FHESPE

UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
scusnan INNOVACION PARA LA EXCELENCIA

DEPARTAMENTO DE CIENCIAS DE LA ENERGIA Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA EN MECATRONICA

TRABAJO DE TITULACION, PREVIO A LA OBTENCION
DEL TITULO DE INGENIERO EN MECATRONICA

TEMA: INVESTIGACION, DISENO Y CONSTRUCCION DE
UN PROTOTIPO DE VEHICULO AEREO NO TRIPULADO TIPO
FIXED WING CAPAZ DE SEGUIR UNA TRAYECTORIA DE
VUELO PREDEFINIDA PARA LA ADQUISICION DE
IMAGENES.

AUTORES:
DIEGO GABRIEL CHANO TOMARIMA
JUAN ANDRES GARCES ALBAN

DIRECTORA: ING. ANDREA CORDOVA

LATACUNGA

2018



UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
INNOVACION PARA LA EXCELENCIA

DEPARTAMENTO DE CIENCIAS DE LA ENERGIA Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA EN MECATRONICA

CERTIFICACION

Certific6 que el trabajo de titulacion, “INVESTIGACION, DISENO Y
CONSTRUCCION DE UN PROTOTIPO DE VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO TIPO FIXED WING CAPAZ DE SEGUIR UNA TRAYECTORIA
DE VUELO PREDEFINIDA PARA LA ADQUISICION DE IMAGENES”
realizado por los sefiores Diego Gabriel Chano Tomarima y Juan Andrés
Garcés Alban, ha sido revisado en su totalidad y analizado por el software
anti-plagio, el mismo que cumple con los requisitos tedricos, cientificos,
técnicos, metodologicos y legales establecidos por la Universidad de la
Fuerzas Armadas ESPE, por lo tanto me permito acreditarlo y autorizar a los
sefores Diego Gabriel Chano Tomarimay Juan Andrés Garcés Alban para

gue lo sustente publicamente.
Latacunga, 6 de Marzo del 2018

Atentamente:

_
%w[ Lea Condlopre_

Ing. Cérdova Andrea.

DIRECTORA



ESPE

UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
scuncan INNOVACION PARA LA EXCELENCIA

DEPARTAMENTO DE CIENCIAS DE LA ENERGIA Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA EN MECATRONICA

AUTORIA DE RESPONSABILIDAD

Nosotros, Diego Gabriel Chano Tomarima, con cédula de ciudadania N°
1724579915 y Juan Andrés Garcés Alban, con cédula de ciudadania N°
1804476479, declaramos que este trabajo de titulacion “INVESTIGACION,
DISENO Y CONSTRUCCION DE UN PROTOTIPO DE VEHICULO AEREO
NO TRIPULADO TIPO FIXED WING CAPAZ DE SEGUIR UNA
TRAYECTORIA DE VUELO PREDEFINIDA PARA LA ADQUISICION DE
IMAGENES” ha sido desarrollado considerando los métodos de investigacion
existentes, asi como también se ha respetado los derechos intelectuales de

terceros considerandose en las citas bibliogréaficas.

Consecuentemente declaramos que este trabajo es de nuestra autoria, en
virtud de ello nos declaramos responsables del contenido, veracidad y alcance

de la investigacion mencionada.

Latacunga, 6 de Marzo del 2018

Diego Gabriel Chano Tomarima Juan Andrés Garcés Alban

C.C.: 1724579915 C.C.: 1804476479



UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
INNOVACION PARA LA EXCELENCIA

\) ESPE

DEPARTAMENTO DE CIENCIAS DE LA ENERGIA Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA EN MECATRONICA

AUTORIZACION

Nosotros, Diego Gabriel Chano Tomarima y Juan Andrés Garcés Alban,
autorizamos a la Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE publicar en la
Biblioteca Virtual de la Institucidbn el presente trabajo de titulacién
“INVESTIGACION, DISENO Y CONSTRUCCION DE UN PROTOTIPO DE
VEHICULO AEREO NO TRIPULADO TIPO FIXED WING CAPAZ DE
SEGUIR UNA TRAYECTORIA DE VUELO PREDEFINIDA PARA LA
ADQUISICION DE IMAGENES” cuyo contenido, ideas y criterios son de

nuestra autoria y responsabilidad.

Latacunga, 6 de Marzo del 2018

Diego Gabriel Chano Tomarima Juan Andrés Garceés Alban

C.C.: 1724579915 C.C.: 1804476479




DEDICATORIA

El presente proyecto dedico orgullosamente a mi madre
Carmelina Chano quien supo brindarme su amor y apoyo
incondicional. Todo te lo debo a ti mama porque tu estas
desde el principio de mi vida, cultivandome para ser una
persona de bien. Mamita tu eres mi ejemplo a seguir, ya
que me ensefiaste que no hay nada imposible y él que
persevera alcanza. Dios supo recompensarme contigo, te

amo mamita.

También dedico este proyecto a mi familia, mi hijo y mi
esposa, Santiago y Mariuxi, quienes se convirtieron en mi
fortaleza de vida ya que depositan su confianza y su amor
en mi persona. La vida nos presenta momentos hermosos

y maravillosos y siempre Dios esta presente en ello.

Diego Gabriel Chano Tomarima



Vi

DEDICATORIA

El presente proyecto dedico con gratitud a mis Padres,
Rosa Alban y Juan Garcés, quienes me han brindado su
apoyo incondicional durante el transcurso de mi vida
estudiantil y que gracias a sus consejos y ejemplo he
podido desenvolverme con éxito ante la vida, siempre

atesoraré sus consejos y su carifio.

A mi hermano, Jonathan Garcés, que se ha convertido
en un motivo mas para buscar constantemente una
mejora profesional y personal con el simple objetivo de

ser un ejemplo y apoyo en su vida.

Juan Andrés Garcés Alban



AGRADECIMIENTO

Primeramente, agradezco a Dios por permitir culminar una
parte de mi vida estudiantil y desarrollar con éxito este
proyecto junto a las personas que colaboraron y que nos

impartieron conocimientos y ayuda profesional.

Agradeciéndole a nuestra tutora Andrea Cérdova por su
cooperacion profesional, y por ser una valiosa guia para la
universidad de las fuerzas armadas ESPE extension
Latacunga y en nuestro trabajo de titulacion. A Eduardo
Carrillo por colaborarnos como piloto de nuestro prototipo,
sobresaliendo en su campo ocupacional a nivel del

Ecuador.
Y a mi compafiero Juan Andrés Garcés por permitir que se

lleve a fin este proyecto, aportando con sus ideas y

alegrias, con el fin de cumplir nuestro obijetivo.

Diego Gabriel Chano Tomarima

Vi



viii

AGRADECIMIENTO

En primer lugar, agradezco a mi madre Rosa y a mi
padre Juan que con su ayuda logre finalizar con éxito este
proyecto. Por su apoyo y carifio, a mi prima Verdnica
Vasco que en momentos dificiles siempre estuvo
presente. A mis tios, Yolanday Luis Garcés por su apoyo
incondicional y buenos deseos con el objetivo de finalizar

el proyecto.

También agradezco a mi tutora Andrea Cérdova por su
motivacion, comprension y tiempo que nos ha brindado
durante toda la aventura vivida al realizar la tesis. A
Eduardo Carrillo por compartir su experiencia y tiempo al
convertirse en el piloto del proyecto.

Finalmente, a mi compafiero y amigo Diego Chano que
al son de bromas y preocupaciones se convirtid en una

ayuda y apoyo fundamental para concluir este proyecto.

Juan Andrés Garcés Alban



INDICE DE CONTENIDOS

CARATULA L.ttt ettt et et e et e et e e e e eaeereeeaeaneas i
CERTIFICACION ...ttt i
AUTORIA DE RESPONSABILIDAD ...t iii
AUTORIZACION ..ottt ete e iv
DEDICATORIA ..ottt ettt ete e eee e v
AGRADECIMIENTO ...ttt vii
INDICE DE CONTENIDOS ..ottt ettt iX
INDICE DE TABLAS ...ttt ettt Xiii
INDICE DE FIGURAS. ...ttt ettt Xiv
NOMENCLATURA ... oot XVii
RESUMEN ... .ottt ettt ettt et e et e e eeeeeeeee e XiX
AB STRACT .ottt XX

CAPITULO |

1. PROBLEMATICA E INVESTIGACION......ccoiieiieeceeeeeeceeeeee e 1
1.1, INEFOAUCCION ...t 1
1.1.0. ANEECEUENTES ...ttt nnneee 1
1.2.2. JUSHIFICACION ... 2
1.1.3. Planteamiento del Problema.................euuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiie 3
O B o 010 1 (S N 3
1.2. Vehiculos Aéreos No Tripulados ................ueveueeiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieaae. 3
R B o 151 0] £ T F OO PUPPP PPN 4
1.2.2. ClaSIfICACION ......uuiiiiieiee et 5
R T AN o o= T[] [ PP 7
BV =T o | = 1= 1S 7
1.2.5. DESVENLAJAS ...cevvviieeeiiii e ettt e e e e e aaaa 7
1.3. ACTOTINAIMICA ....eteeiiieeeeeeeiiite ettt e e e e e e e e e e e e e e anneneees 8
1.3.1. Perfil ABrOdiNAMICO .......ooiiiiiiiiiiee e 8
1.3.2. Partes de un UAV tip0 FiXed WiNg..........uuuuuummmiimiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieneennns 9

1.3.3. FUBIZAS A VUECIOD ... e 10



1.3.4.

1.3.5.

Flujo Laminar y TUrbulento ...............uiiiiiiee i 12

ANALISIS CFD ..o e 13

CAPITULO Il

2.
2.1.

2.1.1.
2.1.2.
2.1.3.
2.1.4.
2.1.5.
2.1.6.
2.1.7.
2.1.8.
2.1.9.
2.2
221
222
2.2.3
224
2.2.5
2.2.
2.2.1.
2.2.2.
2.2.3.
2.2.4.
2.2.5.

2.2.6.

SELECCION DE COMPONENTES .....ooviiiiiiiieeiiecieceecee e e 14
Componentes EIECIIONICOS ......coiveeiiiiiiiiiiiiie e 14
MOLOT Y HEIICE ... 14
ESC Y BEC .ottt 17
Controlador de VUEIO .........uuiiiiiiiieiee e 17
TUDO PIOT.....eeee e 21
ACCESONOS ...ttt e ettt e e e e e e e et e e e e e e e s r e e e e e e e e a e 22
G S e 22
Sistemas de COMUNICACION..........cooiiiiiiiiiiiee e 23
SEIVO MOTOIES....ciiiiiiie et 25
BALEITA ... 26
Descripcion y Selecciéon Componentes MeCaniCos ...............eevvvevnnnnns 27
AINTIAMIE ..t 27
ConfiIgUIaCION AlBF.........ooeeiieieie e 27
Configuracion del tipo de Cola ..., 28
Materiales utilizados en la construccion de UAV Fixed Wing............. 29
Seleccion del Airframe final ..., 30
DISENA0 eI AlB... ... 32
Seleccion del Perfil AerodinamiCo.............oeevvieiiiiiiiiiiiiiiieeee e 32
Relacion superficie del ala—carga alar ............ccccceeveeiieiiiiiiiiieeeeee, 38
Longitud del ala, cuerda media 'y forma del ala.................cooovveeen.. 39
Conicidad del @la ..........coooeeeiieeee 43
DIEAID .t 44

Ala central Yy @lerones ........ccoooi i 45



Xi

2.2.7. Velocidades del UAV ...t 46
2.2.8. Estructura y Aerodinamica del ala .............cccovvvvviiiiiiiie e 47
2.3. Disefio del FUSEIAJE ........uuvuiiii e 51
2.3.1. Seleccidn del tipo de FUSelaje ............ceeieiieiiiiiiiie e 51
2.3.2. Dimensionamiento de la Cola...............uuviiiiiiiiiiiiiiiii 55
2.3.3. Estabilizador Horizontal ... 56
2.3.4. Estabilizador VErtiCal ..............uuuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii 58
2.3.5. Tubo de unidn de Cola FUSEIQJe ............uuuurimiiiiiiiiiiiiiiiiiiiinenenns 61
2.3.6. Estructura y Aerodindmica del fuselaje...........cccccuuvvvriviiiiiiiiiiiiniiiiinnnns 62
2.4. Aerodinamicay Equilibrio del UAV ... 63

CAPITULO Il

3. CONFIGURACION DE LA TARJETA CONTROLADORA ................ 66
3.1. Conexion de accesorios de Pixhawk ... 66
3.2, MISSION PIANNET ....iiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 67
3.3.  Firmare cargado para €l UAV ...........ccociuimmimmiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieniiiiieiennns 67
3.4. Configuracion de hardware obligatorio en Mission Planner ................ 68
3.5, Armado del AVION.......oooi i 71
3.6.  Canales del AViON ...............uuuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiii 71
I S 1 1 (o] 14T [0 ] R 72
3.8. Sistema TEC (Total Energy Control System)............cccuvevvveeeieveiiinnnnns 74
3.9. Configuracién del sensor de velocidad aerodindmico......................... 75
3.10. Interface MiSSION PIANNEr............ooiiiiiiiiiiiiiee e 75

CAPITULO IV

4. PRUEBAS Y RESULTADOS ... 78
4.1. Prueba de funcionamiento en modo manual durante la manana........ 78
4.2. Prueba de funcionamiento en modo manual durante la tarde............. 79

4.3. Prueba de funcionamiento en modo RTL.....c.vvvieiiie e 81



Xii

4.4. Pruebas de funcionamiento en modo automMAatiCo ........ccovevveevenveeneennns 84

4.5. Comprobacion del seguimiento de trayectoria.............ccccevvvvvvvnnnneennn. 89

CAPITULO IV

5. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES......ooieeee e, 91
B L. CONCIUSIONES ..eeeeeeee e ettt et e e e e e e e eeeens 91
5.2, RECOMENUACIONES ..ottt et e e e eens 92
REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS ...t 94
AN X O S e 101

CERTIFICACION ... ettt 102



Xiii

INDICE DE TABLAS

Tabla 1.
Tabla 2.
Tabla 3.
Tabla 4.
Tabla 5.
Tabla 6.
Tabla 7.
Tabla 8.
Tabla 9.

Tabla 10.
Tabla 11.
Tabla 12.
Tabla 13.
Tabla 14.
Tabla 15.
Tabla 16.
Tabla 17.
Tabla 18.
Tabla 19.
Tabla 20.
Tabla 21.
Tabla 22.
Tabla 23.
Tabla 24.

Relacion Empuje/ Peso de acuerdo al tipo de avion.................... 14
Empuje o velocidad respecto a valores de Kv ............ccceveivieeenn. 15
Relacion Potencia/ Empuje respecto a valores de Kv.................. 15
Caracteristicas Técnicas Erle - Brain.........ccccccceevviiiiiiiiieneeeennnns 18
Caracteristicas Técnicas BeagleBone Blue ..............ccccoeeeeeeennnns 19
Caracteristicas Técnicas PixhawkK.............cccccceviiiiiiiiiiinnnnn, 20
Valores tipicos del nimero de Reynolds...........ccccceeeeeieeiivieiinnnnnn. 34
Perfiles de bajos niUmeros de Reynolds............cccceeveeeeiiiniiinnnnen. 35
Coeficientes en funcion de a segun el perfil ..., 35
ValoreS de CA ... e 38
Ventajas y Desventajas segun el tipode ala..............ccceevevvvvnnnnnn. 42
[RT=To [FTodoi o] I 0 L= 04 N 43
Datos generales del ala ...........cccooveeiiiiiiiiii e, 47
o U= L =T o TN O o 72
Parametro SERVON_FUNCTION .......cccoviiiiiiiiiiiee e 72
Semana del 11 al 17 de septiembre del 2017 ...........cccoeeeeeeeeeenens 78
Semana del 18 al 24 de septiembre del 2017..........ccoeeveevinnnnnnn. 80
Semana del 25 al 30 de Septiembre de 2017 .........ccccevvvvvvveennnn. 81
Valores adquiridos €n Modo RTL...........uuuuuviimiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiniieinnns 81
Modo automatico del 8 al 28 de Octubre ............cccuvvvvvviiiiiinnnnnns 84
Distancia de actualizacion de direCCion ...............eevvvvvvvvernnennnnnnnns 88
Validacién del seguimiento de trayectoria...........cccoeeeeeeeeeeeinnnnnnnn. 88
Datos del Chi cuadrado...........coevviiiiinieiiiieice e 90

Valores de Chi CUAAIradO ......ovieeiee e 20



Xiv

INDICE DE FIGURAS

Figura 1. Avion de radio control QUEEN Bee ..........cvvviiiiiieiiiiieiceie e 5
Figura 2. Clases de MUILITOtOreS ........coovvvviieeiiiiiee e 6
Figura 3. Partes de un perfil aerodin@micCo. ...........coooiiiiiiiiiiiieeiniiiiiiieeeeenn 8
Figura 4. Partes principales de un UAV Fixed WiNg ........cccccovvvviiiiiiiiiininnnnnn. 9
Figura 5. Fuerzas de VUEIO ..........coooeeiiiiiiie e 11
Figura 6. Tipo de flujos en el aire...........ccooeeieiiiiiiiiiicii e, 12
Figura 7. ANAIISIS CFD .......uviiiiii e 13
Figura 8. Motor Turnigy G15 Brushless OUtrunner ...........ccccccvvvvvvveiiininnnnn. 16
Figura 9. Hélice biplano 12X8E .........ccoooiiiiiiiiiiiieeeeieeeee e 16
Figura 10. Electronic Speed Control .............ccoovviiiiiiiiiii e 17
Figura 11. Erle — Brain LINUX ......ccoouiiiiiiiiiii e e 18
Figura 12. Beaglebone BIUE ... 19
Figura 13. PiXNAWK .......coooiiiiiiiiiiiie 20
Figura 14. TUDO PItOL.........ueeiiie e e e e e e e e eeenns 21
FIQUIA 15, BUZZEN ... i 22
Figura 16. INTEITUPLON ....ccoeiiiiiiiiiiiiii e 22
FIQUIra 17. GPS . 23
Figura 18. Radio MOUEM .......coiiiiiiiieeee e e e 23
Figura 19. Radio de telemetria 915 Mhz...........oooviiiiiii i, 24
Figura 20. Radio control Turnigy FS THIOX-B ......coooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeee 24
Figura 21. Receptor FRSKY DAR-11.....ccooiiiiiiiiiiiiiiiiiieee 25
FIQUra 22. SEIVOMOTOL .......uviiiiee e e e e e e e e e e e e e e e e e e eeeeanes 25
Figura 23. Tipos de Configuracion Alar...............ooviieiiii e, 27
Figura 24. Configuracion Alar MoNOPIan0...........ccoouiiiiiiiieieee e 28
Figura 25. Configuracion de Tipo de Cola .........ccccvvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieee 28
Figura 26. SKywalker UAV .........coooiiiiiiiiie et 31
Figura 27. Aero-M Fixed WINQ UAV ... 31
Figura 28. Techpod UAV ... 32
Figura 29. Coeficiente de sustanciacion de perfiles alares................cccee. 33
Figura 30. ANQUIO 0 AtAGUE..........ccveiveeeeeeeeee e e 36
Figura 31. Cl respecto al angulo de ataque ...........ccceevvvvvvvevieiiiiiieeeeeeeeeeeee, 36
Figura 32. Coeficiente de Arrastre respecto al &ngulo de ataque................. 37



Figura 33.
Figura 34.
Figura 35.
Figura 36.
Figura 37.
Figura 38.
Figura 39.
Figura 40.
Figura 41.
Figura 42.
Figura 43.
Figura 44.
Figura 45.
Figura 46.
Figura 47.
Figura 48.
Figura 49.
Figura 50.
Figura 51.
Figura 52.
Figura 53.
Figura 54.
Figura 55.
Figura 56.
Figura 57.
Figura 58.
Figura 59.
Figura 60.
Figura 61.
Figura 62.
Figura 63.
Figura 64.
Figura 65.
Figura 66.

