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RESUMEN

El presente trabajo disefia e implementa un vehiculo aéreo no tripulado resistente al
impacto, que permita el vuelo omnidireccional en el laboratorio de Mecatrdnica de la
Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE extension Latacunga. El proyecto se ha
dividido en tres areas importantes que son; el disefio e implementacion mecanica,
electrénica y de control omnidireccional. Los resultados para la validacion del vuelo
Omnidireccional se evaluaron en tres categorias, B: Bueno, R: Regular. M: Malo,
basandose en recomendaciones para los estandares de vibraciones en UAVS de la

comunidad Ardupilot. Se determiné que los limites para las vibraciones en los ejes X

e Y sean menores que J_r3osﬂ2 ,yenelejeZde 160522 en modo estable, durante los

vuelos de prueba. Para todas las trayectorias realizadas en el UAV disefiado, se puede
observar que la estructura Omnidireccional presenta ventajas en vuelo estabilizado,
evidenciando movimientos de manera suavizada, cumpliendo algunas caracteristicas
de los robots holonémicos. Adicionalmente se pudo contrastar que el UAV
Omnidireccional tiene un 17.95% de mejoria en las caracteristicas de estabilidad, en
relacion a las rutas evaluadas, de manera que éste vehiculo aéreo, demuestra
particularidades propias para la ejecucion de trayectorias de vuelo, debido a que la
estructura estad dedicada a resistir condiciones de vuelo susceptibles a impacto,
garantizando ademas que el frame o chasis adherido conserve su forma y pueda volar
hasta 25 metros disminuyendo el riesgo de dafio permanente en toda la plataforma
omnidireccional.

Es necesario considerar que siempre existiran vibraciones producidas por el
movimiento omnidireccional, en este caso se ha mejorado en un 4.14% esta
caracteristica, ya que estos dispositivos de vuelo son sensibles a las perturbaciones,
por lo que se podria asegurar que, el UAV Omnidireccional tendrd ventaja para

condiciones de vuelo en ambientes externos.

PALABRAS CLAVE:

*» VEHICULO AEREO NO TRIPULADO.
= PLATAFORMA OMNIDIRECCIONAL.
= DRON
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ABSTRACT

The present work, designs and implements an unmanned aerial vehicle air resistant to
the impact, which allows omnidirectional flight in the Mechatronics Laboratory of the
University of the Armed Forces ESPE Latacunga. This project has been divided in
three important areas that are; the design and mechanical, electronic implementation
and omnidireccional control. The results for the validation of the omnidireccional flight
were evaluated in three categories, B: Well, R: Regular, M: Bad, being based on
recommendations for the standards of vibrations for UAVS of the Ardupilot community.

Which determine that the limits for the vibrations in the axes (X and Y) should be minor

that £30 Sﬂz and for Z axe should be minor of £60 sz in stable way, during the test flights.

For all the paths realized in the UAV designed, it is possible to observe that the
Omnidireccional structure presents advantages in stabilized flight, demonstrating
movements of a smoothed way, fulfilling some characteristics of holonomic robots. In
Addition it was possible to confirm that the UAV Omnidireccional has improved 17.95
% in the stability characteristics, respect to the evaluated routes, so that this one air
vehicle, it demonstrates own particularities for the execution of paths of flight, due to
the fact that the structure is dedicated to resisting conditions of impact, guaranteeing
that the frame structure could fly up to 25 meters diminishing the risk of permanent
damage in the whole omnidirecctional platform.
It is necessary to think that always vibrations produced by the omnidireccional
movement will exist, in this case this characteristic has been improved in 4.14 %,
because these flight devices are sensitive to the disturbances, and We could assure
that the Omnidireccional UAV will have advantages for flight conditions in external

environments.

KEYWORDS:
=  UNMANNED AERIAL VEHICLE.
=  OMNIDIRECTIONAL PLATFORM.
= DRONE.



CAPITULO |

PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA DE INVESTIGACION

1.1. Antecedentes

El estudio de las aeronaves no tripuladas ha significado la evolucién de los
sistemas robaticos, y actualmente nos referimos a ellos mediante distintos nombres,
entre los que se encuentran Unmanned Aerial Vehicle (uAv), minidrones o
microdrones (en funcién del tamafio y peso). También son denominados Unmanned
Aircraft Systems (UAS), Unmanned Aerial Systems (UAS), Remotely Piloted Aircraft
Systems (RPAS) y Unmanned Air Vehicle (UAV). Pero sin duda, la denominacion
mundialmente conocida al dia de hoy es la de drone. (Heras Almagro & Sanchez Nieto,
2017).

El documento de Joint Publication (2017) define UAV (o VANT) como: un
vehiculo aéreo o motorizado que no lleva a bordo a un operador humano, utiliza las
fuerzas aerodinamicas para generar la sustentacion, a la vez puede volar
autbnomamente o ser tripulado de forma remota, que puede ser fungible o
recuperable, y que puede transportar una carga de pago letal o no, y no se consideran
UAV a los misiles balisticos o semibalisticos, misiles crucero y proyectiles de
artilleria.(p.123). Hoy en dia a los drones se los considera como robots no
antropomorfos en gran diversidad de caracteristicas, con gran variacion en tamafio,
forma, autonomia y propésito en funcion de los sensores que incorpore. Su control
puede llevarse a cabo de forma manual o automatica, o mediante una combinacién
de ambas. Casi a diario se encuentra nuevos dispositivos con aplicaciones de lo mas

dispares, lo que nos da una idea del potencial de estos arlugios en el futuro.

Los primeros UAV (Vehiculos Aéreos No Tripulados) se desarrollarén en la
Primera Guerra Mundial, pero es en la Segunda Guerra Mundial, que a gran escala
se produce aeronaves sin tripulacion con fines de entrenamiento, llegando hasta el
Siglo XXI en el cual realizan dispositivos con proyecciones para aplicar en la guerra 'y
vigilancia, desde entonces hasta ese momento se contaba con una incipiente

tecnologia de control. (Soto G. & Ramirez T, 2012)



Si bien desde hace algunas décadas las aeronaves no tripuladas han sido motivo
de interés, en particular en el ambito militar, no ha sido hasta los ultimos afios que han
pasado de sistema experimentales a equipos aptos para su uso profesional.

