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Abstract:  Unmanned  aerial  vehicles  (UAV),  like  other  complex  mechatronics  systems,  use 

servomechanisms  for  the  accurate  positioning  of  construction  elements.  Servomechanisms  are 

stable, reliable and easy to control. However, occasionally they fail and cause issues for the electrical 

system. In this paper, the authors present a full analysis of the system operations after a specific 

fault and the consequences of it. The authors propose a test bench and show the experimentation 

results that contain servo motor electrical parameters at loaded and idle states, the relations to the 

manufacturer technical specifications, and possible fault detection and elimination solutions. The 

obtained  results  could  be  implemented  into  existing popular UAV  control  systems  to  improve 

reliability and fault tolerance of commercial products. 

Keywords:  Mechatronic  system  reliability;  aerospace  safety;  servomechanisms;  short‐circuit 

protection 

 

1. Introduction 

In mission‐critical systems where reliability and safety are a priority,  the  investigation of  the 

weakest link of the whole system of developed unmanned aerial vehicles (UAV) architecture must 

be performed  [1]. At  the moment, most UAVs are developed without such analysis because  it  is 

considered  that  the  reliability  of  all  electrical,  electronic  and  electro‐mechanic  components  is 

sufficient. This does not  apply  to major  aerospace  companies  that  strictly  adhere  to  engineering 

standards. Very rarely, support is given for the time and resources to investigate and design reliable 

systems. However, in rare cases, components can fail, which influences the operations of the entire 

system and could lead to failure of the whole project. 

Failures of servomechanisms and  the  faults  they  influence can be different. For example,  the 

servomechanism could be stuck  in a non‐correct position or a short circuit could occur, or at  the 

starting moment  current  or  voltage  values  could  exceed maximum  possible  values,  or  external 

influence could be too high. These variables could cause a significant increase in current usage by a 

broken device. The fault of the entire system happens at this moment because the supplied voltage 

drops significantly and not all components can receive enough electrical power to function correctly. 

UAVs may become uncontrollable and unsafe. They might not only cause the destruction of a vehicle, 

but additional serious damage to the ground objects or persons as well.   
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Investigation of servomechanism reliability  for  low‐cost UAVs  is widely discussed  in remote 

control model and UAV related forums, and an open source project named OpenServo of improved 

servomechanism controller was initiated [2], but no fully applicable solution is found. The scientific 

approach to this problem is very limited–only a few papers were found. The testbed for measuring 

servomechanism, which  is used  in Boeing  Insitu ScanEagle  to  control  its ailerons position under 

variable load, is presented and positioning accuracy is evaluated [3]. The experimental determination 

of  servomechanism  reliability, based on measurement of operation  time  to  failure  and  statistical 

evaluation using the Weibull model to obtain the failure rate profile is presented [4]. These results 

can be useful for evaluation matching the requirements of low‐risk UAV operations, but no cause 

analysis and improvement solutions are presented. In addition, the redundant power bus for reliable 

UAV operation is discussed [5], but the presented solution is only oriented to eliminate the impact of 

supply faults. 

Some recommendations for practical motor protections are provided by the Institute of Electrical 

and Electronics Engineers (IEEE) [6]. In any case, the methodology needs to be developed to check 

the performance of the servomotors by externally applying forces of different sizes in order to create 

fault prevention measures. In addition, the methodology could allow for quick testing of the servo 

motors before integrating them into the system. 

For example, the estimation of the amount of the external force by measuring the motor drive 

current  is proposed  in  [7]. The  system estimates  the external  force using a current sensor, where 

current is provided by a power supply and calculates the output angle. 

To  understand  external  forces  needed  for  estimates  it  is  good  practice  to  understand  the 

mathematical  model  of  the  servo  motors.  Mathematical  models  are  presented  in  [8–10].  The 

mathematical model  of  the  servo motor  gives  a  brief  description  of  the  physical  and  electrical 

structure of the analysed device with constraints. 

To supply  the  internal equipment of UAV and other remote‐controlled objects,  the universal 

battery eliminator circuits (UBEC) which functions as a voltage regulator are often used. Principally 

it is a simple voltage regulator, which converts the main battery pack voltage to a lower voltage for 

the controller and servomechanisms supply. Typically, the output voltage is equal to 5 V or 6 V, and 

the UBEC  inside  is  a  linear  or  switching  buck  converter, which  has  some  internal  circuitry  for 

overload protection. In case of failure, this device isolates the load from a battery pack, but it does 

not monitor faults or there is no possibility of isolating only damaged devices. 