XV

Coeficiente de momento respecto al angulo de ataque.............. 37
Alargamiento del ala.............oovviiiiiiiiiii 39
Arrastre INAUCIAO .......uieii e 40
Arrastre inducido respecto @ AR .....coooovieeiiiiie 40
Diedro para estabilidad................ccoovviiiiiiiii e 44
Angulo de deflEXiON ..........covieeeeee e 45
Estructura interna del ala.............cooooiiiiiii 48
Deformacion del ala...........ccoooeeeeieei e 48
Presion en el extrados del ala.............ccvvveeeeiieiiiiiiiiiiieeeeeee 49
Distribucion del aire en el extradds del ala ..............coooeeeeeeee. 49
Distribucion del aire en el intradés del ala ..., 50
Presion en el extradds del ala............ccccooeeeeiee, 50
Presion en el intradds del ala..............ccoeeeeeeeeee 51
(@1 o 11 o r=T= fo o |1 T T o1 o] o TR 51
Fuselaje Tipo construccion Compuesta..........cccovvvvvviiiiieeeeeeenennns 54
Cabina del UAV FiXed WING ..........cuuuuuiiimiimiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiennenenns 54
Distribucion del aire en la cabina............cccooveeeiiiiiiiiiiiiie e, 55
Presiones en la cabina del UAV ..., 55
Parte fija y movil del estabilizador horizontal .............................. 58
Parte fija y movil del estabilizador vertical ...................coeeeeee. 60
Cola del UAV ...t 60
Distribucion del aire y sus respectivas velocidades.................... 61
Presiones en lacoladel UAV ... 61
UniOn Cola-FUSElaje ..........ooiuuiiiiiiiieeeeeeeeee e 62
Distribucion del aire en el fuselaje y sus velocidades................. 62
Presiones en el fuSelaje.........cccooveieeiiiieiiiiiiie e 63
Distribucién del aire en el prototipo.........cccoeeeeeeiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeens 63
Presion en el prototipo ............eeeiieiiriiiiiiiiiieee e 64
Ubicacion del Centro de gravedad............ccccccvvvviiiiiiiiiiiiiiinnnnnn, 64
Estabilidad Lateral ... 65
Estabilidad Longitudinal ... 65
Centro de gravedad de UAV .............uuviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiinenes 65
Conexion de accesorios PiXNawkK .................eeevvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiinnn, 66
Software MiSSION PlanNer ...............uuvvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeee. 67



Figura 67.
Figura 68.
Figura 69.
Figura 70.
Figura 71.
Figura 72.
Figura 73.
Figura 74.
Figura 75.
Figura 76.
Figura 77.
Figura 78.
Figura 79.
Figura 80.
Figura 81.
Figura 82.
Figura 83.
Figura 84.
Figura 85.
Figura 86.
Figura 87.
Figura 88.
Figura 89.
Figura 90.
Figura 91.
Figura 92.
Figura 93.

XVi

Carga de firmware al PIXhawK ..........cccooeeeeiiiiiiiiiiiiee e, 68
Posiciones de calibracion del acelerometro.............cccoeeeeeeeeenn. 68
Calibracion de radio CONtrol ..............uvvviviiiviiiiiiiiiiiiiiiiieeieen. 69
MOAOS A€ VUEIO ... e e 70
Calibracion de la brajula ...........cooovviiiiiiie e, 71
INEEITACE ... 76
Panel de [a MiSiON.........cooooeeeiiiiiee 77
Lanzamiento del uav en lamafiana..........ccccceeeeeveeiiiiiiineeeeeeeeens 78
Despegue del UAV en lamafana...........ccccoeeeeeeeeeeeeeeieeeeeeeeee 79
Vuelo del UAV en la mafana..........ccooeeeeeeeiiieeeeee, 79
Lanzamiento del uav en latarde.........cccccoeeiieieiiiiiiiiiiiiiieeeeeeees 80
Despegue del UAV en latarde ... 80
Vuelo del UAV en latarde........cccooeveeeeeiiiieiiiiiiie e 81
En contra (izquierda) y a favor (derecha) del viento ................... 82
Lanzamiento del UAV para la prueba en modo RTL .................. 82
Despegue del UAV para la prueba en modo RTL...........cceeeeeens 83
Vuelo del UAV en MOodO RTL ...uuuuiiiiieeeiiiieicieee e 83
Vuelo del UAV en modo RTL a favor del viento.......................... 83
Vuelo del UAV en modo RTL en contra del viento...................... 84
POSICION de HOME.....ccooeee e, 85
MOAO MaANUAL .........oiieieeiieeee e e e 85
MOAO RTL .t e e e e e e e 86
Cambio al Modo AULOMALICO.........uuverrrrriiiiiiiiiiiriiiiiiieieeeienaeeeeanees 86
Ruta finalizada ...........coooiiiiiiie e 86
Imagen proxima al Waypoint 3 ..., 87
Imagen proxima al Waypoint 4 ..........ooovviiiiieeeeeeeeeceee e 87
Imagen préoxima al Waypoint 6 .............eeeeieeeeiiiiiiiieeee e 87



NOMENCLATURA

UAV: Vehiculo aéreo no tripulado
C: Coeficiente de descarga

a: Angulo de ataque

R.: Nimero de Reynolds

v: Velocidad del fluido

[: Longitud de la cuerda

u: Viscosidad dinamica del fluido
C;: Coeficiente de sustentacion

C4: Coeficiente de arrastre

C,,: Coeficiente de momento

CA: Carga Alar

S: Superficie alar

AR: Aspect ratio

P: Peso del prototipo

CAM: Cuerda aerodinamica

b: envergadura

A: Relacion de conicidad

C,: Cuerda de raiz (en el eje de simetria del ala)
C;: Cuerda en las puntas del ala
0Ayyp: Angulo de deflexion superior
54 4own: Angulo de deflexién superior

%

beraiaa- VelOCidad de entrada en pérdida

XVii



XVili
p: Densidad del aire
Cimax. Co€ficiente de sustentacibn maximo
Vaespegue: Velocidad de despegue
Vr: Velocidad de rotacion
Vaterrizaje- Velocidad de aterrizaje
x: Valor seleccionado
h¢: Altura del fuselaje
l: Longitud del fuselaje
S.: Superficie del estabilizador horizontal
Sme: Superficie movil del estabilizador horizontal
S¢e. Superficie fija del estabilizador horizontal
AR,: Aspect ratio del estabilizador horizontal
l.: Longitud del estabilizador horizontal
S, Superficie del estabilizador vertical
Sma: Superficie movil del estabilizador vertical
Srq- Superficie fija del estabilizador vertical
ARy Aspect ratio del estabilizador vertical
l4: Longitud del estabilizador vertical
WP: Waypoint

WP Radius: Waypoint Radio



XiX

RESUMEN

El presente trabajo de titulacion tiene la finalidad de disefiar y construir un
prototipo de vehiculo aéreo no tripulado tipo fixed wing que presente
caracteristicas modulares que le permitan ser liviano y portétil, esto con la
finalidad de seguir una trayectoria de vuelo predefinida para la adquisicion de
imagenes. El modelo se valida empleando un software de disefio con
herramientas de analisis estructural que permita disefiar un ala capaz de
soportar el peso del prototipo en vuelo ademas de una carga adicional,
también se realiza un andlisis de fluidos dinamicos para el disefiar de forma
aerodindmica el UAV considerando una distribucién adecuada del aire y de
las presiones en las diferentes partes del mismo. Para la construccion se
utiliza fibra de carbono para la cabina, panal de fibra de vidrio para los
estabilizadores mientras que madera de balsa para la estructura del ala,
alerones, timon y elevador. El control se lo realiza mediante la tarjeta Pixhawk
y sensores que permiten identificar la orientacion, localizacion, altitud y
velocidad del prototipo. Para la configuracion de la tarjera se emplea el
software Mission Planner el cual permite calibrar los sensores y ejecutar un

plan de vuelo.

PALABRAS CLAVE:

e CONTROL AUTOMATICO

e ROBOTICA

e VEHICULO AEREO NO TRIPULADO
e ADQUISICION DE IMAGENES
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ABSTRACT

The purpose of this graduation project is to design and build a prototype of a
fixed-wing unmanned aerial vehicle with modular characteristics that make it
light and portable, so it can follow a predetermined flight path for image
acquisition. The design is validated using a design software with structural
analysis tools in order to design a wing capable of supporting the weight of the
prototype in flight as well as an additional load. The software also performs a
dynamic fluid analysis to design an aerodynamically adequate model
considering a proper distribution of air and pressure in different parts of the
prototype. Carbon fiber is used for the cabin construction, fiberglass
honeycomb for the stabilizers, and balsa wood for the wing structure, ailerons,
rudder and elevator. The control is done through the Pixhawk card and sensors
that allow identifying the orientation, location, altitude and speed of the
prototype. For the configuration of the card, the Mission Planner software is
used, which allows calibrating the sensors and executing a flight plan.

KEYWORDS:

* CONTROL AUTOMATIC

« ROBOTIC

« UNMANNED AERIAL VEHICLE
* ACQUISITION OF IMAGES



CAPITULO |

1. PROBLEMATICA E INVESTIGACION

1.1. Introduccién

1.1.1. Antecedentes

Los vehiculos aéreos no tripulados son un ente de investigacion en paises
del primer mundo en el area de innovacién y tecnologia ya que permiten
realizar tareas en lugares de dificil acceso. Tuvieron su origen a inicios de la
segunda guerra mundial cumpliendo la funcion de entrenar y formar a las
fuerzas de artilleria antiaérea, ademéas de utilizarlos en misiones de

reconocimiento de armamento enemigo.

Los primeros prototipos sirvieron como base para la creacion de aviones
de combate y transporte. Los avances logrados a lo largo de los ultimos afios
otorgaron a los vehiculos aéreos no tripulados tipo Fixed Wing versatilidad y
confiabilidad al cumplir sus objetivos. Sus principales aplicaciones son:
alcanzar zonas inaccesibles para el reconocimiento y monitoreo geografico,
monitoreo de sembrios de plantas ilicitas como la marihuana, misiones de
busqueda de personas, operaciones de inteligencia en zonas enemigas,

triangulacion de posicion de objetivos especificos, entre otras.

Existen empresas dedicadas al desarrollo de drones y aviones no
tripulados pero sus productos alcanzan precios exorbitantes tal es el caso que
Ecuador en el 2009 adquirié por 23 millones de doélares estadounidenses una
flota de aviones no tripulados de procedencia israeli cuyo mantenimiento se
estima en 1.5 millones de ddlares por cada afio convirtiéndose en una solucién
muy costosa para el patrullaje contra el narcotrafico y la delincuencia en alta

mar. (Noticias RT en espaiiol, 2014)

Ecuador y Brasil estuvieron trabajando para crear un avion no tripulado
para ser implementado por los paises de la Unidn de Naciones Suramericanas
(UNASUR) los cuales no debian ser exclusivamente de uso militar, sino que

podrian usarse para realizar vigilancia fronteriza y monitoreo en zonas



afectadas por fenomenos naturales, entre otras actividades. Este proyecto no

tuvo el impacto esperado. (Noticias RT en espafiol, 2014)

1.1.2. Justificacion

La necesidad de emplear medios tecnoldgicos para fortalecer la seguridad
de las personas es indispensable para vivir en un entorno de confianza y de
paz. El disefio y construccion de aviones no tripulados en Ecuador es muy
poco investigado debido a que el estado o empresas privadas no cuentan con
los suficientes recursos econdémicos para llevarlos a cabo. A simple vista la
solucién més rapida y facil es comprar este tipo de avion, pero esto conduce
a una dependencia tecnolégica.

Los vehiculos aéreos no tripulados cumplen con facilidad tareas que a
humanos les llevaria demasiado tiempo completar. En los Ultimos afios en
paises del primer mundo se ha dado importancia al desarrollo, construccion e
implementacion de drones y aviones capaces de alcanzar zonas de dificil
acceso en la busqueda del cumplimiento de tareas como patrullaje y vigilancia

en la selva y en alta mar.

Actualmente en el pais el sector privado emplea drones con
procesamiento de imagenes para cumplir tareas especificas dentro de la
empresa. El sector publico especificamente la Fuerza Aérea Ecuatoriana
(FAE) busca implementar aviones no tripulados como reemplazo de
helicopteros al patrullaje de la frontera sur y norte la cual recibe infiltraciones

de parte narcotraficantes.

Cuando ocurren desastres naturales se presenta la importante mision
reconocer la magnitud de la destruccion ocasionada por estos, debido a que
es primordial identificar las zonas criticas donde la ayuda es urgente para la

supervivencia de las personas.



1.1.3. Planteamiento del Problema

A nivel comercial en el Ecuador existen pocas empresas que ofertan el
servicio de reconocimiento geografico y de vigilancia mediante el uso de
vehiculos aéreos no tripulados, éstas Unicamente son intermediarios de
grandes empresas internacionales. Las empresas privadas buscan utilizar los
UAV tipo multirotor por su facil, rapido y menor costo de implementacion, pero
su disefio las limita a aplicaciones especificas debido a su corto alcance y

poca autonomia de vuelo.

Actualmente en el Ecuador la Unica manera de adquirir un vehiculo aéreo
no tripulado tipo Fixed Wing es a través de la compra en el extranjero a un
precio muy elevado. La Fuerza Aérea Ecuatoriana es la Unica entidad publica
que se encuentra investigando el disefio y construccién de vehiculos aéreos
no tripulados, pero sus disefios son de costoso mantenimiento y dificil

transporte impidiendo el rapido reconocimiento de una zona determinada.

La naturaleza es impredecible por lo que los desastres naturales
ocasionan un gran numero de pérdidas humanas y en un porcentaje
moderado se debe a la falta de ayuda inmediata, debido a que los medios
empleados para la identificacion de las zonas criticas del desastre se
encuentran en mantenimiento, fuera de servicio o muy lejos de la zona del
desastre para movilizarnos de forma rapida permitiendo que se pierda tiempo

valioso para salvar a personas.

1.1.4. Hipétesis

¢ El disefio y construccién de un prototipo de vehiculo aéreo no tripulado
tipo Fixed Wing permitira mediante el seguimiento de una ruta de vuelo

predefinida adquirir imagenes?

1.2. Vehiculos Aéreos no Tripulados

Un vehiculo aéreo no tripulado o UAV denominado asi por sus siglas en
inglés (Unmanned Aerial Vehicle), es un dispositivo que puede ser



completamente autonomo o pilotado, existe una gran variedad de estos
dispositivos al igual que sus aplicaciones, que en su mayoria se han
desarrollado para uso militar y de investigacion. Sus diferentes aplicaciones
ya sean militares o civiles tienen grandes ventajas frente a plataformas aéreas
tripuladas ya que al no poseer pilotos humanos son perfectos para realizar
misiones peligrosas, de largos periodos de tiempo y donde la vida del piloto
sufre riesgos. También se puede decir que estas plataformas tienen un
beneficio significativo al no depender del factor humano. (Sanchez, Mulero, &
Saumeth, 2013)

1.2.1. Historia

Los primeros vehiculos aéreos no tripulados sirvieron como bancos de
pruebas para el desarrollo de vehiculos aéreos tripulados, estos diversos
modelos fueron desarrollados en el siglo XIX por inventores destacados como

lo fueron Caley, Stringfellow y DuTemple.

