVACION = (ACTIVA_CERO*0 + ACTIVA_UNO*1)(ACTIVA_CERO +
ACTIVA_UNO);

/IDEFUZZ DIRECCIA“N

DIRECCION = (DIRECCION_CERO*0 + DIRECCION_UNO*1)/(DIRECCION_CERO
+ DIRECCION_UNO);

/IENVA€@O AL MOTOR
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if(ACTIVACION >= 1 && DIRECCION >=1)
{

while(Distance !'= angulo3_3)

{
//2 = Direccion, 3 = ActivaciA®n

digitalWrite(2, LOW);

digitalWrite(3, HIGH);

delayMicroseconds(100); /[Tiempo para realizar la operaciA®n, el mA-nimo es
de 100, mAjs pequeA+o tiene errores en los desplazamientos

digitalWrite(3, LOW);

delayMicroseconds(100); /ITiempo para realizar la operaciA3n, el mA-nimo es
de 100, mAjs pequeAzo tiene errores en los desplazamientos
Distance = Distance + 1; // variable acumulativa, guardar cada paso
¥

/ISEGUNDO MOTOR, SEGUNDO MOTOR, SEGUNDO MOTOR
float peso = analogRead(A2);
//Primer filtro

if (peso <= 50)
{

peso = 0;

}

/[Termina primer filtro

float salida = (peso * 5) / 4095; //ConversiA®n de ADC a volts
float salida2 = ((salida*1000) / 5) / 1000; //Conversaion de volts a gramos

Distance2 = 0;
/[Segundo filtro: Saturador

if(salida2 >= 2)
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{

salida2 = 2;
}
else if(salida2 <= 0)
{
salida2 = 0;
}

/[Termina saturador
Serial.printin(salida2);
poco_peso = func_izq(salida2); //FunciA3n~izquierda
peso_medio = func_cent(salida2);  //FunciA®n derecha
peso_maximo = func_der(salida2);  //FunciA3n izquierda

IIAGREGACIONES, UNIONES

w = COMPARA_MAX(poco_peso, peso_medio, peso_maximo); //Fuerza de
disparo, peso

/IDEFUZZ ACTIVACIA“N

defuzz = w*(10*salida2)/w; /ldefuzz = wi*zi/wi, promedio ponderado
angulo_pasos = abs((defuzz * 1600) / 360); //ConversiA'n de grados a pasos

while(Distance2 != angulo_pasos)

/14 = Direccion, 5 = ActivaciA®n

digitalWrite(4, HIGH);

digitalWrite(5, HIGH);

delayMicroseconds(300); /ITiempo para realizar la operaciA3n, el mA-nimo es
de 100, mAjs pequeA+o tiene errores en los desplazamientos

digitalWrite(5, LOW);

delayMicroseconds(300); /ITiempo para realizar la operaciA®n, el mA-nimo es
de 100, mAjs pequeAzo tiene errores en los desplazamientos
Distance2 = Distance2 + 1; // variable acumulativa, guardar cada paso
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pasos2_angulo = (Distance2*360)/1600;

Serial.printin(pasos2_angulo);

}
//FIN FIN FIN FIN FIN FIN FIN FIN
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