There are a number of possibilities to solve such issues. For example, authors in [11,12] propose 

an integrated driver solution for the monitoring of the motor work that provides current sensing and 

fault/protection feedback. However, for the simple servo motor control, it is not needed due to direct 

control by pulse wide modulation (PWM), where only power supply monitoring is needed.   

For overcurrent monitoring and protection, the Fuzzy logic and neural network algorithms are 

proposed at [13,14]. Here authors are solving identical problems where the starting current is very 

high.  Authors  proposed  to  monitor  current  and  time  moment  when  overcurrent  appears.  If 

overcurrent takes too long, fuzzy logic or other algorithms make the decision to power off a motor. 

Solution size and price increases because of microcontroller usage in this approach. 

Using  inverters  for  the  overcurrent  protection  are  proposed  in  papers  [15,16].  In  this  case, 

algorithms decrease voltage reference if overcurrent is detected. 

In  this paper,  authors  solve  overcurrent protection  for  the  airplane with  the mass  of  a  few 

kilograms. The analysis section explains object characteristics, electrical and data flow architecture, 

discuss  possible  weaknesses,  and  shows malfunction  consequences  of  the  servomotors.  In  the 

research  section,  authors present  experimental  results  of  the  tested  servomotors  and  summarize 

recommendations for the reliability improvements. The solution is based on adding prediction and 

prevention of  the  fault abilities  to  the system, and  fault‐tolerance–keeping  the system operational 

when hardware or software faults occur [17], supporting the increase of safe operation and life‐cycle 

conditions [18,19]. 

2. Materials and Methods 
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The Spartan UAV  fixed wing  aircraft  (Figure  1) was developed  for  reconnaissance  tasks. A 

unique feature of aircraft is the hand‐launch start with the capability of accommodating quite large 

payload of up to 2 kg. The total mass of this aircraft is up to 14 kg (depending on configuration). 

. 

Figure 1. The “Spartan” unmanned aerial vehicle (UAV) in flight. 

The  aircraft  propulsion  is  ensured  by  two  low  speed  (which  ensure minimal  noise  level) 

brushless alternating current (AC) electric motors. To perform fully automated operations the aircraft 

is equipped with a PixHawk type autopilot. The entire electrical system is powered by a 6S (18–25.2 V) 

25–50 Ah lithium polymer battery. The aircraft control system is powered by 5 V supply, which is 

obtained via  several voltage  converters  (BECs). A basic  structural diagram of  the  aircraft power 

system is shown in Figure 2. 
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Figure 2. Typical diagram of unmanned aircraft power supply chain. 

As can be seen from Figure 2, the aircraft is powered from the 6S (18–25.2 V; 24 V nominal) 25–

50 Ah lithium polymer battery. The main power consumers in the system are two brushless electric 

motors, which consume up to 60 A (30 A each) during takeoff and ascent of an aircraft and 8–10 A 

during the cruise flight. The main aircraft control system (aircraft control servos) is powered by a 



Electronics 2019, 8, 636  4  of  14 

 

single 10 A 5 V voltage converter. The autopilot and its systems (telemetry etc.) are powered from 

the separate 3 A 5 V voltage converter to ensure  the power separation from  the main 5 V system 

(since  noise  produced  by  power  servomechanisms  often  disturb  the  normal  functioning  of  the 

sensitive autopilot  systems),  therefore  functioning of autopilot  is  fully power  separated  from  the 

aircraft servomechanism control. The aircraft motors are powered by  the dedicated engine speed 

controllers  (ESCs);  the function of ESC  is  to convert  the battery provided direct current (DC)  to 3 

phase AC powering the motor and changing the voltage and frequency of AC to ensure motor RPM 

control. 

The system shown in Figure 2 is quite basic and very widely implemented for controlling most 

UAV  vehicles. Voltage  converters  are  considered  quite  reliable  and  not  in  need  of  any  backup 

systems. 