Reino Unido, 1916. El capitdn A.H Low construyé uno de los primeros
vehiculos aéreos no tripulados bautizado con en el nombre de Aerial Target,
controlado mediante radio frecuencia, su finalidad fue convertirse en un blanco
de entrenamiento para la artilleria antiaérea, la cual debia estar preparada

para responder a atagues enemigos provenientes de aviones y zeppelins.

Estados Unidos, 1918. El ejército estadounidense presté especial atencion
a la idea desarrollada por Charles Kettering, el cual construyé un pequefio
avion bautizado con el nombre de Kettering Bug cuya meta era dirigirse a un

objetivo pre programado.

La primera produccion a gran escala de UAVs fue desarrollada con el
disefio que realizd Reginald Denny quien sirvié para la “Royal Flying Corps”
durante la Primera Guerra Mundial, y después de la guerra, en 1919, emigré
a Estados Unidos en busca de fortuna en Hollywood como actor. En 1934,
Denny y sus socios crean "Reginald Denny Industries” la cual fue una tienda
de exhibicion para los modelos de avion. En 1935 mostro su primer prototipo
de avion no tripulado, el RP-1, al Ejército de Estados Unidos, posteriormente
Denny compré un disefio que era propiedad de Walter Righter en 1938 y

comenzé a comercializar a los aficionados como la "Dennymite”, y lo demostro



al Ejército como el RP-2, y después de modificaciones lo denomino como el
RP-3 y RP-4 en 1939. En 1940, Denny y sus socios ganaron un contrato del
Ejército por su RP-4 controlado por radio, lo que se convirtié en el Radioplane
0Q-2. (Salazar, 2015)

Paralelamente en Gran Bretafia entre los afios 1934 y 1943. Se comenzo
a construir un modelo radio controlado con la finalidad de servir como blanco

de entrenamiento para la artilleria, este modelo fue llamado Queen Bee.

Figura 1. Avion de radio control Queen Bee

Fuente: (Rejado, 2015)

1.2.2. Clasificacion

Los vehiculos aéreos no tripulados se pueden clasificar segun su tipo de
ala en ala fija, rotativa e hibrida. Estos diversos modelos son seleccionados y

son de gran ayuda segun la aplicacion que vayan a cumplir.

Ala fija. El ala se encuentra unida al fuselaje del avion la cual no posee
movimiento propio. Son capaces de llevar una carga util y pueden cubrir
grandes extensiones a una velocidad y altura considerables haciéndolos
ideales para aplicaciones reconocimiento y mapeo de zonas extensas. Se

pueden subdividir en:

e Ala Alta: Esta ubicacion del ala otorga al avion mayor estabilidad de
vuelo, pero se pierde maniobrabilidad.

e Ala Media: Ubicacion alar utilizada para otorgar estabilidad y
maniobrabilidad en vuelo.

e Ala Baja: Su ubicacion alar permite ganar maniobrabilidad en el aire.

e Ala Volante: Este tipo de UAV posee gran maniobrabilidad ademas de

una baja resistencia aerodinamica.



Ala Rotativa. Adquieren sustentacion mediante el uso de hélices que giran

sobre un eje vertical ubicado en el fuselaje, esto les permite un ascenso y

descenso vertical similar al de un helicoptero. No requieren de una pista de

despegue y pueden permanecer ubicados en un punto fijo en el aire util para

aplicaciones de observacion. Su subdivision es la siguiente:

Con rotor principal y rotor de cola: El rotor principal le permite realizar
un ascenso Yy descenso vertical, mientras que el rotor de cola
compensa el par de torsion del rotor principal. Poseen buena
maniobrabilidad.

Con un anico rotor: Llamado también single copter, utiliza un solo rotor
para ascender y descender verticalmente, y un grupo de alerones para
compensar el torque producido por el rotor.

Con dos rotores: Sus rotores giran en direcciones opuestas, poseen
dos configuraciones, la axial y tdndem. La axial utiliza dos rotores
ubicados uno encima del otro y logran la sustanciacion mediante la
diferencia de velocidad angular existente entre ellas. En la
configuracion tdndem, los rotores estan ubicados en los extremos del
fuselaje.

Multirotores: Existen diversos tipos de multirotores que se subdividen

de acuerdo al nUmero de rotores que posean.

Tricoptero X4 o X Ko+ HaoH
Quadcoptero Quadcoptero Quadcoptero
@ ® ), S -y
& ® >
YéoY IY6olY X6oX ol H6oH
Hexacoptero Hexacoptero Hexacoptero Hexacoptero Hexacoptero
@ @ @ @ @ Y
- ~ \ A (=) ()
& e ~ l'(’\?/ &L
- ' ' =2 =
Bo+ VBoV X8o X
Octacoptero Octacoptero Octacoptero

Figura 2. Clases de multirotores

Fuente: (Santana, 2017)



1.2.3. Aplicaciones

En misiones comerciales con aplicaciones meteorolégicas, monitoreo
de fendbmenos naturales, investigacion cientifica, suministros.

En misiones de agricultura y fauna como el rastreo de manada,
industria pesquera, conservaciones de especies, inventario de fauna.
En misiones de seguridad Nacional como generar una respuesta anti-
terrorista, patrullaje fronterizo, ayuda en desastres naturales de gran

magnitud con busqueda y rescate.

1.2.4. Ventajas

Las ventajas mas representativas de los UAV son las siguientes:

No existe peligro para las personas ya que son controlados de forma
remota 0 son autobnomos.

Pueden ser disefiados libremente ya que no tienen limitaciones
humanas, por lo tanto, su aerodinAmica es mejorada
considerablemente.

No necesitan de un gran espacio para su despegue.

Son versétiles al realizar sus aplicaciones ya que pueden cubrir
grandes extensiones en poco tiempo, 0 reconocer pequefias areas de
forma minuciosa.

Su autonomia de vuelo es mayor y su mantenimiento es menor, en

comparacion a los vehiculos tripulados.

1.2.5. Desventajas

Las desventajas existentes con relacibn con los UAV son pocas, a

continuacion, se nombran algunas de ellas.

Presenta limitaciones en el peso y volumen de los equipos ya que estos
pueden afectar a la estabilidad del avion en aire.

Unicamente se los pude volar en espacios aéreos permitidos.

De acuerdo al tipo pueden ser muy sensibles a la turbulencia.

Si el despegue se realiza de forma manual dependiendo del lanzador

el avidon puede estrellarse.



1.3. Aerodinamica

La aerodindmica es la forma en que el aire se mueve alrededor de las
cosas. Las reglas de la aerodinamica explican como un avién es capaz de
volar. Cualquier cosa que se mueve a través del aire reacciona a la
aerodinamica. Un cohete que despega la plataforma de lanzamiento y un
cometa en el cielo reaccionan a la aerodindmica. La aerodindmica actia

incluso en los carros, ya que el aire fluye alrededor de los carros. (May, 2015)
1.3.1. Perfil Aerodinamico

Un perfil aerodindmico es el término utilizado para describir la forma en
seccion transversal de un objeto que, cuando se mueve a través de un fluido

tal como aire, crea una fuerza aerodindmica. (Birchall, 2011)

El principio basico detras de un perfil aerodinamico es descrito por el
teorema de Bernoulli. Basicamente esto establece que la presion total es igual
a la presion estética (debido al peso del aire por encima de) mas presion
dindmica (debido al movimiento del aire). (Birchall, 2011)

El aire que se desplaza sobre la superficie superior del perfil aerodinamico
tiene que viajar mas rapido y por lo tanto gana presion dinamica. La
consiguiente pérdida de presion estatica crea una diferencia de presion entre
la superficie superior e inferior que se llama ascensor y se opone el peso de

un avion o empuje que se opone a la friccion.

Para el disefio aerodinamico de las alas de las aeronaves existe una gran
variedad de perfiles aerodinamicos y casi siempre forma béasica es la misma.

La forma tipica de un perfil aerodinamico se muestra en la siguiente figura:

EXTRADOS

BORDE DE (/‘f —_—_nl‘i-ﬁ\_ BORDE DE

ATAQUE SALIDA
ESPESOR INTRADOS CUERDA

Figura 3. Partes de un perfil aerodinamico.



Las partes principales de un perfil aerodinamico son:

e Borde de ataque: Es la parte delantera del perfil aerodinamico.

e Borde de salida o Borde de fuga: es la parte trasera del perfil
aerodinamico.

e Extradds: Parte Superior del perfil aerodinamico.

e Intradds: Parte inferior del perfil aerodinamico.

e Cuerda: linea imaginaria formada entre el borde de ataque y el
borde de salida del perfil aerodinamico.

e Espesor Maximo: Distancia maxima entre la superficie superior e

inferior del perfil aerodinamico.
1.3.2. Partes de un UAV tipo Fixed Wing

Un UAV tipo Fixed Wing esta compuesto de partes principales las cuales

son:
Timdn
Estabilizador Vertical

Elevador

Estabilizador Horizontal

COLA

Aletas

Aleranes

FUSELAJE
ALA

Figura 4. Partes principales de un UAV Fixed Wing

El fuselaje es el cuerpo del UAV Fixed Wing que conecta y une todas las
piezas diferentes del vehiculo aéreo no tripulado. En el fuselaje se ubica los
componentes de control y electronicos como tarjetas de piloto automatico,

baterias, motor, dispositivos de telemetria entre otros.

La cola es la parte trasera del vehiculo aéreo no tripulado. Este consta de

un estabilizador vertical y un estabilizador horizontal.

En el estabilizador horizontal se encuentra una superficie de control

llamado elevador y estos son unidos entre si mediante bisagras, mientras que
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en el estabilizador vertical se encuentra una superficie de control llamado

timon y estos también son unidos entre si mediante bisagras.

El elevador permite que el UAV ascienda o descienda, ya que esta

superficie de control se mueve hacia arriba o hacia abajo.

El tim6n permite que el UAV se mueva alrededor de su eje vertical o
cambie la orientacion, ya que esta superficie de control se mueve hacia la

izquierda o hacia la derecha.

El ala crea la mayor parte de elevacion que mantiene el UAV Fixed Wing
en el aire. En el ala se encuentra los alerones y aletas. Los alerones se unen
al ala mediante bisagras al igual que las aletas, cabe recalcar que no todos
los UAV poseen aletas. (NASA, 2010)

Los alerones se utilizan para reducir la velocidad de un UAV o para hacer
descender a un UAV si se despliegan en ambas alas. Los alerones también
se pueden utilizar para generar un movimiento de balanceo en un UAV si se

implementan en una sola ala. (Hall, Spoilers, 2015)

Las aletas se mueven hacia abajo para aumentar la cantidad de elevacion
creada en las alas a medida que el UAV tipo Fixed Wing aumenta la velocidad
durante despegue o disminuye velocidad durante el aterrizaje. (NASA, 2010)

1.3.3. Fuerzas de Vuelo

Las fuerzas de vuelo son cuatro y estas son sustentacion, peso, empuje y
resistencia. Estas fuerzas permiten que un objeto se mueva hacia arriba y
hacia abajo, y mas rapido o mas lento por el aire. En la siguiente figura se

puede observar las fuerzas de vuelo:



11

Sustentacion

[ Lift)

Resistencia

Pl o g |
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o
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(Weigth)

Figura 5. Fuerzas de vuelo

Fuente: (Ramos, 2015)

Sustentacion (Lift). La sustentacion es la fuerza que permite que algo se
mueva hacia arriba. Esta fuerza es lo contrario del peso, es por eso que todo
lo que vuela debe tener sustentacion y para que un avién se mueva hacia

arriba, debe tener mas sustentacion que peso. (May, 2015)

Peso (Weigth). El peso es la cantidad de gravedad multiplicada por la
masa de un objeto. El peso es también la fuerza descendente que un avion

debe superar para volar. (May, 2015)

Empuje (Thrust). EI empuje es una fuerza mecanica generado por los
motores de la aeronave a través de algun tipo de sistema de propulsion para
moverlo a través del aire. El empuje se genera mas a menudo a través de la

reaccion de acelerar una masa de gas (Hall, What is Drag ?, 2015)

Resistencia (Drag). La resistencia es la fuerza aerodindmica que se opone
al movimiento de un avion a través del aire, también es una fuerza mecanica

generada por un objeto solido moviéndose a través de un fluido.

La resistencia es generada por cada parte del avidén y por la interaccion y
el contacto de un cuerpo solido con un fluido ya sea liquido o gas. No es
generado por un campo de fuerza, en el sentido de un campo gravitatorio o
un campo electromagnético, donde un objeto puede afectar a otro objeto sin
estar en contacto fisico. Para que se genere la traccién, el cuerpo sélido debe
estar en contacto con el fluido. (Hall, What is Drag ?, 2015)
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La resistencia se clasifica en dos tipos las cuales son la resistencia
inducida y la resistencia parasita. La resistencia inducida es indeseada pero
inevitable, este es un producto de la sustentacion, y se incrementa en
proporcién directa al incremento del angulo de atague, mientras que la
resistencia parasita es la producida por las demas resistencias no
relacionadas con la sustentacion como son resistencia al avance de las partes
del avidn que sobresalen como fuselaje, tren de aterrizaje no retractil, antenas

de radio, entre otros. (Mufioz, s.f.)

1.3.4. Flujo Laminar y Turbulento

Flujo Laminar. El flujo laminar se caracteriza por capas, o laminas, de aire
que se mueve a la misma velocidad. El flujo laminar se asume cuando la

velocidad relativa de un objeto que se mueve en el aire es baja.

Flujo Turbulento. EI flujo turbulento consiste en movimientos no
organizados de moléculas de aire que a menudo cambian sus velocidades,
debido a interacciones entre si. En el flujo turbulento las lineas de flujo estan

desorganizadas y distribuidas en remolinos siempre cambiantes.

En la siguiente figura se puede diferenciar el flujo laminar y el flujo

turbulento:

Figura 6. Tipo de flujos en el aire

Fuente: (Ducrée, s.f.)
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1.3.5. Anélisis CFD

La simulacion CFD (Computational Fluid Dynamics) es un método que
emplea algoritmos para analizar el comportamiento del flujo de los fluidos
sobre diferentes superficies complejas ya sean estas internas como tuberias
0 externas como aviones. A demas se lo utiliza en aerodinamica, hidraulica,
hidrodinamica, turbo maquinas, motores y transferencia de calor las cuales
son diferentes aéreas de la ingeniera donde se necesita de muchos célculos

adquirir datos importantes.

Figura 7. Anédlisis CFD

Fuente: (Endeavour Ingenieria S.R.L., 2016)
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CAPITULO I

2. SELECCION DE COMPONENTES

2.1. Componentes Electrénicos

2.1.1. Motor y Hélice

La mayoria de UAVs utilizan motores eléctricos por ser livianos y faciles
de controlar mediante un variador electronico. El peso total previsto del avién
es de 2800g, por lo tanto, para la seleccion del motor se establece un valor de
5600 g que representa dos veces el peso previsto del avion. Se considera la
relacion empuje/peso la cual depende directamente del tipo de avion.

Tabla 1.

Relacion Empuje/ Peso de acuerdo al tipo de avién
Tipo de Avidn Relacion Empuje/Peso
Planeador- Entrenador 0.35a0.55
Vuelo a escala 0.60a0.70
Deportivos y acrobaticos lentos 0.70a0.80
Acrobaticos rapidos 0.80a1.00
Jetsy 3D 1.00a25

Fuente: (Victor, 2016)

Mediante la anterior tabla la relacion empuje/peso seleccionada es de

0.35. El empuje que necesita el avidon se determina con la siguiente férmula:

empuje

Empuje = Peso x Relaciéon
peso

Empuje = 5600 g x 0.35
Empuje = 1960 g

De acuerdo a la funcion que cumplira el UAV se determina si se prefiere
un mayor empuje y menor velocidad o menor empuje y mayor velocidad. La
aplicacion final de este proyecto es la adquisicion de imagenes por lo que se
prefiere un mayor empuje requerido en el despegue y se rechaza una
velocidad elevada en vuelo ya que distorsionaria las imagenes adquiridas. Por

lo tanto, el valor de KV considerado mediante la siguiente tabla es de 1000Kv,



15
este valor representa las revoluciones por minuto del motor por cada voltio
aplicado.

Tabla 2.

Empuje o velocidad respecto a valores de Kv

Valores de Kv Caracteristicas

1000 Empuje Alto (3,5 a 4,5 g/W aprox.)
Velocidad baja
2000 Empuje Medio (2,5 a 3,5 g/W aprox.)
Velocidad media a alta
3000 Empuje Bajo (1,8 a 2,5 g/W aprox.)

Velocidad alta (hélice)
4000 Empuje mas bajo (1,5 a 2 g/W aprox.)

Velocidad mas alta

Fuente: (Victor, 2016)

También es necesario considerar la relacion potencia/empuje tomando en

consideracion la siguiente tabla.

Tabla 3.