(Barrientos, y otros, 2017)

En Ecuador existe aeronaves remotamente tripuladas que ha sido aplicables
tanto a misiones y objetivos militares como civiles, revelando de paso el amplio campo
operacional donde esta nueva tecnologia viene siendo utilizada como medio para la
obtencion de informacion ISR en tiempo real (a menores costos y riesgos), necesaria
para reaccionar de manera rapida y contundente, gracias a la vigilancia y el control de
actividades generadoras de inseguridad como el trafico ilicito de narcoticos, armas y
mercancias en entornos complejos, tales como zonas fronterizas y rurales de dificil
acceso para la fuerza publica, pero también para comenzar a prevenir situaciones de
alteracion de la seguridad ciudadana y de la convivencia, cubriendo para ello areas

estrictamente urbanas.

Estas caracteristicas han llevado a las Fuerzas Armadas y empresas
comerciales de la region, en diferentes tiempos y épocas que exploraran a través de
multiples iniciativas prototipos que podrian calificarse como UAVs que en algunos
casos marcaron el derrotero de posteriores y continuos avances industriales en esta
direccion y hasta el presente, por ello se enumera el sistema que se ha desplegado,
empleado y desarrollado su uso operacional para poner fin aa las continuas pérdidas
econdmicas por el contrabando de combustibles, el Gobierno ecuatoriano implemento
el Plan de Soberania Energética en 1l afio 20098, para lo cual adquirido dos UAV
Herdn del tipo MALE y cuatro Searcher a Israel Aerospace Industries-IAl por valores

aproximados a los 22 millones de dolares. (Saumeth Cadavid, 2014)

A finales de 2010, el Ministerio de Defensa de Ecuador anunciaba la intencion
de apoyar el disefio y fabricacién de UAV de desarrollo nacional y en convenio con
otros paises para ser utilizados por la Fuerza Area. A comienzos de 2014, el
presidente del Ecuador, presentd el prototipo del Gavildn como el nuevo UAV de la
Fuerza area Ecuatoriana (FAE) producido por este pais por el Centro de Investigacion
y Desarrollo de la FAE y con la expectativa de ser comercializado a nivel regional, este

proyecto estaba valorado en 500.000 délares, tenia como objeto no solo potenciar el



desarrollo de este tipo de tecnologia en el Ecuador, sino ademas suplir las
importaciones de estos sistemas, adquiridos por este pais a Israel en el pasado
reciente. Se estima desde entonces que la FAE se encuentra fabricando en torno a
cuatro unidades mas en sus instalaciones del Aeropuerto Chachoan de Ambato.
(Saumeth Cadavid, 2014).

Desde ese punto de vista es necesario que el profesional que sale de la Carrera
de Mecatronica tenga conocimiento en disefio de Vehiculos Aéreos no Tripulados con
resistencia a impactos, y con vuelo omnidireccional, ya que una de las caracteristicas
de los UAV en la actualidad, es que tienen poca autonomia de vuelo, pocos grados
de movimientos en las direcciones que son posibles, por las configuraciones
especificas de frame que se destinan solo a asegurar velocidad, posicionamiento, y a
mantener un control definido en sus movimientos, que no le permite acceder a un
control y precision adecuada para mantenerse estable en algun punto especificado en
el espacio, ademas la mayoria de drones no aseguran la supervivencia de sus
elementos electrénicos y motrices para su funcionamiento por lo que estan expuestos
directamente a la destruccion por colision hasta el momento, asegura la proteccion,
descenso abrupto del sistema, o fallo accidental, y ademas ninguna estructura tipica
gue se haya desarrollado hasta el momento, asegura la proteccion al menos minima
de los elementos electronicos constitutivos del dron. Por otro lado para adquirir
experiencia de vuelo en ésta clase de vehiculos aéreos, se requiere cierta habilidad
operativa, lo que hace susceptible al dron experimentar accidentes de vuelo o
atravesar por ciertas eventualidades fortuitas que igualmente involucran el dafio
permanente o definitivo de los motores, tarjetas, controladores, entre otros.

Los drones que tipicamente conocemos solo describen todo tipo de trayectorias
pero sin duda no son suavizadas, existen cambios abruptos de sentido, y cuando se
requiere mayor precision de los movimientos, son simplemente los que proporciona el
controlador, es asi que un dron de tipo comercial puede dar vuelta completa en un
plano diferente al descrito por sus rotores de manera transitoria y necesitando un
espacio fisico muy amplio, también depende cominmente de la habilidad propia del

piloto para ejecutar ésta maniobra en efecto.

La tecnologia dron en al &mbito civil todavia es incipiente, su uso extendido debe

vencer algunos obstaculos, que van desde los estrictamente técnicos, hasta los



puramente legales, sin embargo la variedad e importancia de las aplicaciones
potenciales, y el incremento en las inversiones y avances en los ultimos afios, hace

razonable prever un notable y rapido progreso en un futuro cercano. (Chinea, 2015)

1.2. Planteamiento del problema

El desarrollo tecnolégico alrededor de los drones o UAV (Unmanned Aerial
Vehicle) o, en espafiol, vehiculos aéreos no tripulados, es uno de los de mayor
evolucion en los ultimos afios. Un UAV es una aeronave que no cuenta con tripulacion
humana y puede ser totalmente autbnomo u operado por control remoto, a pesar de
sus potenciales similitudes estructurales, no dejando a un lado que para plantear el
problema es importante recordar que cuando nos referimos a un UAV no estamos
hablando solo del vehiculo aéreo, sino de los sensores que ayudan a controlar su
vuelo, asi como de sistemas que establecen tanto su rumbo como su trayectoria, y
equipos que permitan recolectar informacién para ser transmitida a los centros de
control, por eso es necesario que el estudiante de la carrera de mecatrénica para
trabajar con drones tenga conocimiento nuevo sobre las principales caracteristicas
para elegir un UAV, como: autonomia, carga Uutil transportable, dimensiones,
capacidad de despliegue y tipo de misién que debe cumplir. Que a partir de esta
comprension adquirida puedan clasificar a los UAV en corto, mediano y largo alcance;
asimismo dependiendo de su misién importante, el estudiante al examinar el tipo de
dron podra dividir en seis tipos: de blanco, reconocimiento, combate, logistica,

investigacion-desarrollo, como comerciales y civiles.