As can be seen from Figure 2, all of the servomechanisms in the Spartan aircraft are powered 

from  a  single  voltage  converter.  In  addition  to  normal  control  servos  (aileron,  elevator,  rudder) 

Spartan aircraft does have the safety feature in the form of a parachute which automatically deploys 

at  a  certain  preset  minimal  altitude;  the  parachute  is  deployed  by  the  specially  dedicated 

servomechanism which is powered from the same system. 

During one of the aircraft test flights (second flight during the same day) on the 7th minute of 

the automated flight, the aircraft started losing control and descending rapidly. The malfunction was 

noticed  by  the  operator  and  the  aircraft  control was  switched  to manual which  allowed  for  a 

regaining of control  for a certain  time; nonetheless,  in  less  than a minute  the aircraft went out of 

control again, dived and crashed into the ground. Neither automated parachute deployment nor the 

manual one worked as expected. 

After  the post‐flight analysis of  logged data,  it was determined  that  the  loss of  control was 

caused by a rapid decrease in the aircraft servo control power circuit. The normal 5 V voltage in the 

servo circuit dropped down to 2.5–3 V at a certain moment. The graph showing the normal 5 V supply 

voltage and its drop during the flight is shown in Figure 3. 

 

Figure 3. The voltage diagram of servomechanism power supply logged during the crash. 

As can be seen from the graph (Figure 3) the normal 5 V voltage rapidly dropped during the 

flight and did not regain until the crash. The battery voltage (24 V nominal) and the autopilot voltage 

(5 V) were normal (therefore the autopilot continued functioning and writing the flight data to its 

memory). According to further investigation it was determined that the aircraft servos would remain 

barely controllable (though with much lower torque) at the power voltage of down to 3 V and would 

totally lose control at the voltage of 2.5 V. Therefore, it was obvious that the aircraft lost control due 

to the rapid drop of voltage in the servomechanism supply circuit below the allowed minimum. The 

same reason caused the impossibility of parachute deployment. 

During the crash investigation, a burned parachute servomechanism was discovered, the wires 

of the servo were cut during the crash, therefore it was concluded that the servomechanism burned 
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(short‐circuited)  before  the  crash  happened.  Further  investigation  showed  that  the  5  V  voltage 

converter in case of short‐circuiting (of one of the consumers) and an increase in current consumption 

drops down the voltage instead of malfunctioning. Since no other malfunctions in the electric system 

were discovered  (other servos  functioned properly after  the crash) were concluded  the parachute 

servomechanism  failed  during  the  flight  (due  to  unknown  reasons),  short‐circuited  the  power 

converter,  which  increased  the  current  in  it.  That  caused  the  output  voltage  drop  in  the 

servomechanism voltage converter down to 2.5–3 V, a low voltage not sufficient for normal servo 

functioning, and the aircraft control servos ceased functioning or were not functioning improperly. 

Due to the loss of servo control, the aircraft control was lost as well (due to the short‐circuiting of 

parachute servo the parachute could neither be deployed). 

The damaged  servomechanism  (type DS339HV, made by Corona) was  taken under detailed 

examination  with  an  objective  to  find  a  reason  for  the  fault.  Pictures  of  the  disassembled 

servomechanism are presented in Figure 4. The electronic circuitry was found totally damaged; most 

of  the  parts were  de‐soldered  because  of  overheating,  and motor  control  transistors  also  short‐

circuited. Motor wiring had visibly overheated as well. 

 

Figure 4. Pictures of servomechanism from the crashed plane. 

For a better understanding of the circuitry of damaged servomechanism, the similar one was 

taken under examination. The typical H‐bridge for the brushed DC motor control was found. This 

H‐bridge consists of AO4800B type dual n‐channel metal‐oxide‐semiconductor field‐effect transistor 

(MOSFET) and AO4801A type dual p‐channel MOSFET, both in SOIC‐8 packages, directly connected 

to the incoming power supply wires. None of the internal overcurrent protection circuitry was found. 

Motor winding parameters  for both servomechanisms were measured:  resistance R = 2.50 Ω and 

inductance L = 435 μH for the new one and R = 1.23 Ω, L = 28.3 μH for the damaged, so the internal 

short‐circuited winding  is obvious  in  a damaged  servomechanism. No damages  in  internal gear 

circuit were found. In conclusion, a possible reason for the fault was an external mechanical overload 

on the servomechanism axis, which raised the motor overcurrent and overheating with sequential 

destruction of winding and control circuitry. Decreased servomechanism resistance overloaded the 

power  supply  line, and  the  internal protection circuit of UBEC  reduced  the output voltage. As a 

result, all other servomechanisms connected to the same UBEC supply became inoperative, and there 

was no one circuit for protection. 