Relacién Potencia/ Empuje respecto a valores de Kv
Kv Wi/g Kv Wi/g Kv Wi/g
500 0.175 1400 0.328 2300 0.481
600 0.192 1500 0.345 2400 0.498
700 0.209 1600 0.362 2500 0.515
800 0.226 1700 0.379 2600 0.532
900 0.243 1800 0.396 2700 0.549
1000 0.260 1900 0.413 2800 0.566
1100 0.277 2000 0.430 2900 0.583
1200 0.294 2100 0.447 3000 0.600
1300 0.311 2200 0.464 3100 0.617

Fuente: (Victor, 2016)

Con un valor de 1000 Kv la relacion potencia empuje adecuada es 0.26.

Por lo tanto, la potencia necesaria es:

) ) ., potencia
Potenia = Empuje x Relacion -
empuje

W
Potencia = 1960 g x 0.26E
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Potencia = 509.6 W

Determinada la potencia requerida es necesario identificar el tipo de
motor. Existen dos tipos de motores el de explosion y el eléctrico. Un
requerimiento del UAV es ser liviano debido aquello el motor eléctrico es el

ideal ya que tienen menor peso que el motor a explosion.

Los motores eléctricos mas utilizados en aeromodelismo son los de tipo
brushless o motores sin escobillas, en los cuales la corriente pasa
directamente por los bobinados de estator. De entre ellos existen dos
subdivisiones. EI Outrunner o cascara rotativa que presenta bajas
revoluciones por voltio, pero tienen méas par. El Inrunner cuya caracteristica

es tener méas revoluciones por voltio.

De acuerdo a lo mencionado el motor ideal es un Turnigy Brushless
Outrunner 810 Kv que presenta una potencia de 575 W suficiente para elevar

y mantener en el aire al vehiculo aéreo no tripulado.

Figura 8. Motor Turnigy G15 Brushless Outrunner
Fuente: (Hobbyking, 2017)
Para la seleccion de la hélice se toma en consideracion la recomendada
por el fabricante ya que esta permitira alcanzar el empuje maximo que puede

otorgar el motor, en este caso para el motor es una hélice biplana de12x8E

Figura 9. Hélice biplano 12x8E
Fuente: (Ihobbies, s.f.)
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2.1.2. ESCy BEC

El ESC (Electronic Speed Control), es el encargado de variar la velocidad
del motor brushless. La seleccién de este componente electronico depende
directamente de la corriente maxima requerida por el motor. Por seguridad es
ideal seleccionar un ESC cuya capacidad en amperios sea 30% mas alta que
el amperaje maximo del motor, esto permitira que el ESC no se caliente y por

lo tanto no se presente un corte de energia al motor.

El BEC (Battery Eliminator Circuit) es un circuito que se utiliza para dotar
al ESC con la habilidad de alimentar con una tension constante al receptor de
radio y a la electronica en general, pero sin necesidad de afiadir otras baterias
a parte de la requerida por el motor, lo cual es beneficioso pues ahorra peso.
Este circuito emite demasiadas interferencias al receptor y conviene

separarlos lo maximo posible. (Redondo Martin, 2016)

La corriente maxima requerida por el motor es de 42A y por seguridad es
ideal seleccionar un ESC del casi el doble de amperaje para evitar fallas en el

funcionamiento del motor, el ESC seleccionado es un de 70A.

Figura 10. Electronic Speed Control
Fuente: (Hobbyking, 2017)

2.1.3. Controlador de Vuelo

Actualmente existen diversos controladores o pilotos automaticos con

grandes caracteristicas, por tal razon se ha optado elegir un controlador de
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entre aquellos que posean software libre descartando de esta manera los

controladores privativos.

Piloto automatico Erle-Brain Linux

Figura 11. Erle — Brain Linux

Fuente: (Erle-Brain, s.f.)

Es considerado un piloto automatico y una computadora complementaria,
posee soporte para el Sistema Operativo Robot (ROS) y un ordenador Linux
integrado (Raspberry Pi 2), utilizado para fabricacion de vehiculos no

tripulados y robots.

Tabla 4.
Caracteristicas Técnicas Erle - Brain

Procesador e 1.2GHz quad-core ARM CPU Cortex-53,
1 GB de RAM, Broadcom Video Core IV
Sensor de gravedad, giroscopio, brajula
digital

e Sensor de presion

Sensor de temperatura, ADC para
deteccion de bateria

Mdédulo WiFi interno (802.11n, 2,4 GHz)
4 puertos USB

Puerto HDMI completo

Ethernet 10/100

Bluetooth 4.1
Fuente: (Erle Robotics, s.f.)

Sensores

Otros
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BeagleBone Blue

Figura 12. Beaglebone Blue

Fuente: (Beagleboard, s.f.)

Es una computadora robotica habilitada para Linux, disefiada para la
construccion de robots maviles de una forma rapida y sencilla, con un codigo

totalmente abierto permite realizar todo tipo de configuraciones.

Tabla 5.
Caracteristicas Técnicas BeagleBone Blue

1GHz ARM Cortex-A8

e Unidades de tiempo real programables
(PRU) de 2 x 32 bits a 200 MHz

e 512 MB de RAM DDR3 integrada

¢ Flash de 4 GB de 8 bits eMMC

MPU9250 para aceleréometros,

giroscopio y brujula interna (12C)

Barémetro BMP280

Wifi (802.11bgn)

Bluetooth 4.1 y BLE

8x ESC / servo hacia fuera (6v), motor

de la CC 4x hacia fuera

Cliente y host USB 2.0

11x LEDs programables

1.8V analdgico

SPI, 12C, UART

Soporte LiPo de 2 celdas con equilibrio,

entrada de cargador 9-18V

(ON) e Linux (Debian)

Fuente: (Ardupilot Dev Team, 2016)

Procesador

Sensores

Interfaces
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Pixhawk

Disefiado especificamente para proporcionar un piloto automatico de alta
calidad, posee un controlador PX4-FMU y un PX4-10 integrado, un sistema

operativo en tiempo real ideal para el control de cualquier vehiculo autbnomo.

Figura 13. Pixhawk
Fuente: (Pixhawk Autopilot, s.f.)

Las caracteristicas mas sobresalientes de este controlador se muestran a

continuacion

Tabla 6.

Caracteristicas Técnicas Pixhawk

Procesador e Nucleo ARM Cortex M4 de 32 bits con
FPU
e 168 Mhz /256 KB RAM / Flash de 2 MB
e Copiloto a prueba de fallos de 32 bits

Sensores e MPUG6000 como acel y giro principal
e Giroscopio ST Micro de 16 bits
e ST Micro acelerémetro / brajula de 14
bits (magnetometro)
e Barometro MEAS
Interfaces e 5 puertos serie UART, 1 de alta
potencia, 2 con control de flujo HW
e Entrada de satélite Spektrum DSM /
DSM2 / DSM-X
e Entrada de Futaba S.BUS (salida aun
no implementada)
PPM sefial de suma
Entrada RSSI (PWM o voltaje)
12C, SPI, 2x CAN, USB
e Entradas ADCde3,3Vy6,6V

Fuente: (Ardupilot Dev Team, 2016)
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A pesar que las tres tarjetas controladoras poseen similares
caracteristicas técnicas que los hacen ideales para funcionar como pilotos
autométicos el Pixhawk sobresale de entre ellas ya que cuenta con un copiloto
a prueba de fallos convirtiéndolo en una tarjeta robusta para el control de

vehiculos aéreos no tripulados.

2.1.4. Tubo Pitot

Es un sensor de presion que se basa en el principio de Bernoulli para
conocer la presion total o de remanso originada de la presion estética y
dindmica esto permite calcular en aerodindmica la velocidad del viento lo cual

ayuda a un mejor control de la aeronave.

La sustentacion se crea por la velocidad relativa del aire al entrar en el
perfil alar, que no es la misma que la velocidad del UAV. El tubo Pitot permite
calcular esa velocidad relativa y asi asegurar la sustentacion del avion.
(Redondo Martin, 2016)

Figura 14. Tubo pitot
Fuente: (Ardupilot Dev Team, 2016)

Se lo selecciona tomando la consideracion del fabricante ya que debe ser
adecuado para el controlador, por lo tanto, el sensor de presion seleccionado
es un MPXV7002DP.



22

2.1.5. Accesorios
e Buzzer

Es un dispositivo que indica los tonos de estado audibles por ejemplo
cuando se encuentra armado el sistema, el buzzer emite un sonido
caracteristico. Se lo selecciona especificamente para el controlador de vuelo
(Pixhawk).

Figura 15. Buzzer

Fuente: (Jdrones, s.f.)

e Interruptor

Es un componente de seguridad que permite controlar el armado y
desarmado del motor de forma manual. Su seleccién depende de la tarjeta

controladora seleccionada.

Figura 16. Interruptor

Fuente: (Jdrones, s.f.)

2.1.6. GPS

Es modulo de posicionamiento de alto rendimiento 3DR, se lo elige de
forma conjunta con el piloto automatico. EI GPS seleccionado es el Taoglas
gp 1575.25.4.A.02
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Figura 17. GPS
Fuente: (Px4 autopilot, s.f.)

2.1.7. Sistemas de Comunicacioén

Los sistemas de telemetria proporcionan un enlace de datos aire-tierra
entre el piloto automatico y la computadora portétil de la estacion terrestre, lo
cual permite ver los datos en vuelo, cambiar misiones en marcha y sintonizar

en tiempo real.

Estos sistemas se eligen de acuerdo alcance que se desea en la
transmision de datos por ejemplo el dispositivo RFD900 Radio Modem posee
un alance de mas 40Km dependiendo de la configuracion de las antenas,
trabaja en el rango de los 900Mhz para la regién de EE. UU y una frecuencia

de 868Mhz para la Union Europea.

Figura 18. Radio Modem
Fuente: (Ardupilot Dev Team, 2016)

Existen otros dispositivos como los bluetooth que poseen un alcance de
solo 50 m. Debido a este motivo se elige el radio de telemetria SiK 3DR V2.0
con una frecuencia de 915Mhz (debido al reglamento regional de telemetria),
posee un alcance de 1.5 km con linea de vista lo que lo hace ideal para

aplicaciones de corto y mediano alcance.
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Figura 19. Radio de telemetria 915 Mhz
Fuente: (3D Robotics, 2017)

Respecto al sistema de radio control la frecuencia de 2.4Ghz es la més
utilizada ya que no presenta interferencias si otros dispositivos similares estan
funcionando a la misma frecuencia en las cercanias. Este sistema esta

integrado de tres componentes la emisora, un receptor y un emisor.

La emisora o control permite manipular al UAV de forma manual. Se ha
elegido una emisora Turnigy FS TH9X-B recomendada para aviones
acrobéticos y planeadores ademéas de multirotores. Esta emisora posee un
firmware abierto lo que permite trabajar con diversos médulos de transmision
a distintas frecuencias ademas de ser muy utilizada en el ambito del
aeromodelismo ya que permite configurar de forma facil, rapida y precisa los

parametros necesarios para controlar el UAV de forma estable.

Figura 20. Radio control Turnigy FS TH9X-B
Fuente: (RCTECNIC, s.f.)
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El receptor de telemetria elegido es un FRSKY D4R-Il, compatible con
diversos médulos de telemetria de 2 vias FRSKY, tiene un alcance de 1.5 Km
con linea de vista, posee 4 canales suficientes para controlar todos los

actuadores y el motor del UAV.

Figura 21. Receptor FRSKY D4R-II
Fuente: (GetFPV, 2017)

2.1.8. Servo Motores

Son los actuadores del vehiculo aéreo no tripulado, se los selecciona de
acuerdo al torque requerido y al peso del avion. Los servomotores

seleccionados elegidos son de la marca Turnigy con pifionera metalica.

e Alerones (3 Kg)
e Elevador (3.5 Kg)
e Timoén (3 Kg)

Figura 22. Servomotor

Fuente: (Hobbyking, 2017)
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2.1.9. Bateria

Para seleccionar la bateria es necesario tomar en consideracion el voltaje
y amperaje requerido por el motor y el tiempo de vuelo. Para ello partimos
desde los m AH o capacidad de carga de la bateria que determinara de forma
directa el tiempo de vuelo.

El voltaje requerido por el motor es de 11.1V /3s a 14.8 V / 5s. El tiempo
de vuelo se consideré en 18 min. Este tiempo se establecié tomando en
consideracion el tiempo maximo que se requerira para una completar mision,
ademas del peso de la bateria ya que entre mas amperaje y celdas posean

seran mas pesadas.

También se debe considerar que el motor no consumira la corriente
maxima durante todo el vuelo ya que esta Unicamente se utiliza durante el
despegue, debido a esto la corriente que se requiere para mantener un vuelo
estable se reduce un 60% aproximadamente tener un vuelo estable. Entonces

el amperaje maximo de 42 A se reduce a un consumo constante de 16.8 A.

. , 60min
Tiempo de vuelo = AH Bateria x ——
A motor
i . A motor
AH Bateria = Tiempo de vuelo x ———
60 min
) 16 A
AH Bateria = 18 min x -
60 min

AH Bateria = 5044 =54

Seleccionados el voltaje y amperaje de la bateria debemos verificar si este
suple la corriente al motor o al valor de C. El valor de C (constante propia de
la bateria) representa el coeficiente de descarga que indica la intensidad que
puede entregar la bateria en continuo, por ejemplo, una bateria de 6 Ay 10C
es capaz de entregar 6 A*10 = 60 A de forma continua. Por lo general se
considera que un valor de 60% de C suple completamente la corriente

requerida, entonces:
Amperaje motor = C x AH

Amperaje motor = C x AH x 0.6
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C= Amperaje motor
~ AHx06

. 42 A
T 54x0.6

C =14

El valor estandar aproximado es de 20 C. Considerando factores que
pueden deteriorar el funcionamiento de la bateria como el envejecimiento, el
sobrecalentamiento y el amperaje méaximo del motor se selecciona un

coeficiente de descarga mucho mayor de 40 — 50 C.

2.2 Descripcién y Seleccién Componentes Mecanicos

2.2.1 Airframe

Para el diseiio del Airframe del prototipo UAV tipo Fixed Wing se toma

como modelo un planeador.

Para este modelo se tiene en cuenta varias caracteristicas como el peso
del prototipo y la carga que puede llevar el mismo, la configuracion alar, el tipo
de cola, los materiales utilizados para su construccion y los componentes

electronicos.
2.2.2 Configuracion Alar

Dentro de la configuracion alar de las aeronaves se encuentran los
monoplanos que poseen una sola ala y los multiplanos que poseen varias

alas.

I |.| I i I ! ey
— —
0 —— - ——
i E |
Monoplano Multiplano

Figura 23. Tipos de Configuracién Alar

La configuracién alar seleccionado para el prototipo UAV es monoplano
debido que es un planeador con una sola ala. Por ser el prototipo un
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monoplano hay que tener en cuenta las posibles posiciones del ala con

referencia al fuselaje. Estas posibles posiciones son tres las cuales son:

I
]
10 0
= =
Ala Ata Ala Nedia Ala Baja

Figura 24. Configuracion Alar Monoplano

e Ala alta: mayor estabilidad y tendencia a la correccién debido a que
el peso se ubica por debajo del ala.

e Ala media: permite obtener grandes velocidades y realizar giros,
maniobras en el aire.

¢ Ala baja: Disefio Robusto, mayor capacidad de cargay dificultad de

control de la aeronave.

El prototipo UAV Fixed Wing necesita de una configuracién de ala alta ya

gue este va a volar a bajas velocidades y es estable.

2.2.3 Configuracion del tipo de Cola

La cola es la parte trasera del vehiculo aéreo no tripulado y consta de
estabilizadores. Las configuraciones mas utilizadas para la elaboracion de la

cola son las siguientes:

Y 4 | W/

ColaenT Cola en T invertida ColaenH ColaenV

Figura 25. Configuracion de Tipo de Cola

e Cola en T. Esta configuracién permite tener un alto rendimiento

aerodinamico y excelente ratio de desprendimiento ya que esta se
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sitla por encima de las alas, cabe recalcar que si el UAV entra en
perdida es dificil recuperarlo.

e Cola estandar o T invertida. Es tipo de configuracion es béasica y
permite tener un alto rendimiento aerodinamico, esta a diferencia
de la cola en T normal permite la recuperacion del UAV si entra en
perdida.

e Colaen H. Mediante esta configuracion se mejora el control a bajas
velocidades y en caso de que el servomotor de uno de los
estabilizadores verticales se dafie se puede maniobrar con el otro.

e Cola en V. Esta configuracion es mas ligera y se obtiene menos
frentes de resistencia al flujo de aire, pero esta configuracion
necesita de un control muy sofisticado.

Hay que tener en cuenta que existe a mas de estas configuraciones de
cola, una variedad de configuraciones y nosotros optaremos por la
configuracion de cola estandar o por la configuracion de cola en T
debido a que estos no requieren un control sofisticado y tiene buenas

prestaciones al momento de volar un UAV.
2.2.4 Materiales utilizados en la construccion de UAV Fixed Wing

Los materiales utilizados para la elaboracion de un UAV o aviones R/C

generalmente son.

e Madera de Balza. Este material es utilizado en aeromodelismo
debido a que tiene un peso liviano y es de facil manipulacién.

e Fibra de carbono. Es un material utilizado en la industria
aeroespacial por su alta resistencia y flexibilidad ademas este
material es de peso liviano y no sufre dafios a altas
temperaturas.

e Fibra de vidrio. Este material no es tan fuerte ni tan rigido como
la fibra de carbono, pero es un material que no es muy fragil
debido que la fibra se rompe cuando se estira y es ligero.

e EPO: (Espuma de poliolefina expandida) La gran mayoria de
UAV fabricadas por empresas y que son de venta en el mercado

utilizan este material debido a que es flexible, resistente, ligero
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y de facil reparacion mediante pegamentos o adhesivos. Este
material es sumamente caro y este un material estandar.

e EPP: (Espuma de polipropileno expandido) Este material es
resistente, ligero y de facil fabricacion, esta espuma soporta

impactos y es de facil reparacion.