Los UAV’'s actualmente referidas poseen una estructura definida que se ha
mantenido de manera funcional desde su descubrimiento, y se limita la rotacién axial
completa referida a Roll, Pitch y Yaw (Llanos, 2013).
= Girar el sistema OUVW un angulo y con respecto al eje OX. (Yaw)
= Girar el sistema OUVW un angulo g con respecto al eje OY. (Picth)

= Girar el sistema OUVW un angulo f con respecto al eje OZ. (Roll)
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Figura 1. Cinematica

Fuente. (Llanos, 2013)

Desde ese punto de vista una aeronave en movimiento habitual rota Gnicamente
y de forma maxima en el plano dispuesto por sus rotores, que pertenece tipicamente
al eje Yaw (vertical), que es perpendicular al plano descrito por sus rotores, de esta
forma queda restringido cualquier clase de rotacion completa en Roll y Pitch, por ser
caracteristico de su configuracion geométrica propia y a la escasa sustentacion de
propulsion de sus motores, por su frame o también llamado chasis en X simétrica, que
es el modelo mas frecuentemente manejado en el desarrollo de drones. En definitiva
no se puede garantizar que una estructura plana asegure de ninguna forma, un
movimiento amplio en los dos ejes diferentes a Yaw, e igualmente posea permanencia
ante perturbaciones, al tratar de alcanzar trayectorias complejas de vuelo, por razones
aerodinamicas y de control, que adecuadamente proporciona la tarjeta electrénica

ofrecida a este propdésito.

El uso de drones se proyecta a la adquisicion de imagenes, construccion de
mapas aereos, es asi, que modelos conocidos llamados quadcopters poseen estudios
limitados por la baja precision de sus movimientos y esencialmente por la escasa
robustez que ofrece su estructura, tipico de vehiculos que disponen de cuatro motores

gue por su configuracion, su estructura es susceptible a que sus elementos internos



se vean afectados por algun evento impredecible, como colision, alguna falla
repentina, descenso abrupto del sistema o por algun desperfecto no controlado justo
a tiempo, motivo por el cual no se puede tener una aproximacion a zonas irregulares
de vuelo con prestaciones de movimiento omnidireccional, esta clase de estructura
solo admite una mayor aproximacion a zonas de acceso dificil, primordialmente
aguellas que pretendan mas precision en sus movimientos y en lugares de vuelo poco

asequibles, para optimizar la capacidad de maniobra.

Las estructuras omnidireccionales para la construccion de drones se encuentran
actualmente en desarrollo, pero aun no es posible encontrar algun tipo de propuesta
comercial que responda a los requerimientos que demanda un vuelo omnidireccional
para un UAV, asi mismo no existe una tarjeta controladora de vuelo,
convenientemente dedicada a éste fin, ya que cominmente se puede acceder a una
variedad de tarjetas con controles dedicados a la estabilizacién del sistema en un
plano referencial, pero al tratarse de conseguir movimientos en todas las direcciones
y con rotaciones axiales diferentes a Yaw, no sea algun tipo de controlador
omnidireccional especifico que provea la implementacion de un UAV con las

caracteristicas mencionadas de movimiento.

La principal problematica que se enfrentara durante el proyecto es la asignacion
exitosa de las entradas del actuador para controlar los 6 grados de libertad de espacio,
existe una redundancia que debe resolverse; ademas estos actuadores deberan estar
fuertemente acoplados para tomar medidas adicionales y lograr obtener entradas de
control razonables. El objetivo de esta tesis es disefiar e implementar un Vehiculo
Aéreo no Tripulado resistente al impacto, que permita el vuelo Omnidireccional, en el
Laboratorio de Mecatronica de la Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE
Extension Latacunga para encontrar una solucion de asignacion que estabilice el
sistema en todas las orientaciones arbitrarias en el espacio. Este método de
asignacion también debera cumplir con las restricciones presentadas por el hardware
del sistema de la institucion superior en la Carrera de Mecatrénica para el

conocimiento de los estudiantes.

Al tratarse de un modelo nuevo para el estudio de éste tipo de drones, se ha

previsto efectuar un estudio por las deficiencias anteriores, el motivo de la exploracion



de un vehiculo aéreo completamente activado; dicho vehiculo puede proporcionara
independientemente cualquier fuerza y par arbitrario. Esto significa que el vehiculo no
tendria que cambiar su actitud para interactuar con su entorno, de hecho el vehiculo
podria cambiar su actitud a cualquier configuracion arbitraria mientras mantiene la
misma posicion. Un sistema de este tipo podria rechazar las fuerzas de perturbacién
y los pares de torsion de manera extremadamente rapida, y limitado solo por la

dinamica de los actuadores que proporcionan empuije.

Desde ese punto de vista ha sido precedente disefiar e implementar un Vehiculo
Aéreo no Tripulado resistente al impacto, que permita el vuelo omnidireccional en el
Laboratorio de Mecatronica de la Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE, ya que
actualmente no cuenta con un prototipo UAV omnidireccional, para que éste pueda
servir de soporte en el desarrollo de nuevas tecnologias enfocadas al manejo
operativo de drones, al acceso a zonas geograficamente inaccesibles, con fines de
exploracién, por lo demas estos modelos mejorarian la maniobrabilidad en
competencias de exhibicion, igualmente enfocados al estudio de materiales y

configuraciones de geometria que se puedan mejorar continuamente.

Este trabajo de titulacién presenta el disefio, el modelado, el control y las pruebas
de un vehiculo que permita el vuelo omnidireccional completamente accionado, en

adelante denominado omnicoptero.

1.3. Descripcién resumida del proyecto

El presente proyecto se basa en la investigacion, disefio, construccion e
implementacion de una estructura para un UAV estable, que admita describir un
movimiento caracteristico del desplazamiento omnidireccional, al generar de manera
controlada una rotaciéon completa sobre cualquier eje diferente a Yaw, y que de
acuerdo a su estructura se garantice la resistencia al impacto para condiciones no

controladas de vuelo, manteniendo su funcionalidad.

En el disefio morfolégico del UAV Omnidireccional, se estudio que materiales
existe a disposicidon para que el sistema cumpla con los requerimientos minimos y la

puesta en marcha del mismo, considerando la resistencia mecanica y la elasticidad



de los materiales que se pueden aplicar, en la misma indagacién se encontré una
morfologia de la estructura del robot, que se adapta convenientemente a las

necesidades de desplazamiento para el sistema omnidireccional.