To avoid this kind of accident it should be possible to install individual overload monitoring 

and protection circuits for all connected devices, and set the protection parameters corresponding to 

working conditions and power consumption parameters. At the moment, on the market there are 

several types of servomechanisms for UAV usage: analogue and digital controllers, with brushed or 

brushless DC motors, and very different parameters. For accurate protection circuit design, detailed 
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knowledge  about  the  current  consumption,  parameters  of  exact  servomechanism  at  exact  load 

conditions are required, and this data cannot be collected directly on the plane. 

For  the servomechanism examination under different  load conditions,  the custom  test bench 

(Figure 5) was made. The servomechanism was mounted on exchangeable steel plate 1 to make the 

test bench universal for different size servomechanisms. For the measurement of the tension force of 

the spring 2, the usual luggage weighing scale 3 was installed. For the adjustment of the tension force, 

the screw 4 was used. To keep the scale joint to the screw on axial line the rigid screw mount using 

two right angle couplings was made, and the tough enough M10 steel screw was used. The luggage 

weighing scale with a maximum load of 40 kg and resolution of 20 g was used. Schematic diagram 

of the test bench is presented in Figure 6. 

 

Figure 5. Test bench for the servomechanism examination under adjustable load torque. 
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Figure 6. Schematic diagram of the test bench for the servomechanism examination. 

The magnitude of the torque τ on the servomechanism axis O (Figure 6) is a product of the lever 

arm length r and the perpendicular component F┴ of the tension force F (1): 

        sin ,r F r F   (1) 

where θ is the angle between the force vector and the lever arm vector. Because θ is an external angle 

of triangle ABO, it can be expressed as a sum (2): 

     ,   (2) 

where α is an angle of the servomechanism arm from an initial position on the axial line, and γ is an 

angle of the spring deviation from the axial line. The deviation angle γ can be calculated using an 

Equation (3): 

 
 

 
   

0

sin
arctan ,

(1 cos )

r

l r
    (3) 

where l0 is the initial distance between the scale and the adjustment screw joint point A and the spring 

connection  to  the  servomechanism  arm  at point C. Extension  Δl  of  the  spring  if  the  arm  of  the 

servomechanism rotated by angle α can be calculated using the Equation (4): 

 
0 0

sin sin
     .

sin sin

r r
l l l l

   
      

 
    (4) 
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The spring tension force F is proportional to the extension Δl and can be expressed as a sum of 

initial tension force F0, measured when the arm of the servomechanism is on an axial line, i. e., angle 

α = 0, increase of tension force by the extension Δl, presented in the Equation (5): 

 
0

,F k x F k l         (5) 

where  k  is  the  spring  constant.  Finally,  the  torque  applied  to  the  servomechanism  axis  can  be 

calculated using Equation (6): 

   0 0

sin
sin ,

sin

r
r F k l
   

             
    (6) 

where γ can be calculated using Equation (3). Equations (3)–(6) were implemented in the MS Excel 

spreadsheet, and calculated values compared  to  the measured  tension  force results  for  the model 

verification. For  the used  equipment  the  spring  constant  k = 750 N/m was  found  experimentally 

measuring  the  increase  of  tension  force  on  the  extension. The  estimated  torque dependences  on 

servomechanism arm angle for defined initial tension force F0 = 10; 20; 30 and 40 N are presented in 

Figure 7. For calculations, servomechanism arm length r = 15 mm was used, and initial distance l0 = 

0.258; 0.271; 0.284 and 0.298 m for the defined tension force was measured on the built test bench. 

These dependencies have sufficient linearity in the usual ± 50° arm rotation range for plane model 

servomechanisms  and  matches  measured  results,  so  calculated  torque  values  can  be  used  for 

experimental tests. 

   

Figure 7. The estimated torque dependence on servomechanism arm angle for defined initial tension 

force F0. 

For the servomechanism current measurement, the high‐side shunt resistor with an INA169 type 

unipolar current monitor was used (Figure 8). 
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Figure 8. Schematic diagram of the servomechanism current measurement circuit. 