Para la elaboracién de nuestro Airframe se optara a utilizar los
materiales que permitan que el UAV Fixed Wing sea de peso ligero
y que soporte impactos en caso de algun aterrizaje forzoso es por

ello que se utilizara los materiales de la siguiente manera:

e El Fuselaje se realizara con fibra de carbono debido a que el
UAV Fixed Wing no tiene tren de aterrizaje y resistira a
cualquier impacto al momento de aterrizar y hacer contacto
con el piso debido a sus caracteristicas de durabilidad.

e Lacola del UAV Fixed Wing se realizara de fibra de vidrio ya
gue este material es ligero y no es muy fragil debido a que la
cola es una parte primordial del UAV y este no tiene que
sufrir danos.

e El ala se realizara con madera de balsa ya que este material
es ligero y es utilizado para crear la estructura de varios
aeromodelos y es de facil reparacion; la adquisicion de este
material sera facil debido a que nuestro pais, el Ecuador es

productor de la madera de balsa.

2.2.5 Seleccion del Airframe final

Para la seleccion adecuada de nuestro Airframe se realizd una
comparacion de varios UAV Fixed Wing que son vendidos en el mercado por
lo cual se toma como referencia uno de ellos debido a sus prestaciones para
mejorarlo y disefiarlo de acuerdo a nuestros requerimientos. Para ello
mencionaremos los siguientes modelos de UAV tipo Fixed Wing fabricados

por empresas para la venta en el mercado.
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e Skywalker UAV

Figura 26. Skywalker UAV

Fuente: (airelectronics, s.f.)

El Skywalker UAV es fabricado con EPO un material resistente y ligero. La
configuracion de la cola es en T lo que le permite ser eficiente
aerodindmicamente. El tamafio de su envergadura es de 1720mm y Su peso
es de 1.3 Kg y se puede agregar una carga adicional maxima de 1.2kg. Este
UAV es de lanzamiento de mano y puede aterrizar casi en cualquier superficie

sin dafar su fuselaje. (airelectronics, s.f.)

e Aero-M Fixed Wing UAV

Figura 27. Aero-M Fixed Wing UAV

Fuente: (Unmanned Tech, 2017)
El Aero M es fabricado por la empresa 3D robotics y esta elaborado en

EPO ya gque es un material estandar y caro, pero con buenas propiedades de
resistencia. La configuracion de la cola es una estandar o también llamada T
inversa que le permite tener un alto rendimiento aerodinamico. El tamafio de
su envergadura es de 1880 mm y su peso total con carga es de 3Kg. Al igual
qgue el Skywalker UAV este es de lanzamiento de mano y puede aterrizar en

cualquier lugar. (Unmanned Tech, 2017)
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e Techpod UAV

Figura 28. Techpod UAV

Fuente: (Garris, 2017)

El Techpod UAV es fabricado con EPO un material ligero. La configuracion
de la cola es en T lo que le permite tener una eficiencia aerodindmica. El
tamafo de su envergadura es de 2590.8 mm y su peso es de 1.25 Kg y se
puede agregar una carga adicional maxima de 2.26 kg. Este UAV es de

lanzamiento de mano y aterriza en cualquier lugar adecuado.

Nosotros hemos optado como mejor referente al modelo de AERO-M
Fixed Wing UAV puesto que su cola estandar permite tener una eficiencia y
rendimiento aerodindmico y en caso que el UAV entre en perdida es de facil
recuperacion. Este Airframe es la mejor opcion ya que cumple nuestros

requerimientos.

2.2. Disefio del Ala
2.2.1. Seleccién del Perfil Aerodinamico
Debido a la inmensa variedad de perfiles existentes es necesario

discriminar y seleccionar aquellos que sean adecuados para la final del

proyecto.

Se denomina perfil aerodinamico a la forma de la seccion transversal de

un elemento, que al moverse en el seno de un fluido es capaz de crear una
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distribucion de presiones a su alrededor de manera que genere sustentacion.
(Corpa, 2015)

De entre los tipos de perfiles existentes, los perfiles simétricos poseen
mayor coeficiente de sustentacidn respecto al angulo de ataque siendo
ideales para aviones planeadores ya que permiten obtener mayor autonomia
de vuelo. La siguiente figura ilustra los beneficios de elegir un perfil simétrico

ante un asimétrico.

ASIMETRICO

SIMETRICO DE
MUCHO ESPESOR

SIMETRICO DE
POCO ESPESOR

va)
L L 1 L I L i}'

) 1+
/‘l 0 2 & 6 8 1012 14 16 18 20 22 o

Figura 29. Coeficiente de sustanciaciéon de perfiles alares
Fuente: (Scarpin, 2000)

Las familias de perfiles alares mas destacadas son las series TsSAGI
(Rusia), NACA, Joukowsky, Clark (EE. UU), RAF (Reino Unido) vy
Wortmann(Alemania), de entre ellas, Wortmann enfoca sus estudios y disefios
en perfiles alares para aviones planeadores convirtiéndole en la mejor opcién
para su implementacion en este proyecto, por esta razén se eligen perfiles

Wortmann.

Para la seleccion del perfil alar Wortmann es necesario considerar el
namero de Reynolds. El nimero de Reynolds permite determinar si el flujo de
aire que pasara por el ala sera laminar o turbulento, para UAVs en general por
estabilidad es prudente seleccionar un valor de Reynolds aproximado de 250

000 a 500 000 adecuado para aeromodelismo y para obtener un flujo laminar.
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Tabla 7.
Valores tipicos del numero de Reynolds
Avion Re
Boieng 747 2 000 000 000
Avion comercial 110 000 000
Avioneta 4 700 000

Aeromodelismo 250 000
Fuente: (Wiki, 2010)

Los datos necesarios para calcular el nimero de Reynolds se determinan
por el requerimiento de la aplicacion (velocidad del UAV adecuada para
adquirir imagenes) y del disefiador (la longitud de cuerda). Se establece una
velocidad de vuelo de 25™/¢ y una cuerda de 290 mm cuyo célculo se

muestra en las secciones siguientes.

Se considera la temperatura ambiente en la cual volara el UAV para
identificar el coeficiente de viscosidad cinemético del aire. La temperatura

prevista a las 7 am es de 10 °C aproximadamente, por lo tanto, el coeficiente

2
es de 1.4027 e~ 5 ’"T . (Airfoiltools, 2017)

El nimero de Reynolds se calcula con la siguiente férmula:

Donde:

v = Velocidad del fluido

[= Longitud de la cuerda

p= Densidad del fluido

u= Viscosidad dinamica del fluido
v= Viscosidad cinematica del fluido

El nimero de Reynolds determinado es de 510 312. Con este valor es
posible conocer los coeficientes de sustentacién C,, de arrastre Cp y el

momento C,, mediante la seleccion previa de un angulo de ataque.
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Para angulos de ataque aproximados entre 0 a 10 grados, la corriente de
flujo permanece adherida de tal modo al cuerpo que la variacién es lineal en

el coeficiente de sustentacion. (Ortiz & Bustamante, 2007)

Entonces debido a la geometria del avion y a la forma prevista de como
sujetar el ala a la cabina el angulo de ataque seleccionado por facilidad de
construccion es de 2 grados. Se considera ademas perfiles Wortmann con un
namero de Reynolds aproximado a los 500 000 o superior. A continuacioén, se
muestran perfiles recomendados con un numero de Reynolds de 500 000 a 1
000 000

Tabla 8.
Perfiles de bajos numeros de Reynolds
Designacion del Detalle Recomendacion
Perfil
fx057816 Wortmann 057-816 airfoil Sin info.
fx60100 Wortmann 60-100 airfoil Recomendado por
un bajo R,
fx60126 Wortmann 60-126 airfoil Caproni Vizzola
Calif A-12
fx61184 Wortmann 61-184 airfoil Scay LCA-
11Topaze
fx63120 Wortmann 63-120 airfoil Recomendado
para UAV

Fuente: (Ortiz & Bustamante, 2007)

A continuacién, se muestran los coeficientes de sustencién, arrastre y
momento a un angulo de ataque de 2 grados de los perfiles Wortmann

preseleccionados, valores obtenidos mediante el programa Xfoil por

Airfoiltools.
Tabla 9.
Coeficientes en funcion de a segun el perfil
Perfil Coeficiente Coeficientede Momento
de arrastre
sustentacion
fx057816 0.5913 0.01767 -0.0616
fx60100 0.7286 0.00755 -0.1163
fx60126 0.7293 0.00855 -0.1147
fx61184 0.7637 0.01066 -0.1226

fx63120 1.0102 0.00861 -0.1793
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De esta forma el perfil con un mayor coeficiente de sustentacion a 2 ° es el
fx63120 con un espesor del 12% de la cuerda. Como parametro adicional para
evitar el fenomeno de pérdida, se debe tener presente el comportamiento de
la curva en la gréfica de C, vs a es decir se toma presente a que grados se

pierde sustentacion parametro a considerar en el despegue.

Figura 30. Angulo de ataque
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Figura 31. Cl respecto al &ngulo de ataque
Fuente: (Airfoiltools, 2017)

Si se presenta un cambio brusco en la cima de la curva, se denomina
pérdida de borde de ataque y se presenta en perfiles con un espesor entre el
10 % -14 % valor de cuerda, este fendmeno fisico describe la separacion

abrupta del fluido sobre toda la superficie del perfil. (Ortiz & Bustamante, 2007)

En este caso la curva no presenta dicho comportamiento. Por lo tanto, el

perfil aerodinamico FX 63-120 (FX: Franz Xavier, 63: afio de disefio del perfil
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1963, 120: 10 veces la maxima curvatura en porcentaje) es la mejor opcion a
considerar. De igual forma se considera la grafica del coeficiente de arrastre
con respecto al angulo de ataque para comprobar que el coeficiente de

arrastre presente un valor minimo.
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Figura 32. Coeficiente de Arrastre respecto al angulo de ataque
Fuente: (Airfoiltools, 2017)
De igual forma se comprueba que el coeficiente de momento sea minimo

y se verifica que comportamiento tendra el perfil aerodinamico frente a

diferentes angulos de ataque pardmetro relacionado con la estabilidad.
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Figura 33. Coeficiente de momento respecto al &ngulo de ataque
Fuente: (Airfoiltools, 2017)
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2.2.2. Relacion superficie del ala — carga alar

Para calcular las dimensiones del avidon es necesario tener en cuenta el
cociente de la carga alar (CA, en gramos por decimetro cuadrado, ﬁ) ya que
cuanto mas pesado es el modelo, para una misma superficie alar, mayor es

el valor de CA, y mas rapido necesitara ser el vuelo del avion para mantenerse

en el aire (Icmm, s.f.)

Se consideran los valores de CA existentes para los diferentes tipos de

aviones a continuacion se presentan algunos valores.

Tabla 10.
Valores de CA

CA Tipo de avidon
2-3 Velero
4-5 Moto planeador

6-8 Entrenador
9-12  Acrobatico

13-15 Carrera
Fuente: (Icmm, s.f.)

Para el disefio del UAV se considera un valor de CA=6, ya que el prototipo
tendra caracteristicas de vuelo similares al motoplaneador y al entrenador.

Entonces considerando que la superficie alar es igual a:

Donde:
S= superficie alar (dm?)
P= peso del avion (g)

CA= carga alar (#)
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En este punto es necesario considerar el peso estimado del prototipo y la
carga Util deseada. Entonces, con un valor aproximado de 1800 gramos
perteneciente a la estructura total del avion y un valor de 650 gramos respecto
a la electrénica del UAV se estima un peso aproximado de 2450 gramos. Por

lo tanto, se elige una carga Util de 350 gramos ideal para camaras pequenas.

En consecuencia, con un peso de 2800 gramos que representa el peso
aproximado del UAV la superficie debera ser de 60.16 dm?. Con este valor

se procede a considerar la envergadura del ala.
2.2.3. Longitud del ala, cuerda mediay forma del ala

Para determinar la correcta longitud del ala se considera la relacién entre
la longitud del ala y su cuerda, denominado Aspect Ratio (AR). Una alta
relacion indica alas grandes y estrechas mientras que una baja relacion indica

alas cortas y anchas.
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Figura 34. Alargamiento del ala
Fuente: (Hub, 2017)

Las alas con una alta relacibn otorgan mayor estabilidad, pero una
disminucién en la maniobrabilidad, también poseen menor arrastre inducido

con respecto a las alas de baja relacion.

El arrastre inducido se crea en las puntas de las alas, donde el aire a alta
presion que se encuentra debajo del ala sube por encima de las puntas del

ala hacia la zona de baja presion. Este lugar de encuentro de diferentes
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presiones de aire se convierte en un area turbulenta que crea resistencia
inducida. (Hub, 2017)

Large turbulence
near wing tip.

(Stable area) Air curling
over wing
Low s
pressure
Sure

Air flow

Figura 35. Arrastre inducido
Fuente: (Hub, 2017)

Figura 36. Arrastre inducido respecto a AR
Fuente: (Boldmethod, 2017)

A pesar que las alas con un alto AR tienen buenas caracteristicas de vuelo
no son las ideales para su implementacion en este proyecto debido a que
poseen un mayor momento de flexion. Para superar este momento se
necesita un ala mas rigida y segura estructuralmente condicidén que se puede
alcanzar agregando material o con materiales que posean un mayor
coeficiente de resistencia a la flexion provocando que el ala gane peso, lo cual

no es ideal.
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Generalmente en UAVs grandes que van de 25 Kg en adelante se utiliza
un AR superior a 10 para lograr una mayor eficiencia. Por otro lado, en UAVs
de 5y 7 Kilogramos se utiliza un alargamiento moderado de 6 debido a los
problemas estructurales que resulta de un mayor alargamiento. (Redondo
Martin, 2016)

Tomando en cuenta la recomendacion mencionada se ha considerado
aumentar el valor de AR a 7 para otorgar caracteristicas de planeador al
prototipo logrando de esta forma mayor autonomia de vuelo sin un aumento

considerable en el peso del ala.

b2
AR = 5
AR= Aspect ratio
S= Superficie alar
b= longitud del ala.
Entonces:
b=+VAR*S

b = /7 * (601600 mm?)
b = 205212 mm

Por lo tanto, la envergadura adecuada para el prototipo es de 2050 mm.
Con respecto a la cuerda media o cuerda aerodinamica media (CAM) su

valor se determina mediante la siguiente ecuacion.

AR = b
"~ CAM
2050 mm
CAM = —

CAM = 292.85 mm
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De esta forma se estable un valor de cuerda aerodinamica media de

290 mm. Con respecto a la forma del ala se realiza una comparacion entre los

diferentes tipos de ala y de esta forma elige la adecuada para el prototipo.

Tabla 11.

Ventajas y Desventajas segun el tipo de ala.

Tipo de Ala

Ventajas

Desventajas

Rectangular

Eliptica

Trapezoidal

Triangular

Elevada sustentacion
a bajas velocidades
Intermedia
estabilidad

Elevada
maniobrabilidad a
bajas velocidades

Mayor eficiencia
aerodinamica
Inferior resistencia

aerodinamica

Elevada rigidez
Inferior resistencia al
avance.

Buena eficiencia a
velocidades medias
Buena
Maniobrabilidad
Inferior resistencia
aerodinamica

Buena
Maniobrabilidad
Buena rigidez

Baja velocidad
Elevada resistencia al
avance
Comportamiento
medio ante la entrada
en pérdida.

Elevada resistencia
aerodinamica
Inefectividad de los
alerones ante la entra
en pérdida

Mal comportamiento
durante la perdida de
sustentacion

Poca efectividad
durante el aterrizaje
Inestabilidad a baja
velocidad

Antes de elegir el tipo de ala adecuada se debe considerar la forma

sujecién que tendra respecto a la cabina, la cual esta prevista mediante ligas

ya que otorgan una buena sujecion y amortiguacion al movimiento. Por lo

tanto, se elige un ala compuesta por un ala central de forma rectangular

debido a su elevada sustentacién a bajas velocidades y dos alas de forma

trapezoidal ya que presenta baja resistencia aerodinamica.
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2.2.4. Conicidad del ala

Representa la relacion entre la cuerda de la punta y la raiz del ala,
parametro necesario considerar en alas trapezoidales. Se lo obtiene mediante

la siguiente formula.
Cr
A=—
Ce

Dénde:

A= Relacion de conicidad

C,= Cuerda de raiz (en el eje de simetria del ala)
C.= Cuerda en las puntas del ala

Para determinar C; se considera una reduccion del tamafio con respeto de
C, del 35 al 40 por ciento aconsejable para obtener menor resistencia inducida
respecto al prototipo. También se considera que el espesor maximo obtenido

sea adecuado para albergar dos largueros de 7mm de espesor.

Tabla 12.

Reduccion de C;
% Cuerda C;(mm) Espesor (mm)
35 188.5 22.49
36 185.6 22.14
37 182.7 21.79
38 179.8 21.45
39 176.9 21.10
40 174 20.76

Los datos anteriores expresan que una reduccion del 38% es la indicada
considerando el espesor de los largueros y un pequefio margen de error
requerido al trabajar en madera de balsa.