Fue necesario considerar un analisis mediante software de disefio asistido por
computador para obtener un modelo preliminar de la estructura UAV, incorporando
progresivamente los elementos mecanicos, electronicos y de control, para obtener una
idea muy cercana a la realidad y adicionalmente tener un valor de masa aproximado
antes de la construccion, para asi dimensionar un tamafio apropiado de la estructura
respecto a los componentes electrénicos y de ésta manera proporcionar la estabilidad
necesaria en el vuelo inherente del dron, de modo que el sistema sea preciso, alcance

un punto en el espacio, cumpliendo movimientos controlados sobre cualquier eje.

Para la validacion de la estructura se analiz6 el comportamiento del material
acorde a los desplazamientos, aceleraciones, y condiciones de esfuerzo mediante un
software CAE (Computer Aided Engineering), con el proposito de que provea datos
relevantes y determinar el material idoneo, asegurando al maximo la vida util de los
componentes electrénicos constitutivos para finalmente adoptar una forma y material
especifico, optimizando el disefio en etapas previas a la construccion y asegurando la

robustez del sistema que se pretende implementar.

El movimiento referido al conjunto es proporcionado por la tarjeta de control
Pixhaw4 para los 8 motores que mediante las sefiales adquiridas por los sensores
propios de vuelo, fue mantener la estabilidad en el sistema para tratar de producir un
giro controlado, demostrando propiamente el vuelo omnidireccional.

En la etapa de control se seleccionara el controlador que va hacer adaptado a
las condiciones de movimiento en el sistema requerido, a fin de adaptar alguna
plataforma a los requerimientos dinamicos con el proposito de que el UAV
Omnidireccional sea capaz de desplazarse de forma similar que los quadcoépteros y
ademas de ejecutar desplazamientos controlables sobre algun eje, que difiera del
movimiento tipico de los drones comerciales, todo esto fue controlado remotamente,
donde previamente se ha seleccionado un dispositivo de comunicacion que se adapte
convenientemente al usuario y que acceda a la maniobra del dron con facilidad,

ademés el UAV Omnidireccional, brinda la posibilidad de integrar trayectorias pre



programadas, con todo lo descrito anteriormente se busco analizar las fortalezas que
tiene el UAV con la vision de ejecutar el vuelo omnidireccional y demostrar las

fortalezas en éste tipo de nuevos dispositivos.

1.4. Justificacién e importancia del problema

Los UAVs se han convertido en la actualidad en elementos importantes para la
investigacion, pero cada vez existe mas variedad de finalidades que se le dan a los
drones, es esencial contar con conocimientos y técnicas que reconozcan el vuelo
omnidireccional de drones, para el descubrimiento de nuevas tecnologias en beneficio
de la generacion de conocimiento aplicado a toda area, ya sea en la agricultura,
exploracion, modelos de exhibicién, y sobre todo para el desarrollo educativo, donde
no Unicamente se tenga acceso a nivel usuario sino que mas bien éste producto, sea
encaminado a diversos ambitos de nuestra sociedad, tanto para estudios de mapeo,

rescate, localizacion, exploracion, entre otros.

Las tecnologias dirigidas a los UAVs son cada vez mas accesibles y se
encuentran en constante desarrollo, de modo que al poder incorporar un prototipo de
morfologia diferente para UAV Omnidireccional que acceda el posicionamiento
estable y al menos garantice movimientos completamente controlables sobre Pitch o
Roll de manera remota, facultard que los estudiantes realicen sus practicas con éste
tipo de nuevos dispositivos, dirigiendo su alcance a la generacion de algoritmos mas
potentes, estudio de sistemas de control y sistemas mecatrénicos, adicionalmente al
contar con una estructura dedicada a la proteccién de los elementos internos, permitira
que se tenga seguridad en las pruebas de vuelo y del mismo modo incentivar el
desarrollo de nuevas tendencias y aplicaciones acerca de ésta clase de drones

omnidireccionales con fines de exploracion y avance tecnoldgico.

En el laboratorio de Mecatronica de la Universidad de las Fuerzas Armadas
ESPE Extension Latacunga, se incorporara un nuevo dron de tipo Omnidireccional,
que permitira el desarrollo de nuevas tecnologias encaminadas a la gestion del
conocimiento y estar a la vanguardia con la constante evolucion de éstos dispositivos

aéreos, paralelamente al avance tecnoldgico en otras universidades del mundo,
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fortaleciendo las competencias como universidad enfocada el desarrollo tecnolégico

y educativo, como pilar fundamental del crecimiento institucional.

1.5.

Objetivos

1.5.1. Objetivo general

per

Disefiar e implementar un Vehiculo Aéreo no Tripulado resistente al impacto, que

mita el vuelo Omnidireccional, en el Laboratorio de Mecatrénica de la Universidad

de las Fuerzas Armadas ESPE Extension Latacunga.

1.5.2. Objetivos especificos

1.6.

Investigar el estado del arte actual de vehiculos aéreos no tripulados de tipo
Omnidireccional para establecer la morfologia adecuada.

Disefar la estructura Omnidireccional resistente al impacto para el UAV.
Seleccionar los componentes electronicos y de control del UAV Omnidireccional.
Analizar mediante software especializado, el disefio mecanico de la estructura del
UAV Omnidireccional que garantice la resistencia al impacto.

Implementar los sistemas mecanicos, electronicos y de control del UAV

Omnidireccional adecuados para el vuelo.

Metas

Investigar y recopilar informacion sobre vehiculos aéreos no tripulados de tipo
Omnidireccional para el establecimiento de la morfologia adecuada hasta la
segunda semana.

Disefiar y simular el prototipo de la estructura Omnidireccional resistente al impacto
para el UAV hasta la sexta semana.

Seleccionar los componentes electrénicos y de control del UAV Omnidireccional
hasta la cuarta semana.

Analizar mediante software especializado, el disefio mecanico de la estructura del
UAV Omnidireccional que garantice la resistencia al impacto hasta la octava

semana.
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= Implementar los sistemas mecanicos, electronicos y de control del UAV
Omnidireccional adecuados para el vuelo.
= Registrar la informacion lograda durante el desarrollo del proyecto para anexarla

como evidencia del trabajo ejecutado.

1.7. Hipotesis

El disefio e implementacion de una nueva morfologia de UAV resistente al

impacto permitird el vuelo Omnidireccional, en el Laboratorio de Mecatronica de la

Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE Extensién Latacunga.