Because  the operating current values of  servomechanisms under  tests were below 3.5 A  the 

shunt resistor value RS = 0.1 Ω was selected. The load resistor value RL = 10 kΩ was used, and as a 

result the current monitor output voltage            
S S

/ 1k 0.1 10k / 1k 1
S L S S
U I R R I I , i.e. the 

output voltage, was proportional to the load current as 1 A to 1 V. 

The full setup for the experimental servomechanism examination is presented in Figure 9. The 

setup consists of a steel plate mounted servomechanism 1, spring 2, weighing scale 3, adjustment 

screw 4, high side current shunt circuit 5, servomechanism control circuit 6, voltage regulator (UBEC) 

TURNIGY UBEC‐7.5A 7  (for better match  the  real supply conditions  in plane), 12 V 20 A power 

supply 8,  four channel oscilloscope ROHDE&SCHWARZ HMO3034 9 for the current and voltage 

shape measurement,  and  digital multimeter MASTECH MS8059 with  computer  interface  10  for 

average current measurement. 

 

Figure 9. Equipment setup for the servomechanism examination under adjustable load torque. 

3. Results 

For a detailed investigation, the same model to the damaged servomechanism (type DS339HV, 

made by Corona) was taken. This is a 32.5 × 17 × 34.5 mm size 32 g weight digital servomechanism 

with metal  gear, which  can work with  supply  voltage  up  to  7.4 V.  The manufacturer  declared 

parameters are presented in Table 1 [20]. 

Table 1. DS339HV manufacturer declared parameters [20]. 

Supply Voltage  Operating current  Stall torque 

6.0 V  0.32 A  0.45 N∙m 

7.4 V  0.42 A  0.51 N∙m 

For  the supply voltage 5 V parameters are not declared, but  if calculated using proportional 

reduction operating current should be 0.28 A, and stall torque equal to 0.35 N∙m. Measurements were 
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made using supply voltage equal to 5 V, 6V and 7.4 V, with variable load in the fixed servomechanism 

arm angle position in range ± 50° and travelling from 0 to 50° and backwards arm angle position. The 

measured idle current was equal to 3.2 mA at all used supply voltages. 

The 20 N load force at 0° servomechanism arm position was selected for the measurement result 

representation because of the match the real load conditions–using the arm with length r = 15 mm in 

angle range from 0 to 50° the load torque linearly increased from 0 to 0.288 N∙m. The obtained current 

measurement oscilloscope pictures using a 5 V power supply are presented in Figure 10. 

 

Figure 10. The DS339HV servomechanism current diagram rotating from 0° to 50° arm position (a) 

and from 50° to 0° position (b) with a 5 V power supply and initial tension force F0 = 20 N. 

The upper line (channel 1) represents the servomotor current change (0.5 A per division) rotating 

from 0 to 50° arm position (torque changes from 0 to 0.288 N∙m) in Figure 10a, and rotating from 50° 

to 0 arm position (torque changes from 0.288 N∙m to 0) in Figure 10b. The lower line (channel 2) shows 

the supply voltage (5 V per division). Rotation with increasing load torque shows a high current jump 

at startup where the maximum value (approximately 1.57 A in this case) is limited only by active 

circuitry resistance, and a further exponential decrease in around 50 ms. At this point, the current 

starts  to  linearly  increase until  the defined position  is reached  in 120 ms after  the start. The  final 

positioning process depends on implemented regulator firmware, and in this servomechanism takes 

another 130 ms adjusting the motor current by pulse width modulation (PWM). The resulting values, 

in  this case, were measured–the current maximum  level at 1.57 A, modulation  frequency 252 Hz, 

duty cycle 48% and mean value 0.75 A. The defined position  is continually regulated  in ~130 ms 

cycles. Rotating  from 50°  to 0 arm position external  force supports  the movement, and  the motor 

current decreases to 0 in 35 ms after start (Figure 10b). The defined position is reached in 110 ms after 

the start, and  from 35  to 110 ms of  the movement, an  increase of  supply voltage  in 20 % can be 

observed because of motor turn to the generation mode. After that, the ~90 ms current pulses shows 

the final positioning by regulator firmware. 

Investigation of the servomechanism under different load and positioning conditions resulted 

in similar processes with only different duty cycle and mean current values or timing changes. The 

main difference is only for stall torque below ~0.16 N∙m, when the gearbox braking is enough to keep 

position without additional motor force and current consumption. If the stall torque exceeded this 

value, or servomechanism was in continuous cycling mode, the heating of the motor was noticed. 