_ 290 mm
180 mm

A=161
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Por lo tanto, la relacibn de conicidad obtenida con C; = 290mm vy
C,— 180 mm es de 1.61 consiguiendo de esta forma una relacion estandar

presente en aviones de aeromodelismo.
2.2.5. Diedro

El diedro es un angulo que se agrega a las alas para mejor la estabilidad
en roll debido a que en un movimiento de yaw/roll se presenta un flujo cruzado
de aire sobre el ala lo cual afecta la estabilidad de balanceo de la aeronave.
El diedro permite a las alas volver naturalmente a su posicion original si se
presenta un ligero desplazamiento en roll. Los &ngulos tipicos de diedro estan

entre los 2° y 3° grados sin exceder los 5°. (Kumar, 2010)

El diedro presenta dos inconvenientes respecto a los factores que se
consideran en el disefio ya que su implementacién provoca mayor arrastre y
una menor velocidad de balanceo, pero estos aspectos no interfieren en gran
medida en el comportamiento del avion en el aire especialmente para la

aplicacion que desarrollara el prototipo.

Nuevamente se considera el comportamiento que tendra el UAV. Cuando
este se encuentre en un movimiento de yaw/roll puede ser afectado por una
rafaga de viento haciendo que el avion pierda estabilidad de balanceo. Debido

a esto se elige un angulo de 4.5°.
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Figura 37. Diedro para estabilidad
Fuente: (Topgunbase, 2017)
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2.2.6. Ala central y alerones

Con una envergadura total de 2050 mm se debe considerar el espacio que
se va a asignar al ala central y a las dos trapezoidales. Considerando una
distribucion simetria cada ala deberia tener un 33.3 por ciento del total de la
envergadura, pero debido a la funciébn que cumplen el ala central tendra un
aumento del 0.8 por ciento en su longitud generando de esta forma una
amortiguacion a la resistencia parasita provocada por los equipos electronicos
e implementos que estan sometidos al flujo del aire y no describan una forma

aerodinamica.

Debido a lo mencionado el ala central tendra una longitud de 700 mm,
mientras que las alas trapezoidales tendran una longitud de 675 mm cada una.

Ahora es necesario considerar las dimensiones de los alerones.

Basado en estadisticas de un buen comportamiento aerodinamico, se
considera que alrededor del 5 al 10 por ciento de la superficie del ala se debe
asignar a la superficie del alerén, con una cuerda de alerén del 12 al 25 por
ciento respecto a la cuerda del ala y una envergadura del aleron del 20 al 30

por ciento de la envergadura del ala. (Sadraey, 2012)

Al dimensionar los alerones es necesario considerar la sensibilidad al
movimiento del ala con respecto al movimiento de sus alerones, por tal razén
se considera una cuerda de aleron del 12% con respecto a la cuerda raiz C,
obteniendo un valor de 35 mm y una envergadura del alearon del 20.55% con
respecto al envergadura del ala con un valor de 421mm. Como ultimo
parametro se considera el angulo de deflexion superior de los alerones de 30°

y un angulo inferior de igual valor.

]

Figura 38. Angulo de deflexién
Fuente: (Sadraey, 2012)
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2.2.7. Velocidades del UAV

La velocidad de entrada en pérdida indica la velocidad minima a la que el
UAV debe volar ya que a velocidades inferiores se presentaria perdida de

sustentacion y por lo tanto un desplome del avion. Esta velocidad se la calcula

v _ 2xP
pérdida p * S % Clmax

con la siguiente férmula.

Donde:
Vperaiaa= Velocidad (%)

P= peso del prototipo (gramos)
p=densidad del aire a 10 °

S= superficie (m?)

Cimax= Coeficiente de sustentacion maximo

El coeficiente de sustentacién maximo se lo elige mediante el gréfico de
C; vs a, considerando un angulo méaximo de 17° antes que el avion presente

los efectos de pérdida de sustentacion.

2+28Kg*9.877

Vpérdida =

1.25% x* 0.6016 m2 x 1.7123

v,

m
pérdida = 6.53 5

La velocidad de despegue se considera de un 10 a 20 por ciento mayor

gue la velocidad de pérdida, por lo tanto:
Vdespegue = 1.1+x pérdida

Viespegue = 1.1% 6.5 %

m
Vdespegue = 7.18 5
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La velocidad de rotacion o velocidad con la cual el UAV empieza a levantar

la nariz se calcula con la siguiente consideracion:
Ve = 0.9 * Viperdida
Ve =09+ 653

Vi = 5.87 %

La velocidad de aterrizaje se la considera aproximadamente de un 15%

mayor que la velocidad de pérdida.
Vaterrizaje = 1.15* Vpérdida

Vaterrizaje = 1.15* 6.53 ?
m
Vaterrizaje = 7-51?

La velocidad crucero del UAV se la considera en un 60% de la velocidad

maxima del disefio del prototipo es decir de 15 % .

2.2.8. Estructuray Aerodinamica del ala

Tomando en cuenta los parametros que se han establecido anteriormente,
el problema se traduce en disefiar un ala capaz de soportar la fuerza debida

al peso del UAV. A continuacion, se presenta una tabla de los datos obtenidos.

Tabla 13.

Datos generales del ala
Parametro Detalle
Perfil Alar FX Wortmann 63-120
Superficie alar 601600 mm?
Envergadura 2050 mm?
Cuerda media (CAM) 290 mm
Cuerda en la punta del 180 mm
ala
AR 7

Conicidad del ala (1) 1.61
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Con los datos generales, el disefio propuesto estructuralmente se muestra

a continuacion.

Figura 39. Estructura interna del ala

Se procede a comprobar si la estructura es capaz de soportar el peso
propuesto de 2800 g valor total previsto del peso del avién. La fuerza a
considerar es de 27.44 N, valor que se distribuye uniformemente sobre cada

larguero.
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Figura 40. Deformacién del ala

La anterior imagen muestra una deformacién maxima de 10 mm valor

aceptable ya que se reducira al incluir el borde de ataque y las cubiertas del
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intradds y del extradds, elementos que aportaran mayor rigidez a la estructura.

Con esta estructura se obtuvo un factor de seguridad de 4.6

1.000e+02
9.205e+01
8.410e+01
_ T.616e+01
_ 6821e+01
6.026e+01

5.231e+01

_ 4437e+01
- 3.642e+01
. 2347e+01

- 2.052e+01

l 1.258e+01
4.628e+00

Figura 41. Presion en el extrados del ala

Con respecto al comportamiento del ala aerodinamicamente es necesario
comprobar que la configuracion del ala escogida muestre una buena
distribucion de aire y por lo tanto exista un flujo laminar. A continuacion, se

muestra dicha distribucion en el intrados y extradds del ala completa.

30.556
27161
23.766
2037
16.976
13.580
10.185
6.790
3.395
0
Velocity [mis]

Figura 42. Distribucién del aire en el extradés del ala
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30.556
27181
23.766
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16.976
13.580
10,185
6.790
3.395
i
Welocity [m/s]

Figura 43. Distribucion del aire en el intradds del ala

Como se aprecia en las imagenes anteriores existen un flujo laminar en
toda el ala de esta forma se evita que se genere un flujo laminar turbulento.
También es necesario verificar la distribucion de presiones en el ala para
comprobar que no se genere demasiada resistencia aerodinamica, las

siguientes imagenes mostraran estas presiones.

103572.76
103475.69
10337862
103281.55
103184.48
103087.40
10299033
102893.26
102796.19
102699.12

Pressure [Pa)

Figura 44. Presion en el extrados del ala
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103378.62
103281.55
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Pressure [Fa]

Figura 45. Presion en el intradés del ala

En las im&genes anteriores se puede apreciar que la presion existente en
el extradés en menor que en el intradds condicidn necesaria para que exista
sustentacion, ademas se observa que la distribucion de presiones es uniforme
lo cual resulta util para que los movimientos en yaw sean estables. También
se puede apreciar a continuacion el centro aerodindmico ubicado cerca de los

largueros de la estructura.

Figura 46. Centro aerodinamico

2.3. Disefio del Fuselaje

2.3.1. Seleccion del tipo de Fuselaje

Para el tipo de fuselaje se utilizara el de construccion compuesta ya que
el fuselaje del UAV Fixed Wing ser& construido con fibra de carbono por su

resistencia y dureza debido a que este es el primero que impacta con el suelo
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al momento de aterrizar. Es por ello que su disefio es simétrico, sencillo y
eficiente ya que aqui se localizara la electrénica de vuelo, las baterias y una

carga adicional que en este caso vendra a ser la camara fotografica.

El cuerpo de la cabina esta disefiado con laminas de tela de fibra de
carbono con un espesor de 1.5 mm. Esta tiene una forma aerodindmica que
permite que el aire fluya de mejor manera ayudando a no tener resistencias

parasitas.

La longitud del fuselaje se puede encontrar mediante cualquiera de los dos
métodos: (WORDPRESS.COM., s.f.)

e Primer método consiste en determinar la longitud en funcion de la
cuerda media aerodinamica o geométrica la cual indica que se
movera entre 4 y 6 veces la CMA (cuerda media aerodinamica) de
acuerdo a los modelos diseflados en aeromodelismo ya sea
modelos como planeadores y entrenadores. (WORDPRESS.COM.,
s.f.)

e Segundo método se expresa en porcentaje de la envergadura
debido a que se basan en estudios estadisticos, ya que las medidas
presentes en los modelos comerciales o disefios publicados en
medios especializados estaran comprendidas entre intervalos
mencionados a continuacion:

» 45% al 60% para veleros térmicos o de ladera y motoveleros.
» T70%al 75% para modelos tipo entrenador o sport.
» 80% al 100% en acrobaticos de competicion o modelos

especiales.

Cabe recalcar que estas medidas son variables ya que dependen

del tipo de avidn y sus caracteristicas de vuelo.

Para dar la longitud del fuselaje nos basamos en el primer método ya que
esta en base a la cuerda media aerodinamica y el valor tomado es de 4 para
nuestro UAV.

La CAM es de 290 mm entonces la longitud del fuselaje se obtiene:

lf= CAM * x
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Dodnde:
l;= Longitud del fuselaje
CAM = cuerda aerodinamica
x= valor seleccionado.
Entonces:
lr = (290 mm) = 4
ly = 1160mm

Para la longitud del fuselaje se tomara en cuenta un valor aproximado a
1160 mm es decir el valor tomado es de 1140 mm para disminuir el peso de
cola del UAV.

En la altura del fuselaje se toma en cuenta un valor entre 10% al 15% de
la longitud del fuselaje para un modelo de iniciacion sin tomar en cuenta la
ubicacion del motor, pero debido que en nuestro proyecto el motor va ubicado
en la parte superior de la cabina se optara por un valor del 20% de la longitud
del fuselaje y por ende la hélice del motor seleccionado no choque con la cola
del UAV. (WORDPRESS.COM., s.f.)

he = lp x %
Donde:
h= Altura del fuselaje
l;= Longitud del fuselaje
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:
hy = (1140 mm) * 20%

hf = 228mm
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Para la altura del fuselaje se tomara en cuenta un valor aproximado de
230 mm por la ubicacién del motor y su hélice, ya que al no considerar estos

componentes la hélice choca con el tubo de cola.

En la anchura del fuselaje se toma en cuenta que accesorios y
componentes seran ubicados en la parte interior de la cabina es por ello que

se opt6 por un valor de 85 mm.

Figura 47. Fuselaje Tipo construccion Compuesta

Para la longitud de la cabina se tomo6 en cuenta el 30% de la envergadura
es por ello que la longitud es de 600 mm. Y lo restante de la longitud del
fuselaje se toma para la union cola fuselaje y la cola del UAV. La altura y la
anchura de la cabina son los datos calculados para la anchura y la altura del
fuselaje, estos datos son los mismos. Es por ello que la altura de la cabina es

230 mm y su anchura es de 85 mm.

La forma de la cabina se realiz6 mediante un disefio aerodinamico que
permitié distribuir el aire a sus superficies de control por lo cual se genera un
efecto de disminucion con respecto al drag y sus presiones seran menores ya
que su nariz sera el primero que impacta con el aire por lo que es la parte
delantera del UAV.

Figura 48. Cabina del UAV Fixed Wing
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Figura 49. Distribucién del aire en la cabina
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Figura 50. Presiones en la cabina del UAV

2.3.2. Dimensionamiento de la cola

La cola de UAV Fixed Wing estd compuesta por un estabilizador vertical y
un estabilizador horizontal, estas dos forman una configuracion de cola
estandar cada uno tiene un espesor de 7mm y estan compuestas de panales
de fibra de vidrio. Las superficies de control como el timon y el elevador estan

compuestas por madera de balsa.

En el disefio de los estabilizadores de la cola se utilizaron planos
rectangulares cortados en una forma aerodindmica con un redondeo de
3.5mm esto se realizé debido al material a utilizar. La cola no aporta
sustentacion al UAV por no poseer perfil aerodindmico, pero tiene
caracteristicas que mejoran el equilibrio del UAV y mediante su peso se
ubicara el centro de gravedad del prototipo.
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2.3.3. Estabilizador Horizontal

Para encontrar la superficie del estabilizador horizontal se tiene en cuenta
primero la superficie del ala ya que de este se tomara del 15% al 25 %. En
nuestro modelo se considera un valor del 15.5 % de la superficie alar ya que
este valor se encuentra dentro del intervalo. (WORDPRESS.COM,, s.1.)

Se=S5*%
Dénde:
S.= Superficie del estabilizador horizontal
S= Superficie del ala
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:
S. = (601600mm?) * 15.5%
S, = 93248 mm?

La superficie de estabilizador horizontal es de 93248 mm? contado con la
superficie fija y la superficie movil. Para encontrar estas superficies se
considera del 25 al 35% para la parte movil y del 65% al 75% para la parte fija
de la superficie del estabilizador horizontal. En nuestro prototipo se consideré
el 35% para la parte movil y el 65% para la parte fija. ( WORDPRESS.COM,
s.f.)

Sme = Se * %
Dénde:
Sme= Superficie movil del estabilizador horizontal
S.= Superficie del estabilizador horizontal
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:

Sme = (93248 mm?) * 35%
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Sme = 32636.8 mm?

Mientras que para la superficie fija se detalla de la siguiente forma.
Sre = Se %
Dénde:
Sre= Superficie fija del estabilizador horizontal
S.= Superficie del estabilizador horizontal
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:
Sre = (93248 mm?) * 65%
Sre = 60611.2 mm?

Las superficies son de 32636.8 mm? para la parte movil y 60611.2 mm? la
parte fija. Se considerd dichos porcentajes para tener un mayor control del
UAV en vuelo.

El alargamiento del estabilizador horizontal es menor que el del
alargamiento del ala y estd comprendido entre 3 y 4 de estos valores
habituales. (WORDPRESS.COM,, s.f.)

AR, = L”
e — Se

Doénde:

AR,= Aspect radio del estabilizador horizontal
S.= Superficie del estabilizador horizontal

l.= longitud del estabilizador horizontal

Entonces:

lo = \JAR, * S,

l, = v/4 93248 mm?
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l, =610.73mm

La longitud del estabilizador horizontal es de 610.73 mm.

Figura 51. Parte fijay movil del estabilizador horizontal

2.3.4. Estabilizador vertical

Para encontrar la superficie del estabilizador vertical o de deriva se toma
de 5% a 12% de la superficie del ala. En nuestro valor se tomo el 5% de la

superficie del ala para no tener una dimensionar un prototipo muy grande.
Sa=S*%
Dénde:
Sq4= Superficie del estabilizador vertical
S= Superficie del ala
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:
Sy = (601600mm?) * 5%
S; = 30080 mm?

La superficie del estabilizador vertical de 30080 mm? contado con la
superficie fija y la superficie movil. Para encontrar estas superficies se
considera entre el 60% y 65% para la parte fija y el resto para la parte movil
de la superficie del estabilizador vertical. Para nuestro proyecto se consideré
el 35% para la parte moévil y la diferencia para la parte fija.
(WORDPRESS.COM, s.f.)
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Sma = Sa*%
Doénde:
Sma= Superficie mévil del estabilizador vertical
Sq4= Superficie del estabilizador vertical
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:
Sma = (30080 mm?) * 35%

Sma = 10528 mm?

Mientras que para la superficie fija se detalla de la siguiente forma.
Sta = Sa— Sma
Doénde:
Srq= Superficie fija del estabilizador vertical
S4= Superficie del estabilizador vertical
%= porcentaje seleccionado.
Entonces:
Sra = 30080 mm? — 10528 mm?
Srq = 19552 mm?

Las superficies son de 19552 mm? para la parte fijay 10528 mm? la parte
movil. Se considerd dichos porcentajes para tener un mayor control del UAV

en vuelo.

El alargamiento del estabilizador vertical esta entre 1.3 y 1.6 de estos
valores. (WORDPRESS.COM, s.f)



60

Dodnde:

AR ;= Aspect radio del estabilizador vertical
S,= Superficie del estabilizador vertical

;= longitud del estabilizador vertical

Entonces:

ld = 1/ARd * Sd

l; = /1.4 x 30080 mm?

lg = 205.21 mm

La longitud del estabilizador vertical es de 205.21 mm.

Figura 52. Parte fijay movil del estabilizador vertical

La cola del UAV esta formada por dos estabilizadores que tienen una forma
aerodinamica. La cola ayuda al control del avion y a su estabilidad mientras
que su forma contribuye a una adecuada distribucion del aire y por ende sus

presiones no alteran en el comportamiento del UAV.