1.8. Variables de investigacion

= Variable independiente. UAV resistente al impacto

= Variable dependiente. Vuelo omnidireccional
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CAPITULO I

FUNDAMENTOS TEORICOS E INVESTIGACION

La fundamentacion teodrica constituye el centro del trabajo de investigacion, por
servir de aporte para la construccion del proyecto de titulacién, la base teérica se
convierte en una plataforma de andlisis de los resultados alcanzados en la indagacion,

sin ella no se puede analizar los mismos. (Pérez Camejo & Andaluz, 2017)

2.1. Vehiculo Aéreo No Tripulado (UAV)

2.1.1. Introduccién

Los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) estan disefiados para poder volar sin
necesidad de un piloto humano a bordo. El vuelo de estas maquinas, normalmente se
halla vigilado por un piloto humano a partir de un centro de mando de tierra, desde
donde transmite las instrucciones de vuelo remotamente, igualmente éstas maquinas
pueden ser controladas de manera autonoma por un controlador o computador que

esté programado para tal fin.

Dentro de la gama de vehiculos no tripulados, existe una gran escala de
tamarnos, configuraciones y formas (vehiculos de ala fija, vehiculos multirotores, entre
otros). Los cuales inicialmente fueron surgiendo como plataformas controladas
remotamente por un piloto, pero que en los ultimos afos, gracias a los grandes
avances de la tecnologia en el campo de la computacion, la electrénica y
comunicaciones, han migrado poco a poco al sector de vehiculos autbnomos. (Herrera
Tavara & Palomares Orihuela, Disefio e implementacion del sistema de vuelo
autonomo de un vehiculo aéreo no tripulado para el reconocimiento en zonas hostiles

azotadas por narcoterrorismo en la Amazonia, 2015)

Tradicionalmente un UAV ha sido empleado para propositos militares, pero
realmente hay varias aplicaciones civiles en desarrollo. Especificamente en este

proyecto tenemos el disefio e implementacion de un UAV capaz de que sea resistente
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al impacto, y que permita el vuelo omnidireccional en el Laboratorio de Mecatronica

de las Fuerzas Armadas ESPE Extension Latacunga.

2.1.2. Definicion de un UAV

El término “Unmanned Aerial Vehicle” (UAV) cuyo significado en castellano es
“Vehiculo Aéreo No Tripulado” (VANT), se hizo comun en los afios 90. El Ministerio
de Defensa de los Estados Unidos lo define como Cuerno (2015): “vehiculo aéreo
motorizado que no lleva a bordo un operador humano, que utiliza fuerzas
aerodinamicas para generar la sustentacion, puede volar autbnomamente o ser
tripulado de forma remota, puede ser fungible o recuperable, y que puede transportar
una carga de pago letal o no” (p.5).

Desde ese punto de vista no se consideran a las UAVs a los misiles balisticos o
semibalisticos, misiles crucero, proyectiles de artilleria, planeadores (que no lleven
planta propulsora), globos y dirigibles, sin embargo, el término UAV no es el Unico
nombre que han ido recibiendo las aeronaves no tripuladas, su antecesor fue
“‘Remotely Piloted Vehicle” (RPV), vehiculo aéreo pilotado remotamente. En la
actualidad se definen como “Remotely-Piloted Aircraft” (RPA), es decir aeronaves

pilotadas remotamente (Cuerno Rejado, 2015).

2.1.3. Ventajas de los UAV

Entre las ventajas de mayor impacto esta:
= La posibilidad de uso en areas de alto riesgo o de dificil acceso.
= No requiere la actuacion de pilotos abordo.

» Pueden llegar a tener una alta autonomia de vuelo.

2.1.4. Desventajas de los UAV

Segun Herrera y otros (2015) las desventajas pueden especificarse de la

siguiente manera, en:
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a. Desventajas técnicas

El enlace via satélite puede ser hackeado y de esta forma, romperse el canal
de comunicaciones entre el operador de tierra 'y el UAV e interceptar sus datos,
como ocurrio en los paises de Irak y Afganistan, cuando los insurgentes
accedieron a los UAV mediante el “SkyGrabber” (un programa para uso
doméstico cuyo coste fue de 35 dolares) ; o el exordio de un virus para
inhabilitar, como sucedié en octubre de 2011 cuando la flota de “Predators”
estadounidenses fue impedida por el ataque de un virus informético en las
estaciones de control de tierra.

Un tiempo de aplazamiento al momento de incorporar la emisién de
instrucciones y su recepcion, para su proceso y ejecucion, lo que en situaciones
criticas puede ser inevitable para la aeronave.

El predominio en el funcionamiento de los fendbmenos fisicos, como la accién
solar, mal clima, tormentas de rayos.

La capacidad de vuelo condicionada por el tipo de combustible, fuente de

energia, tamafio, alcance y su sistema de navegacion.

b. Desventajas éticas

La eventualidad de que la inteligencia artificial del UAV lograra establecer por
si misma los objetivos a abordar.

La insensibilidad sobre las consecuencias del avance, al mantenerse a
distancia de los apremios.

Su comercializacion no controlada, pudiendo ser adquiridos por personas o
grupos de dudosa ética, como en el caso de la oferta a Daniel Garate, un
peruano afincado en los Angeles, cuyo negocio estaba centrado en usar un
Drone que sujete una camara con la que graba tomas areas de gran resolucién
a bajo precio, quien rechazo en 2011 filmar con uno de estos dispositivos la
boda de Kim Kardashian.

Algunas personas pueden ser grabadas de forma ilegal, ya sea en espacios
privados como publicos, constituyéndose tal motivo una seria amenaza a la

inviolabilidad de la privacidad personal.
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c. Desventajas econdémicas

El alto costo de su adquisicion y mantenimiento (30 veces superior a su
equivalente tripulado) dificulta enormemente su uso civil, para instituciones o
empresas privadas y compafiias, por ser relativamente nuevo en el desarrollo

de la tecnologia.

El mantenimiento de estos aparatos no es menor.

Estos hechos hacen que no se hayan usado hasta ahora para uso civil, aunque

para el uso militar, un avion no tripulado es mas barato que un avion tripulado militar.