During the tests two similar servomechanisms were damaged: one after a 2 min position keeping 

process with 0.288 N∙m stall load, and another after a similar time of cycling from 0 to 0.4 N∙m. Both 

damaged servomechanisms had similar symptoms: short circuit of motor windings (R = 0.308 Ω, L = 

0.549 μH and R = 0.297 Ω, L = 0.959 μH) and part of H bridge transistors. The resulting increase in 
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current consumption for damaged servomechanisms is presented in Figure 11. Because of only one 

damaged motor winding  the  current  on  stall  torque  load  (Figure  11a,  first  40 ms)  seems  to  be 

unaffected, but rotating the peak current spikes reaches 3.8 A. At the next turn to the 50° position 

(Figure 11b), where oscilloscope settings were changed  to 1.0 A per division,  it  is visible  in more 

detail, and the average current increase is obvious–mean value is shown equal to 2.46 A. Because of 

current increase, the supply voltage pulsations are increased as well (lower line in Figure 11a,b). 

 

Figure 11. Current diagrams of the damaged DS339HV servomechanism rotating from 50° to 0° arm 

position (a) and from 0° to 50° position (b) with 5 V power supply and initial tension force F0 = 20 N. 

Resuming investigation of the Corona DS339HV servomechanism there could be noted, that the 

manufacturer declared  stall  torque value was not  exceeded, but  the measured operating  current 

values exceeded  the declared ones, and  it causes overheating and damages of  servomechanisms. 

Therefore, for the reliable circuit protection design, the appropriate investigations should be made; 

peak and average current values should be measured for the corresponding load. 

Servomechanisms for UAV usage are made using different technologies, not only brushed DC 

motors. The usage of brushless DC motors in servomechanisms grows up, and the internal circuitry 

can vary. For the comparison, the GOTECK BL1511S was selected. This is a 40.8 × 20.2 × 26.1 mm size 

45 g weight brushless digital servomechanism with metal gear, which can work with supply voltage 

from 4.8 to 6.0 V. The manufacturer declared parameters are presented in Table 2 [21]. 

Table 2. BL1115S manufacturer declared parameters [21]. 

Supply Voltage  Idle current  Operating current  Stall torque 

4.8 V  0.3 A  2.8 A  1.0 N∙m 

6.0 V  0.35 A  3.1 A  1.2 N∙m 

For the BL1511S servomechanism, investigation of the 10 N  load force at 0° servomechanism 

arm position was selected for the measurement result representation because of the match of the real 

load conditions, using the arm with length r = 18 mm in angle range from 0 to 50° the load torque 

linearly increases from 0 to 0.168 N∙m. The obtained current measurement oscilloscope pictures using 

a 5 V power supply are presented in Figure 12. The upper line (channel 1) represents the servomotor 

current change (0.5 A per division) rotating from 0 to 50° arm position (torque changes from 0 to 0.168 

N∙m) in Figure 12a, and rotating from 50° to 0 arm position (torque changes from 0.168 N∙m to 0) in 

Figure 12, b. The lower line (channel 2) shows the supply voltage (5 V per division). The measured 

idle current consumption was equal to 43 mA, the current at 0.168 N∙m stall torque load–0.411 A, at 

0.360 N∙m–0.836 A, at 0.502 N∙m–1.95 A. The current pulses had much better filtering in comparison 

to DS339HV servomechanisms; pulsations on stall  torque  load were below 0.5 A, but  the starting 
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current increase remains high; measured peak reaches 3.0 A (Figure 12b). Therefore, for the reliable 

circuit protection design,  the different mechanisms of overload detection  should be used  for  the 

investigated servomechanisms. 

 

Figure 12. The BL1511S servomechanism current diagram rotating from 0° to 50° arm position (a) and 

from 50° to 0° position (b) initial tension force F0 = 10 N. 