Figura 53. Cola del UAV
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Figura 54. Distribucién del aire y sus respectivas velocidades
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Figura 55. Presiones en la cola del UAV

2.3.5. Tubo de unién de Cola Fuselaje

El tubo se realiza en fibra de carbono ya que este soporta las fuerzas
ejercidas por la cola del UAV Fixed Wing en este caso tiene que soportar las
acciones realizadas por las superficies de control es decir del timén y del
elevador, como también debe soportar el peso de cola y las fuerzas de
estabilizacion. El espesor del tubo es de 1.5 mm y su longitud es de 450 mm.
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Figura 56. Union Cola-Fuselaje

2.3.6. Estructuray Aerodinamica del fuselaje

El fuselaje del UAV tiene una forma aerodinamica y la cabina desempefia
un factor importante en ello ya que mediante este desviamos el aire a
diferentes partes del fuselaje, la parte delantera de la cabina tiene una forma
redondeada y sus laterales es de forma plana y la parte posterior permite la
desviacion del aire a la cola para obtener un mejor control de vuelo del
prototipo UAV Fixed Wing.

Las presiones en el fuselaje son minimas disminuyendo el drag del
prototipo. La presion mayor se encuentra en la nariz de la cabina puesto que
este es el primero que impacta con el aire por ser la parte delantera del UAV,
pero su forma aerodinamica permite que las demas presiones sean menores

en la parte posterior del mismo.

30.104
26.759
23.414
20.069
16.724
13.379
10.035
6.690

3.345

0
Velocity [mis)

Figura 57. Distribucién del aire en el fuselaje y sus velocidades
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Figura 58. Presiones en el fuselaje

2.4. Aerodinamicay Equilibrio del UAV

Las siguientes imagenes muestra el flujo del aire y la distribucién de
presiones del prototipo final de las cuales se puede destacar que el flujo es
laminar por lo tanto existe una disminucion con respecto al resistencia al

avance del UAV. Con respecto a las presiones su distribucion es uniforme.

0
Velocity [mis]

Figura 59. Distribucién del aire en el prototipo
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Figura 60. Presion en el prototipo

El centro de gravedad debe estar equilibrado de forma lateral y longitudinal

de forma longitudinal

Figura 61. Ubicacion del Centro de gravedad

Se debe prestar especial atencion a la estabilidad lateral ya que si el centro
de gravedad no se encuentra equilibrada correctamente el avion tendera a
realizar movimientos en roll del lado que posea mayor longitud, esto
provocaria que el avién se comporte errbneamente frente a rafas de aire. A

continuacion, se muestra la estabilidad lateral presente en el prototipo.
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Figura 62. Estabilidad Lateral

Segun la estabilidad longitudinal que posea un avién este se comportara
de diferentes formas de acuerdo a la ubicacién del centro de gravedad con

respecto al centro aerodinamico.

@ Certro Aerodindrrice @ cCertro de Gravedad

Sustertacion Sustertacidn Sustentacion

‘T\T.,J N -4 b bi—j

Peso Pezo Piazo

ESTARILIDAD MELITRA ESTAELE (tiends a picar) INESTABLE (tiende a encabritarse)

Figura 63. Estabilidad Longitudinal

En prototipo el centro de gravedad se encuentra adelantado con respecto
al centro aerodinamico del ala esta caracteristica otorga estabilidad ademas
se crea una tendencia a bajar la punta de la cabina lo cual es util cuando el

motor deja de funcionar ya que tendra un angulo de descenso natural.

Figura 64. Centro de gravedad de UAV
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CAPITULO 1l

3. CONFIGURACION DE LA TARJETA CONTROLADORA

3.1. Conexidén de accesorios de Pixhawk

Pixhawk es un controlador de piloto automatico que cuenta con multiples
sensores, extensiones de telemetria y accesorios periféricos. El hardware de
Pixhawk incorpora su software llamado Drone code para controlar los
componentes. Los accesorios de Pixhawk van conectados de la siguiente

manera:

RECEPTORRC

SERVOMOTORES

CH1 ALERONES
CH2 ELEVADOR
CH3 MOTOR
CH4 TIMON

INTERRUPTOR
DE SEGURIDAD

TRANSMISOR RC

TELEMETRIA

@Sgﬂﬁ

MODULO DE Ny
ESC CONBEC PODER «4)
MOTOR BATERIA LIPO

Figura 65. Conexion de accesorios Pixhawk
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3.2. Mission Planner

Mission Planner es un software libre y de coédigo abierto que esta
disponible para Windows. Este software se lo puede descargar de la pagina
de ardupilot. EL software de Mission Planner nos permite:

e Realizar misiones de vuelo mediante waypoints.

e Calibrary configurar los sensores y dispositivos de Pixhawk u otros
controladores de vuelo.

e Cargar firmware al Pixhawk.

e Controlar el vehiculo aéreo no tripulado en vuelo.

[ Mission Planner 1.3.50 build 13.50.0 = X

Quick  Actons Prefight Gauges _ Status

Altitude (m)

0,00

Distto WP (m)

Vertical Speed (m/s) DistToMAV

0,00 0,00

Figura 66. Software Mission Planner

3.3. Firmare cargado para el UAV

El firmware cargado para el vehiculo aéreo no tripulado tipo Fixed Wing
es el de un avion. El Pixhawk posee un conector micro USB que permite
conectarse al conector USB del computador mediante un cable para poder
cargar el firmware establecido y la velocidad en baudios que se escoge para
esta accion es de 115200 baudios.
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Figura 67. Carga de firmware al Pixhawk

3.4. Configuracion de hardware obligatorio en Mission Planner

La configuracion los componentes es importante para que el Pixhawk
funcione de manera correcta es por ello que los componentes que se calibran
son el acelerometro, el radio control, se configura el canal para la seleccion
de modos de vuelo del transmisor RC, se calibra la brdjula o compas y se

activa las funciones de seguridad.

Mision Planner permite que la calibracion del acelerometro sea de forma
facil ya que esta indica la posicion a la que hay que poner el vehiculo aéreo

no tripulado. Las posiciones se pueden observar en la siguiente figura:

[ ]
/ e -
g ~ p
" ’ <
/ e
L]
Nivel Lado derecho Lado izquierdo Nariz abajo Nariz arriba Parte posterior

Figura 68. Posiciones de calibracion del acelerémetro

El transmisor RC se utiliza para controlar el movimiento y la orientacion
del vehiculo aéreo no tripulado. Existe dos modos de configuracion del

transmisor RC:
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e Modo 1: La palanca izquierda puede controlar el cabeceo (pitch) y
la guifiada (yaw) y la palanca derecha puede controlar el acelerador
(throttle) y el balanceo o alabeo (roll).

e Modo 2: La palanca izquierda puede controlar el acelerador
(throttle) y la guifiada (yaw) y la palanca derecha puede controlar el

cabeceo (pitch) y el balanceo alabeo (roll).

La asignacion de canales en el transmisor RC predeterminadas para un
avion es: el canal 1 para balanceo alabeo (roll), el canal 2 para cabeceo
(pitch), el canal 3 para acelerador (throttle), el canal 4 para guifiada (yaw) y

por ultimo un canal 8 por default para los modos de vuelo.

En Mission Planner para calibrar el radio control se mueve cada palanca
y sus interruptores a sus limites recorridos donde podremos ver los valores

MAaximos y minimos.

Mission Planner 1330 build 1.3.30.0

BEALDOTY  ARDUPLOT==E &

fT PLAN INTIALSETUP. TERMNAL

Install Firmware

Wizard

»> Mandatory Hardware

Frame Type m

Radio §

1800

Accel Calibration :

Radio &
100

FailSafe

Fiight Modes R

Radio 8
180

Calibrate Radio

Spektum Bnd—————
Bind DSM2 | Bind DSWLX | Bind DSME

»> Optional Hardware

Figura 69. Calibraciéon de radio control

Los modos de vuelo dentro Mission Planner es seleccionado mediante el
mapeo de la posicion de uno de los interruptores que en este caso es por

default y vendria hacer el interruptor del canal 8.
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Install Firmware

Wizard
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Compass
Radio Calibration

FailSafe

»> Optional Hardware

Figura 70. Modos de Vuelo

Los modos de vuelo utilizados en este proyecto son:

e Modo AUTOTUNE: Para conseguir una mejora de los parametros
del PID ya que se realiza un tuning del cabeceo y del balanceo o
alabeo del UAV.

e Modo MANUAL: el UAV es controlado mediante el radio control por
el movimiento de las palancas.

e Modo RTL: el UAV regresa a su posicion de lanzamiento y se
mantiene en el aire dando vueltas alrededor de esta hasta que se
lo aterrice de modo manual o de modo automaético.

e Moto Automaético: el UAV vuela de forma automatica mediante una
mision de vuelo predefinida ya que vuela a diferentes puntos

geograficos.

La calibracion de la brajula o compas dentro de Mission Planner se basa
en rotar al vehiculo para que el rastro de color golpee cada uno de los puntos
blancos dando los movimientos que se realizé al calibrar el acelerometro como

podemos observar en la siguiente figura:
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Progress

Fiotate with each data poirt B8 Use Auto Accept

Figura 71. Calibracion de la brajula

Las funciones de seguridad son activadas cuando la sefial RC se pierda en
su totalidad, detecte perdidas de telemetria o detecte perdida de GPS, en caso
de ocurrir cualquiera de estos tres problemas la tarjeta controladora adquiere
un comportamiento pasando a modo automatico o modo RTL cuando hay
perdida de sefial RC o telemetria y en caso de la perdida de GPS la tarjeta
controladora entra en modo de navegacion hasta recuperar el GPS.

3.5. Armado del Avién

Cuando se requiere armar el motor se debe verificar obligatoriamente que
ningun objeto obstruya el movimiento de la hélice. Una caracteristica de
seguridad de Pixhawk es que toda la salida se mantiene en valores minimos

hasta que se presiona el botén de seguridad. (ArduPilot Dev Team, 2016)

Este parametro se configura para manipular el UAV de forma segura.
ARMING_REQUIRE permite controlar el armado del motor al ubicarlo en un
valor de 2, lo cual significa que no se envié ninguna sefial de PWM al canal

del motor sin antes presionar el boton de seguridad.

3.6. Canales del avion

Los aviones de ala fija generalmente utilizan 4 canales designados para

los alerones, motor, elevador y timén. Para la configuracion de las entradas
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RC se utiliza el parametro RCn__ el cual permite configurar dichas entradas en
relacion con el movimiento del stick del piloto.

Tabla 14.

Parametro RCn_

Parametro Valor
RCMAP_ROLL 1
RCMAP_PITCH

RCMAP_THROTTLE
RCMAP_YAW

AW N

La designacion indica que el primer canal tendra una entrada de roll, el
segundo de pitch, el tercero de aceleracion y el cuarto de yaw. Configuradas
las entradas se procede a configurar las salidas mediante el parametro
SERVONn_FUNCTION.

Tabla 15.
Parametro SERVOn_FUNCTION

Parametro Sentido
SERVO1 FUNCTION Alerén
SERVO2 FUNCTION Elevador

SERVO3_FUNCTION Acelerador
SERVO4_FUNCTION Timén

Configuradas las entradas y salidas RC es necesario ajustar los valores
para que el servo este centrado cuando los sticks del transmisor estén
centradas. De esta forma se utiliza la configuracién por default después de
verificar que los movimientos de los servos son los correctos. Para configurar
el rango de movimiento de los servos se utiliza los comandos SERVOn_MIN
y SERVOn_MAX con valores de 1100 a 1900 respectivamente.

3.7. Sintonizacién

La sintonizacién del PID permite que el UAV muestre un vuelo estable y
un rendimiento confiable en el viento ademas de una navegacién segura

requisito indispensable para proteger la integridad del ala, fuselaje y equipos
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electronicos. Para la sintonizacion se utiliza el modo automatico con
AUTOTUNE.

AUTOTUNE es un modo de vuelo que permite detectar cambios en la
actitud de vuelo provocadas por el piloto para reconocer los valores claves
necesarios y de esta forma identificar los valores del PID especificos para el
UAV. (ArduPilot Dev Team, 2016)

El parametro de ajuste establecido para el AUTOTUNE_LEVEL es de 6,
valor recomendado para principiantes a pilotos intermedios que produce una
sintonizacion de nivel medio. Autotune establece como prioridad la
sintonizacion en roll y pitch, a continuacion se descripcion de forma general el

procedimiento.

Para la sintonizacion el avion debe estar volando de forma recta y nivelada
a una velocidad similar a la que se establecera en las misiones, luego se
procede a realizar el cambio de modo de vuelo de manual a AUTOTUNE, a
continuacion, se genera movimientos rapidos e independientes en roll y picth.
De esta forma los valores del PID se van actualizando cada 10 segundos
mientras que simultaneamente el piloto automatico aprende cémo se
comporta el UAV en el aire y adquiere los valores unicos del control

pertenecientes al prototipo.

Para adquirir los valores se considera un total de 20 movimientos rapidos
en roll y 20 movimientos rapidos en pitch ya que con cada repeticion el valor
de ajuste se mejora un 5%. Como medida adicional y considerando que es un

prototipo se configura manualmente algunos pardmetros adicionales.

Para controlar que tan bruscamente gira el UAV en los modos automéaticos
RTL y AUTO el parametro NAVL1_PERIOD debe tener un valor de 18 con
esto se logra un movimiento suave. El parametro PTCH2SRV_RLL permite
definir cuanto elevador se debe utilizar para mantener el nivel de la nariz valor
establecido en 1. Esos valores fueron adquiridos experimentalmente y reflejan

un comportamiento estable por parte del UAV.

Se debe considerar ademas la sintonizacién de navegacion la cual permite

crear trayectorias de vuelo precisas en la cual el parametro NAVL1_DAMPING
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tiene un valor de 0.75 esto permite una amortiguacion al compensar las
demoras en la medicion de la velocidad y la respuesta de balanceo de la

aeronave. (ArduPilot Dev Team, 2016)

Con respecto al comportamiento de transicién del waypoint el radio de giro
se establece en un valor de 10 metros en el parametro WP_RADIUS, de esta
forma el UAV volaré por el waypoint y luego girara para dirigirse al siguiente
objetivo.

3.8. Sistema TEC (Total Energy Control System)

En la configuracion correspondiente a los parametros del motor se

considera:

e La aceleracion maxima THR_MAX en un 80% y una aceleracion
minima THR_MIN de 20%
e La velocidad minima que puede volar sin entrar en pérdida de

sustentacion ARSP_FBW_MIN en 2?

e La velocidad maxima para la cual fue disefiado el UAV 20?

parametro modificado en ARSP_FBW_MAX

e El angulo de inclinacibn maximo con una aceleracibn maxima
LIM_PITCH_MAX con un valor de 10°

e Un angulo de inclinacion minimo LIM_PITCH_MAX de 5° que
puede volar el aviébn con un THR_MIN

m

¢ Velocidad maxima de ascenso en TECS _CLMB_MAX en 12;
e Velocidad de descenso maxima en TECS_SINK_MAX en 10?

e Velocidad de descenso minima de en TECS_SINK_MIN en 8%

Los valores de THR_MAX, LIM_PITCH_MAX y TECS CLMB_MAX se
determinaron al realizar una prueba de cambio de altitud positivo en modo
RTL y al observar que el UAV ascendia de forma estable. Por otro lado, los
valores de LIM_PITCH_MIN y TECS_CLMB_MIN se establecieron en una
prueba de cambio de altitud negativa en modo RTL observando que el UAV
no se movia demasiado rapido al descender, debido a los cual el valor de
TECS_SINK_MAX es era el indicado.
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Adicionalmente se considera el parametro TECS_ RLL2THR el cual
permite aumentar la cantidad de aceleracion que se utilizara para compensar
el arrastre adicional creado al girar. Se establece en aproximadamente en 7
veces la tasa de caida adicional por un giro de 45° adecuado en aviones

planeador con una alta relacion de aspect ratio.

Finalmente, el pardmetro TECS_SPDWEIGHT que permite ajustar la
cantidad de ponderacion que el control de pitch aplica a los errores de
velocidad vs. altura. Si se establece en 0.0, el control de tono controlara la
altura e ignorara los errores de velocidad. Esto normalmente mejorara la
precision de la altura, pero dara mayores errores de velocidad aerodinamica.
Al establecerlo en 2.0, el bucle de control de pitch controlara la velocidad e
ignorara los errores de altura. Esto normalmente reducird los errores de
velocidad aérea, pero dara mayores errores de altura. El valor predeterminado
de 1.0 permite que el control de pitch controle simultdneamente la altura y la
velocidad. (ArduPilot Dev Team, 2016)

3.9. Configuracion del sensor de velocidad aerodinamico

El sensor de velocidad permite controlar en gran medida la capacidad de
avion para mantener la altitud. Su ubicacion se eligi6 considerando la
interferencia aerodinamica del fuselaje, por tal motivo se encuentra en la parte

sobresaliente de la nariz de la cabina.

El parametro a considerar es el ARSPD_RATIO cuyo valor se obtiene al
cambiar el parametro ARSPD_AUTOCAL a 1 y volar el UAV en modo RTL
durante cinco minutos, de esta forma el valor de ARSPD_RATIO es
determinado por la tarjeta controladora. El valor obtenido al realizar la prueba
de vuelo en modo RTL es de 2.1 y de acuerdo a las recomendaciones de
configuracion este valor es el indicado ya que se encuentra dentro de un rango
de 1.5 a 3.

3.10. Interface Mission Planner

Mission Planner fue el programa elegido para realizar las misiones de
vuelo ya que cuenta con una interface amigable con el usuario permitiendo

una rapida y facil seleccién de los waypoints designados en la mision.
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Es necesario monitorear el comportamiento del avién para verificar si
responde correctamente ante las perturbaciones provocadas por el viento. A
continuacion, se presenta la interface de los indicadores de vuelo y el mapa
donde se describe el movimiento de la aeronave.