2.1.5. Clasificacion de los UAVs

Segun el método de control de los UAVs, Irausquin (2014) clasifica en:

Auténomo: modo de control de un UAV donde se espera que el vehiculo
efectué su mision dentro del &mbito programado, con solo un monitoreo desde
tierra, el modelo de control incluye la operacion automatica completa,
funciones autonomas (despegue, aterrizaje, evitacion de colisiones, entre

otros) y operaciones inteligentes. (Irausquin, 2014)

Semi-autobnomo: modo de control de un UAV donde el piloto ejecuta cambios
y conduce la misidn a través de una interfaz de administracion del vuelo; sin la
informacion el UAV efectuara operaciones automaticas pre-programadas,
puede o no incluirse algunas funciones completamente autbnomas (despegue,

aterrizaje, evitacion de colisiones, entre otros). (Irausquin, 2014)

Remoto: la totalidad del control del vehiculo se efectia remotamente. Segun
Irausquin (2014) a la altura, alcance, altitud, y autonomia de vuelo maximo se

clasifica en la siguiente tabla 1



Tabla 1.

Clasificacion de los UAV por su altura y alcance de vuelo.

Categoria

Nano

Micro
Mini

Alcance
cercano
Alcance corto
Alcance medio
Altitud baja
Penetracion
profunda
Autonomia
media
Autonomia alta
Altitud baja
Autonomia alta
Altitud media
Autonomia alta
Altitud alta
Combate
Ofensivo
Sefiuelo
Estratosférico

Exo-
estratosférico

Acréonimo

N (nano)
K (micro)
Mini

CR

SR

MR
LADP
MRE
LALE
MALLE
HALE
UCAV
LETH
DEC

STRATO

EXO

Fuente: (Irausquin, 2014).

Max.

Distancia de

operacion
(Km)
<1

<10
<10

10A 30
30a70
70 a 200
>250
>500
>500
>500
>2000
Aprox.1500
300

0 a 500

>2000

No
disponible

Max.
Altitud
de vuelo
(m)

100

250

150 a
300
3000

3000
5000
50 a
9000

8000
3000
14000
20000
10000
4000
5000
20000 a

30000
>30000

Autonomia
(horas)

<2
2a4
3a6
6all
05al
10a18
>24

24 a 28
24 a 48
Aprox.2
3a4
<4

>48

No
disponible

Carga maximade

despegue (Kg)

<0,025
<5
<30
150
200
1250
350
1250
<30
1500
12000
10000
250
250

No disponible

No disponible
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Esta clasificacién abarca todas las aplicaciones de los UAV, tanto civiles como

militares, siendo estas Ultimas la mayoria. La mayor parte de los UAV actuales se

encuentran dentro de la categoria Mini y MR, siendo el vehiculo méas frecuentemente

utilizado con diferencia al aeroplano.

Segun el uso y el disefio de los UAVs, estos se clasifican en:

= Blanco: aparenta a un avién o un misil del enemigo.

= Reconocimiento: provee inteligencia en el campo del acometimiento

= Combate: aporta capacidad de atague en misiones de riesgo elevado.

* Investigacion y desarrollo: desarrolla tecnologia (a nivel académico,

institucional o empresarial, entre otros.)
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= Civil y comercial: aeronaves destinadas a ejecutar aplicaciones civiles y ser

comercializadoras.

Segun su forma de sustentacidén de los UAVSs, existen dos tipos de estructuras que
clasifican en:
= Drones de ala fija: la estructura esta formada por un fuselaje y unas alas fijas,

recuerda a disefios de un avion convencional.

Figura 2. Drones de ala fija

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)

Este tipo de disefio estructural predomina en aeronaves de caracter militar, tiene
gran capacidad de vuelo, y son capaces de recorrer grandes distancias y llegar a
alcanzar grandes velocidades, el sistema de propulsion de este tipo de UAVs suele

albergar un motor de combustion o turbinas.

= Drones multirotor o multicoptero: por definicion podemos considerar los
multicopteros o multirotores como un helicoptero que posee mas de dos rotores
0 motores. Este tipo de UAVs estd formado por una serie de brazos que
sostienen los motores y conforman la estructura del dron albergando toda la

electrénica y componentes.

El sistema de vuelo de un multirotor consiste en el giro invertido y simultaneo de
las hélices de la aeronave. Dos hélices de la aeronave giran en sentido de las agujas
del reloj y otras dos en sentido contrario, creando asi la fuerza de empuje necesaria
para elevar el multirotor. Puede mantener una posicion estatica gracias a sus

componentes electronicos como giroscopios o estabilizadores.
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Figura 3. Drones de ala fija

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)

Segun su peso se incluyen todos los drones empleados para llevar a cabo
aplicaciones destinadas a cubrir una necesidad propia de la sociedad y la clasificacion

es:

= De 0 a 2kg: son aeronaves de categoria de carga ligera con componentes

basicos que brindan los mismos para un funcionamiento basico.

-l-..___i
e
—
/%

Figura 4. UAV de carga ligera.

2M 25

Fuente. (Barrientos, y otros, 2017)

= De 2 a 25kg: contiene una mayor capacidad de carga Uutil.

A\ ol

I xﬁwﬁw
Tricopter
Per s

_— Quadcopter

Figura 5. UAV pequefios a medianos.

Fuente. (Barrientos, y otros, 2017)



19

= De 25 a 150Kg: equipos de uso profesional con mayor carga util.

Hexacopter Y6

Figura 6. UAV grande.
Fuente. (Barrientos, y otros, 2017)

= De mas de 150kg: estos equipos son exclusivamente destinados al equipo

de salvamento, rescate y basquedas para fuerzas de apoyo.

i

—_—
=
HelicépteroRC —1— 1

Figura 7. UAV para transporte de personas.
Fuente. (Barrientos, y otros, 2017)

2.1.6. Dron multirotor octocéptero

Los octocopteros son drones que disponen de 8 motores con sus respectivos
componentes, al igual que los hexacoOpteros, los motores se encuentran al mismo
nivel; se utiliza el termino multicdpteros para hacer referencia a este tipo de aparatos,
gracias a la gran cantidad de motores de que dispone, el aparato destaca por su gran

potencia y permite el acceso de dicho dron tiene lugar de forma muy sencilla.

Estos multicopteros se caracterizan porque pueden volar con una gran carga, ya
sea una cadmara de video de alta calidad o simplemente mercancias pesadas de un

lugar a otro. Generalmente este tipo de dron se emplea para uso profesional.

= Metodologia de vuelo: los hexacOpteros y los octocOpteros basan sus

principios de vuelo en los cuadricOpteros. Cuatro hélices giran en el sentido de
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las agujas del reloj y las otras cuatro en el sentido contrario, igualando asi las

fuerzas del multicoptero y estabilizando el vuelo.