4. Discussion 

The simplest way to eliminate the fatal impact of the malfunctioned no mission‐critical device 

to the whole system is a solution to have separate power supplies for components, or use separate 

power converters with short circuit protection  (UBECs). This solution can be  inconvenient due  to 

additional costs, weight and power consumption, so there is a reason to design an intelligent power 

distribution system with an ability to evaluate healthiness of every device, log the data, send a report 

and make a decision about necessity to disconnect or limit some consumers when fault is detected to 

keep the system operable. The controller of the power distribution system should have a separate 

power  supply  converter  from  controlled  devices  to  avoid  influences  of  malfunction.  The 

implementation of overcurrent protection  into  servomechanism as  it was done  in OpenServo  [2] 

project cannot be accepted as a reliable solution because the controller will become powerless if the 

H bridge transistors are shortened. 

The primary aircraft aerodynamic control surfaces, which are critical for the flight (or emergency 

landing) and  the  functionality of which  servomechanism has  to be  tested, even  in case of partial 

failure: ailerons, elevator. Parachute  release servomechanism can also be considered as critical  in 

some cases; nonetheless, parachute servomechanism becomes critical only in case of failure of one of 

the  above‐mentioned  control  servomechanisms. Aileron  servomechanisms  are  critical  for  aircraft 

control, although malfunction of one of the servomechanisms in some cases does not lead to critical 

situations  (depending on  conditions). Nonetheless, malfunction of  elevator  servomechanism will 

most likely lead to the total loss of control of an aircraft. 

The  non‐critical  servomechanisms  (in  particular  Spartan  UAV)  could  be  considered:  flaps, 

rudder.  In  the case of malfunction of one of  the  flap servomechanisms,  it would be preferable  to 

deactivate the servomechanism on the other side of a wing to avoid asymmetrical lift of a wing and 

therefore  the  roll. Nonetheless,  since  the position of  a  failed  servomechanism  (and  therefore  the 

position of flap) could not be known, deactivation of the opposite flap servomechanism might not 

have an expected effect  in  some  cases. Rudder deactivation  in  flight  is not  considered  critical or 

dangerous since rudder control does not influence performance of a fixed‐wing aircraft too much. 

The intelligent power switches with overload protection are not new. They are widely used for 

automotive, avionics and other mission‐critical operations. For example, on the market single drivers 
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with an analogue current sense for automotive operation can be found [22], providing inrush current 

active management by power limitation, overtemperature and under voltage shutdown, overvoltage 

clamp, and off‐state open‐load detection, applicable for resistive, inductive and capacitive loads. The 

application examples for different types of loads and parameter adjustment guidance are provided 

by  the manufacturer  [23].  Similar  solutions  are  provided  by  different manufacturers,  including 

multichannel switching with individual current limiting adjustment. Some products have individual 

automatic restart timers with programmable delay time and restart period [24], or different types of 

operations (re‐triggerable, latched or foldback) can be selected, including the ability to operate in a 

rad‐hard  environment  [25].  In  our  case,  the  overcurrent  protection  should  be  provided  for  the 

dynamically variable load; the peak, short term and long‐term overcurrent should be evaluated, and 

different protection scenarios could be used to realize the fault tolerance of the power distribution 

system, and to keep the maximum available level of UAV operation. 

5. Conclusions 

In conclusion, the main rules for the UAV intelligent power distribution system design could be 

defined: 

Each  consumer  should be  connected  to  the  supply  through  the  individual high  side power 

switch (e.g. p‐channel MOSFET). 

Each consumer should have the individual high side current monitor circuitry (e.g. high side 

shunt resistor with a monitor circuit or Hall Effect current sensor). 

The  controller  should  have  the  independent  supply  and  ability  to  program  the  problem 

recognition features (e.g. peak overcurrent value, short term average overcurrent value, long term 

average overcurrent value, term intervals; based on measured current consumption conditions using 

proposed test bench) and action on a problem definition (based on controlled device usage) with a 

condition reporting by telemetry system and full data storage for the further analysis. For example, 

for the investigated DS339HV servomechanism used for parachute control could be recommended 

two types of action: 

a) If  in  10  s  timing  interval  (normal  operation  there  are  few  seconds  for  parachute 

servomechanism) the average current is more than 500 mA the protection circuit should 

limit the current to the 300 mA (declared operation level) to avoid the overheating; 

b) If  in  1  s  timing  interval  the  peak  current  five  or  more  times  exceeds  2  A,  the 

servomechanism  current  should  be  limited  or  disconnected–there  are  symptoms  of 

damage. 

It is advisable to provide connectivity to the existing popular UAV controllers (e.g. PixHawk, 

OpenPilot, etc.). 
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