Stabilize
0>0

GPS: No Fix

Figura 72. Interface
Fuente: (ArduPilot Dev Team, 2016)

Velocidad del aire

Error de giro

Direccion del rumbo

Angulo de inclinacién

Sefial de telemetria

Hora del GPS

Altitud (Negro) y Velocidad de ascenso (azul)

Velocidad del aire

© ©® N o 0 ks~ w NP

Ground Speed

10. Porcentaje de la bateria

11.Horizonte Atrtificial

12. Actitud de aeronave

13.Estado del GPS

14.Distancia al waypoint > namero actual del waypoint
15.Modo de vuelo
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A continuacién, se muestra el panel de la misién.

Q (2]

@

(4]

GPS Track (Black)

M 1217331 78576294 10173m g ey B Ao Pan Zoom 20
(o] ® @
Figura 73. Panel de la misién
1. Waypoint
2. Seguimiento del viaje
3. Numero de waypoint
4. Home
5. Reporte de altitud del GPS
6. Mision y direccion de mision
7. Reporte de la direccion de viaje de la aeronave del GPS
8. Direccién actual
9. Altitud
10. Longitud
11. Latitud

12.Linea directa al punto actual
13.Radio de giro deseado
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CAPITULO IV

4. PRUEBAS Y RESULTADOS

4.1. Prueba de funcionamiento en modo manual durante la manana

Las primeras pruebas de funcionamiento en modo manual se realizaron
debido a la necesidad de verificar el comportamiento de vuelo del UAV bajo
las condiciones atmosféricas durante la mafiana. También tuvieron la finalidad
de trimar al prototipo, es decir, encerar las posiciones de los angulos de los
alerones, timén y elevador en las cuales el UAV vuele de forma nivelada.

A continuacién, se muestra las condiciones atmosféricas de los diferentes
dias en los cuales el prototipo fue probado, posteriormente se puede visualizar
las imagenes de esta prueba.

Tabla 16.
Semana del 11 al 17 de septiembre del 2017

Parametros / Dia 11 14 17
Pardmetros / Hora (am) 8 7 8
Temperatura (°C) 9 8 11
Velocidad del viento (m/s) 1.2 1.6 3
Presion (hPa) 1027 1029 1028

Fuente: (Meteored, 2017)

Figura 74. Lanzamiento del uav en la mafana
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Figura 75. Despegue del UAV en la mafiana

4.2. Prueba de funcionamiento en modo manual durante la tarde

Estas pruebas se realizan con la finalidad de verificar que los
pardmetros de trim adquiridos durante la mafiana no difieran en gran
medida con los requeridos en la tarde y de esta manera asegurar que el
vuelo del UAV sea estable. A continuacion, se muestra las condiciones
atmosféricas de los dias de vuelo, de igual forma las imagenes de esta

prueba.
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Tabla 17.
Semana del 18 al 24 de septiembre del 2017

Parametros / Dia 20 22 24
Parametros / Hora (pm) 5 6 6
Temperatura (°C) 21 17 18
Velocidad del viento (m/s) 2.6 5.13 2.58
Presion (hPa) 1029 1029 1028

Fuente: (Meteored, 2017)

Figura 77. Lanzamiento del uav en la tarde

Figura 78. Despegue del UAV en la tarde
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Figura 79. Vuelo del UAV en la tarde

4.3. Prueba de funcionamiento en modo RTL

Antes de pasar al modo automatico es necesario comprobar el
comportamiento del avion en el modo RTL ya que después de terminar una
mision por seguridad el UAV adopta de forma automatica este modo. Los
parametros que se comprobaron de forma prioritaria son la velocidad y la

altitud. A continuacién, se puede observar las condiciones atmosféricas.

Tabla 18.

Semana del 25 al 30 de Septiembre de 2017
Parametros Detalle (8am)
Temperatura 10°C
Velocidad del aire 2.05m/s
Presion 1027 hPa

Fuente: (Meteored, 2017)

Los valores de velocidad y altitud fueron adquiridos mediante Mission
Planner para analizar que el comportamiento del prototipo en vuelo sea

adecuado. Seguidamente se muestran los valores en contra y a favor del

viento.
Tabla 19.
Valores adquiridos en modo RTL
Parametros Valores Vuelo en contra Vuelo a favor del
asignados del viento viento
Altitud (m) 100 97.99 — 100.77 99.35-100.13

Velocidad (m/s) 12 11.65-13.54 12.22 -15.56
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074 1993 | 003 4821

Figura 80. En contra (izquierda) y a favor (derecha) del viento

Estos datos permitieron determinar que segun las condiciones a las cuales
vuele el prototipo existe un margen de error en el cual funciona correctamente.
Estos errores son despreciables ya que no afectan a la estabilidad del avion
ademas que no causan que el UAV adopte un comportamiento que favorezca
a la entrada en pérdida. A continuacion, se muestra las imagenes de esta
prueba.
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¥ N T o
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T os

Figura 81. Lanzamiento del UAV para la prueba en modo RTL



Figura 82. Despegue del UAV para la prueba en modo RTL

Figura 83. Vuelo del UAV en modo RTL

Figura 84. Vuelo del UAV en modo RTL a favor del viento
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Figura 85. Vuelo del UAV en modo RTL en contra del viento

4.4. Pruebas de funcionamiento en modo automatico

Las pruebas se realizaron en diferentes dias considerando condiciones
climaticas similares. A continuacion, se evidencia la prueba realiza el dia 8 de
Octubre del 2017 a las 8 de la mafana en la ciudad de Ambato bajo las

siguientes condiciones atmosféricas.

Tabla 20.

Modo automatico del 8 al 28 de Octubre
Parametros / Dia 8 14 15 21 22 28
Parametros / Hora (am) 8 8 8 8 8 8
Temperatura (°C) 9 12 13 13 12 11
Velocidad del viento (m/s) 0.7 09 14 0.9 0.8 1.1
Presion (hPa) 1027 1026 1026 1025 1026 1027

Fuente: (Meteored, 2017)

En la siguiente imagen se puede observar la ruta de vuelo establecida
antes del despegue, en la cual el UAV se localizaba en la posicion de home.

El angulo de lanzamiento del UAV fue aproximadamente de 15 grados.



85

Figura 86. Posicion de Home

Por seguridad el UAV despega en modo manual seguidamente cambia al
modo RTL en el cual se estabiliza y se mantiene en el aire dando vueltas
alrededor de home. Finalmente, el piloto decide hacer el cambio al modo

automético para que el prototipo siga la ruta predefinida.

TERMNAL  HELP

(EF (GRS 3pldgps

Quick | Acciones | Prefight | Indicadores | Estado | Servo | Logs Telemetria [ C ¢ *

3295  13.90

Distto WP (m) Yaw (deg)

258.96

Vertical Speed (m/s) DistToMAV

6.08 67.26

Figura 87. Modo Manual



Guck  Accones | PreFigrt | indcadores | Estado | Sevo | Logs

99.71

1.11

Figura 90. Ruta finalizada
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En esta prueba el UAV recorrio la ruta predefinida completamente
logrando superar las perturbaciones del viento sin dificultad, por ende, las
imagenes adquiridas de los WP se pueden apreciar en las siguientes

imagenes.

Figura 93. Imagen préxima al Waypoint 6
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Estas pruebas permitieron identificar la distancia en metros del cambio de

direccidon del UAV del WP actual al siguiente WP. Se debe aclarar que a pesar

qgue el UAV alcanzé satisfactoriamente todos los WP Radius las trayectorias

de aproximacion varian, por lo que en este proyecto se consider6 una

distancia maxima de cambio de direccion de 20 m, esto con la finalidad de

evitar cambios bruscos de direccion que generen inestabilidad en vuelo,

ademas se identificé que a distancias menores de 20 m el UAV describira una

trayectoria de vuelo que lo aproximara a una minima distancia del WP objetivo.

Estas pruebas se realizan en diferentes dias con un WP Radius de 45 m,

parametro considerado para un UAV fixed wing dentro de Mission Planner.

Tabla 21.
Distancia de actualizacion de direccidn
WP 1 WP 2 WP 3 WP 4 WP 5 WP 6
Prueba 18 16 48 18 42 20
1
Prueba 12 18 20 15 33 16
2
Prueba 16 17 31 16 19 15
3
Prueba 17 16 16 18 23 20
4
Prueba 15 17 19 17 24 22
5
Prueba 18 13 35 19 24 18
6
Tabla 22.
Validaciéon del seguimiento de trayectoria
N. WP 1 WP 2 WP 3 WP 4 WP 5 WP 6 Porcentaje
Pruebas Seguimiento
1 + + + - + 66.67 %
2 + + + + - + 83.33%
3 + + + + + 83.33%
4 + + + + - + 83.33%
5 + + + + + - 83.33 %
6 + + + + + 83. 33%
P. Total 80.55%
P. WP 100% 100 % 50% 100% 50% 83.33% 80.55%
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Con un total de 6 pruebas de vuelo en modo automatico el UAV determiné
una efectividad del 80.55 %, esto se debe a que variaciones en la velocidad y
direccion del viento afectan directamente al comportamiento del UAV en

vuelo.

También se verifico la efectividad de alcanzar los WP objetivos y con un
total de 36 trayectorias el UAV determind una efectividad del 80.55%. Esto se
debe a que presenta un mejor comportamiento al seguir trayectorias abiertas

ya que tiene mas tiempo y espacio para maniobrar, esto se verifica en Fig. 90.

4.5. Comprobacion del seguimiento de trayectoria

Como se evidencia en las secciones anteriores la adquisicion de imagenes
se cumple durante todo el trayecto de vuelo, de igual forma sucede con los
WP objetivos ya que el UAV llega al WP Radius de todos ellos. Por
consiguiente, en la demostracion de la hipétesis se consideran las trayectorias

con mayor aproximacion al WP obijetivo.

Para esta demostracion se considera la prueba del chi cuadrado ya que
este método es util al asociar un grupo de frecuencias observadas y un grupo
de frecuencias tedricas. A continuacion, se muestran los datos considerados

para el método del chi cuadrado.

e Hipdtesis Nula (Ho): Con un vehiculo aéreo no tripulado no se
puede seguir una ruta de vuelo predefinida para la adquisicion de
imagenes.

e Hipdtesis Valida (Hi): Con un vehiculo aéreo no tripulado se puede
seguir una ruta de vuelo predefinida para la adquisicion de

imagenes.
Margen de error considerado= 5%
Margen de error de tabla =0.05

Grados de libertad=5
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GDL = (n°filas — 1)(n°columnas — 1)

Tabla 23.

Datos del Chi cuadrado

1 2 3 4 5 6 TOTAL
Positivo 6 6 3 6 3 5 28
Negativo 0 0 3 0 3 1 8
TOTAL 6 6 6 6 6 6 36
, N - ft)?
X ] _—
ft
x? =11.527

El valor de 11.527 representa el chi calculado (x?) el cual sera comparado

con el chi tabla (xt?) cuyos valores se presentan a continuacion.

Tabla 24.

Valores de chi cuadrado

v/p 0,001 | 0,0025 | 0,005 0,01 0,025 0,05 0,1 0,15
1 10,8274 | 9,1404 | 7,8794 | 6,6349 | 5,0239 | 3,8415 | 2,7055 | 2,0722
2 13,8150 | 11,9827 | 10,5965 | 9,2104 | 7,3778 | 5,9915 | 4,6052 | 3,7942
3 16,2660 | 14,3202 | 12,8381 | 11,3449 | 9,3484 | 7,8147 | 6,2514 | 5,3170
4 18,4662 | 16,4238 | 14,8602 | 13,2767 | 11,1433 | 9,4877 | 7,7794 | 6,7449
5 20,5147 | 18,3854 | 16,7496 | 15,0863 | 12,8325 | 11,0705 | 9,2363 | 8,1152
6 22,4575 | 20,2491 | 18,5475 | 16,8119 | 14,4494 | 12,5916 | 10,6446 | 9,4461
7 24,3213 | 22,0402 | 20,2777 | 18,4753 | 16,0128 | 14,0671 | 12,0170 | 10,7479

xt?=11.527
x? > xt?, Hies valida
x? < xt?, Ho es vdlida
11.527 > 11.0705 = Hi es valida

Se realizé la prueba del chi cuadrado con la finalidad de validar la
hipotesis, concluyendo que con un vehiculo aéreo no tripulado se puede
seguir una ruta de vuelo predefinida satisfactoriamente asi mismo se puede

realizar la adquisicion de imagenes.
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CAPITULO IV

5. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

5.1. Conclusiones

En la investigacion acerca del desarrollo de UAVs se ha encontrado que
muchos paises utilizan estos prototipos para misiones militares, asi mismo
existen pocos paises que aprovechan esta tecnologia con fines civiles ya sea
para investigacion, vigilancia del espacio aéreo, aplicaciones agroforestales,
entre otros. Sin embargo, es necesario mencionar que en las investigaciones
realizadas evidencian que no existen parametros de construccion de UAVS,
convirtiéndose en una ventaja al tener libertad de disefio permitiendo que las
aeronaves se acoplen a los requerimientos dando lugar a nuevos disefos

creativos y eficientes.

Los materiales como la madera de balsa, la fibra de carbono y los panales
de fibra de vidrio hacen que el UAV sea de peso ligero, favoreciendo su
despegue. También es necesario prestar especial atencion a los siguientes

puntos:

e El fuselaje esta dimensionado en base al ala y de la forma de
acoplamiento a esta, ya que se toma en consideracion la ubicacién
del centro de gravedad. El prototipo posee un centro de gravedad
adelantado respecto a su centro aerodinamico, lo cual mejora la
estabilidad en vuelo y permite que el UAV adopte una posicion
inclinada para un descenso controlado en caso de fallo de energia.

e Para el disefio de la cabina se consider6 una forma aerodinamica,
con una parte delantera redondeada, caras laterales de forma
planay la parte posterior semicurva que permiten una distribucion
adecuada del aire hacia las partes de control ubicadas en el
empenaje.

e Las condiciones climaticas durante el dia son muy variables debido
a ello las pruebas de vuelo en modo RC se realizaron en la mafiana
y en la tarde, a partir de las 6 am y 5 pm respectivamente, ya que

a esas horas la temperatura no es muy variable y por lo tanto existe
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pocas rafagas de aire permitiendo trimar al avion de forma
adecuada.

Un angulo de ataque del ala de 2 grados es adecuado para el
prototipo debido a que angulos mayores a 5 grados (a pesar de
tener un mayor coeficiente de sustentacion) generan inestabilidad
en pitch provocando que el avion presente una elevacion positiva
en pitch constantemente.

Es necesario encontrar un valor de AR que otorgue equilibrio en el
peso y dimensién del ala. Un valor de AR de 7 considerado en el
disefio del prototipo ha permitido obtener un ala liviana de 850
gramos la cual es segura estructuralmente y posee un factor de
seguridad 4.6. Ademas, el ser liviana conlleva a que se pueda
lanzar el UAV de forma manual a 10 grados evitando angulos
mayores ya que en ellos se presenta una disminucion en el
coeficiente de sustentacion.

Después de realizar la configuracion en AUTOTUNE se pudo
apreciar una leve inestabilidad por parte del UAV por lo cual se
procedié a aumentar la ganancia en D lo cual mejoré la respuesta
en roll y pitch logrando que el UAV no sea afectado en gran medida
por rafagas de aire y turbulencia.

En la adquisicion de imagenes, para compensar la vibracién del
UAV y la calidad del sensor de la camara se opt6 por volar a bajas
velocidades. El UAV se diseii0 para volar a una velocidad no
superior a los 25 m/s logrando adquirir imagenes con calidad
media, ademas esta velocidad permiti6 que el UAV se comporte
de forma estable ya que a bajas velocidades el controlador es mas

preciso al controlar el movimiento del avién

5.2. Recomendaciones

Es importante realizar una serie de pasos para disefiar y construir
un UAV y para ello se debe tener en cuenta la aplicacion que se le
va a dar al UAV y en donde se lo va a volar ya que todos los UAV

no son iguales.
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Para realizar la conexion de los accesorios de Pixhawk se debe
tener en cuenta el diagrama de conexién y las fichas de datos los
componentes ya que son muy sensibles y se pueden dafiar.

Para el despegue del prototipo UAV tipo Fixed Wing se debe tener
en cuenta la direccion del viento, y las condiciones climaticas, es
asi que su lanzamiento se lo debe realizar en contra del viento para
generar una fuerza de sustentacion necesaria y no en condiciones
lluviosas, ni con vientos excesivos, cabe recalcar que estos factores
son tomados en cuenta también en los aviones civiles.

Antes de cada vuelo se debe realizar una inspeccion de todas las
partes que integran el UVA, este es un procedimiento de seguridad
gue permite verificar el correcto funcionamiento de sus elementos
y de esta forma se evita que se presenten fallas en pleno vuelo lo
cual conllevaria a que el UAV se desplome.

Para realizar la sintonizacion del UAV en vuelo se aconseja una
altitud de 70 metros. A esta altura se pudo observar nitidamente el
UAV pardmetro necesario para reaccionar y corregirlo rapidamente
en caso que este muestre comportamiento inestable en vuelo.

A pesar que la madera de balsa es muy liviana, se aconseja utilizar
fibra de carbono en la elaboracion del ala esto representaria una

disminucion en el peso y el ala seria més resistente ante impactos.
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