= Diagrama de configuracién de motores: para este tipo de multirotor, igual en

los hexacopteros disponemos de dos configuraciones, en + y X

TUSE NORAL PROPELLER

/\ CLOCKWISE ROTATION COUNTER CLOCKWISE ROTATION
@/ vse FruseEr PROPELLER. | ()

Figura 8. Diagrama de configuracion de motores.

Fuente. (Ruipérez & Conejero R, 2016)

Ejemplo octocoOpteros

Figura 9. Octocopteros.

Fuente. (Ruipérez & Conejero R, 2016)

= Ventajas y desventajas del octocopter: posee ocho hélices totalmente
funcionales que son accionadas por un mismo numero de motores. Como
resultados, este dispositivo es muy estable a medida que vuela ya que combina
factores como velocidad de vuelo, maniobrabilidad y poder de elevacion, lo que lo
hace tener una mayor capacidad de vuelo que un Quadcopter o Hexacopter. Sus
ochos rotores lo ayudan a permanecer estable y alcanzar una gran altura para tener
tomas de cualquier cosa como paisajes, eventos e incluso la vida silvestre. Son los

favoritos entre camarografos profesionales y exploradores.
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Ventajas

= Son agiles y rapidos gracias a sus ocho hélices.
= Debido a su sistema de propulsion alcanza una gran elevacion y aceleracion.
= Son extremadamente poderosos.

= Perfectos para equipamiento de camaras pesadas.

Desventajas

= Es necesario que sea transportado con mucho cuidado porque es muy costoso
construirlo por lo que si algo llega a romperse como por ejemplo un rotor saldra
caro reemplazarlo.

= Su precio puede ser un poco mas elevado, en comparacion al resto.

» Sutamafio es mas grande en comparacion al resto.

= Consume demasiada energia y por esta razén su autonomia de vuelo es baja.

= Para cargarlos toma mucho tiempo

= Los modelos de la primera generacion tenian una baja capacidad en la bateria.

Variantes

Conocidos como multicopters coaxiales, ya que usan dos motores en su brazo, por
ende, el peso del aparato serd menor, aunque la eficiencia aerodinamica y también se
vera disminuidas. Se debe tener en cuenta que mientras mas brazos tengan las
aeronaves sera mas seguro y estable, y el poseer mas motores el consumo de energia

incrementa, pero se gana en propulsion. (Barrientos, y otros, 2017)
Ventajas

= Alcanza una mayor altura que un Quadcopter

= Es mas seguro que un Hexacopter.

= Proporciona mejor estabilidad que un Hexacopter

Desventajas
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= No puede levantar mucho peso como un Hexacopter

= Tiene menos tiempo de autonomia que un Hexacopter

2.1.7. Aplicaciones de los UAVs

En la actualidad el uso de drones esta despuntado y evolucionado de manera
constante, siendo interesante las aplicaciones que tienen en diversos campos de la

ingenieria, entre las que se encuentran:

= Aplicaciones a la cartografia digital: levantamientos topograficos

= Controles a la calidad del aire: mediante la integracion de sensores
ambientales e instrumentos de medida al UAV.

= Mineria: prospeccién y explotacion de recursos minerales

= Agricultura: es uno de los campos mas interesante, porque al utilizar un UAV
tiene numerosas aplicaciones, entre ellas: la integracion de camaras
multiespectrales que permite mediante las fotografias tomadas obtener un
estudio del terreno, como puede ser sus estado hidrico o deteccion de plagas
y a partir de ahi, llevar a cabo un plan de manejo eficiente del agua, asi como
el uso optimo de fertilizantes.

» Ingenieriaforestal: prevencion de incendios a través de la deteccion de puntos
calientes.

» Ingenieriaeléctrica: inspeccion y mantenimiento de lineas eléctricas asi como
apoyo en situaciones de emergencia (mal temporal).

* Ingenieria mecatrénica: utilizacion y desarrollo tecnol6gico para el
conocimiento cientifico del estudiante, la cual se va a utilizar en este proyecto.

»= Ingenieria de edificacion: inspecciones de eficiencia energética de las
fachadas de los edificios gracias a la termografia aérea.

*= Investigacion de una escena de un crimen desde el aire: accidentes de
tréfico.

= Exploracion de lugares de dificil acceso: cuevas, precipicios, entre otros.

= Movilidad y trafico: grabacion y monitorizacion de la situacion del trafico.

El uso de drones no se limita Unicamente a la ingenieria o uso militar, de las

aplicaciones mas importantes, en el caso de drones son las de ayuda humanitaria,
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para la cual blimps ni zeppelins son utilizados con estos fines. Otra aplicacién en la
gue son muy frecuentes es en la facilitacion de las telecomunicaciones en situaciones
de desastre natural. Por otra parte, el uso de UAVS con objetivos propagandistas es

inexistente.

2.1.8. Sistemas de despegue y aterrizaje

Para el control de los UAVs durante el despegue, la aproximacion, y el aterrizaje
(lanzamiento y recuperacion); estos sistemas, varian en funcion del tamafio y peso de
los UAVSs, en el caso de este proyecto de tesis se disefiara e implementara un vehiculo
aéreo de seis grados de libertad, basados en un andlisis de fuerza estatica y torque
para configuraciones de actuadores genéricos, derivado con una configuracion de
ocho rotores que maximizara la agilidad del vehiculo en todas las direcciones
resistente al impacto, que permita el vuelo omnidireccional, en el Laboratorio de
Mecatrénica de la Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE Extension Latacunga,
el mismo vehiculo resultante poseerd autoridad total de fuerza y par en las tres

dimensiones, lo que le admitira volar nuevas maniobras.

= Sistemas de lanzamiento: varios de los UAVs de tamafio pequefio/medio
despegan mediante un sistema basado en catapulta 0 mediante un cohete; en
el caso de Iso micro UAVs pueden incluso lanzarse con la mano; los sistemas

mas grandes pueden despegar como un avién norma, con un tren de aterrizaje.

Seguidamente se puede observar el distinto sistema de lanzamiento

Figura 10. Sistema de despegue a mano.

Fuente: (Saumeth Cadavid, 2014)



Figura 11. Sistema de despegue a catapulta

Fuente. (Herrera Tavara, Boeing ScanEagle, 2014)

Figura 12. Sistema de despegue a catapulta

Fuente. (Irausquin, 2014)

Figura 13. Sistema de despegue asistido por un cohete

Fuente. (Hunter, 2014)

24
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= Sistema de recuperacién: los primeros modelos usaban un paracaidas para
aterrizar, en cambio los modelos modernos aterrizar como un avion normal,

como un tren de aprendizaje y un sistema frenado.

Seguidamente, se observara los diferentes sistemas de recuperacion.

Figura 14. Sistema de aterrizaje a paracaidas

Fuente: (Irausquin, 2014)

Figura 15. Sistema de aterrizaje con tren de aterrizaje

Fuente: (Carrier , 2014)

Figura 16. Sistema de aterrizaje con patin de aterrizaje

Fuente. (AirMule, 2014)
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2.1.9. Multirotor o multicéptero

Un multirotor o multicéptero se fundamenta basicamente en un helicéptero con
mas de dos rotores. Los multirotores modernos manejan palas de paso fijo, el angulo
del rotor no se modifica cuando las palas giran, el control del movimiento del vehiculo
se logra mediante la variacion de la velocidad relativa de cada rotor para cambiar el

empuje y el par producido por cada uno de ellos.

Estos multirotores se clasifican seguin el nimero de hélices en tricopteros,
cuadricopteros, hexacopteros y octocoptero teniendo como numero de hélices 3, 4, 6

y 8 hélices equitativamente.

Figura 17. Multirotor Volocopter

Fuente: (Fingas, 2017)

De acuerdo al especificado por ArduPilot Dev Team (2.016) un multicopter es un
vehiculo aéreo mecanicamente simple cuyo movimiento es controlado por la
aceleracion o retardo de mdultiples mayores/hélices; son aerodinamicamente
inestables y requieren de un computador a By (controlador de vuelo) para ejecutar
un vuelo estable; se indican que son sistemas Fly by Wire (Vuelo por Cable) por lo
gue, si el computador no esta funcionando, no estan volando. El controlador de vuelo
combina datos de pequefios giroscopios MEMS (Microelectromechanical Systems) o
Sistemas Micro electromecanicos (SMEM) a bordo y acelerometros (iguales a los que
encontramos en los celulares actuales) para mantener una estimacion precisa de la

orientacion y posicion.
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En la actualidad existen tipos variados, cada uno con cualidades que los hacen
mas idoneos para algun tipo de trabajo en especifico. Si se comparara un Dron de ala
fija con un Multicopter, pues se tendra una diferencia obvia como lo es el disefio. En
su mayoria los drones son operados por radio control, pero también pueden ser
controlados y programados mediante un teléfono inteligente o Tablet. La principal
diferencia con un vehiculo o radiocontrol (aviones, coches, teledirigidos, entre otros)
es que no se requiere de una entrada constante de datos por parte de quien lo esta

operando y pueden llegar a tener la capacidad de volar por si mismos.

Estos multicopters son relacionados por utilizar un sistema de propulsion como
lo hacen los helicépteros (aunque en este caso para elevarse usan mas de un rotor y
hélice), a continuacion se muestra en la seccion (a) de la figura por otra parte se
tienen también drones de la fija que son mas aerodinAmicos y se parece mas a un
avion, se puede observar esto en la seccion (b) de la figura a pesar de tener distintas
diferencias en cuanto a estructura, dependiendo del modelo de UAV se tendra
caracteristicas técnicas propias que dardn mas provecho en algun tipo de trabajo en

especial.

a) Multicopter b) Dron

Figura 18. Multicopter Vs. Dron de Ala Fija

Fuente. (Silva, 2018)

a) Un Dron multirotor (octocéptero)
b) Dron de ala fija FV1-Multisensor

Los multicopters usan un sistema de propulsion que les sirve para efectuar vuelos
estaticos, al contrario de los dispositivos de ala fija, por las caracteristicas que poseen
los hacen que se encuentren en constante movimiento. Un multicopter se convierte

en un Dron UAV cuando es capaz de ejecutar un vuelo auténomo; esto significa tomar
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la informacién del acelerometro y del giro compas combinandola con datos del

barémetro y del GPS, asi el controlador de vuelo entiende no sélo su orientacion sino

también su punto de vista.

De todos los tipos de multirotor, se optdé por desarrollar un octocéptero

omnidireccional, ya que debido a la mayor cantidad de rotores en comparacioén a un

tricépteros o un cuadricOpteros, el octocoptero puede cargar mayor peso y presenta

mayor estabilidad en el aire.

a. Componentes de un multirotor

Chasis, estructura o frame: es lo que soporta al resto de elementos, en
aparatos profesionales sera normalmente de carbono, muy ligero y resistente,
combinando tubos y placas. Con tornilleria especial, y elementos anti-
vibraciones. Existen fabricantes que desarrollan sus propios disefos,
incorporando pieza realizadas con impresion 3D y otros utilizan directamente
kits de otros fabricantes; por eso es veras que distintos fabricantes parecen que

ofrecen el mismo aparato si solo nos fijamos en las imagenes.

— G SN

Figura 19. Chasis de un UAV

Fuente. (Silva, 2018)

Motores: los multirotores se propulsan por un tipo de motor eléctrico conocidos
como Brushless (sin escobillas), los mismos que se caracterizan por una
alimentacion en corriente continua y que no poseen escobillas para realizar el
cambio de la polaridad de sus bobinados.

Los motores sin escobillas se componen de una parte mévil denominado rotor
donde se sittan una serie de imanes permanentes, y una parte fija denominada

estator compuestas por una serie de bobinados de hilo conductor. La corriente
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eléctrica proveniente del sistema de alimentacion pasa por los bobinados, los
cuales adquiriran una polaridad variable que al interaccionar con el campo
magnético producido por los imanes del estator producira el giro del motor.
Existe un parametro significativo que se debe considerar, que es factor “KV”.
Normalmente aparece junto al nimero de vueltas de bobinado del motor, y lo
gue nos indica es el nimero de revoluciones por minuto a las que es capaz de
girar el motor por cada Voltio de electricidad que se le aplica.

No tenemos no escobillas, ni colector y tampoco tenemos delgas; por lo que
ahora el elemento que controlara que el motor gire sea cual sea suposicion

sera el variador electronico.

Figura 20. Motores

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)

Variadores: el variador o ESC, por su nombre en inglés Electronic Speed
Controller, es un circuito electronico que se utiliza para controlar la velocidad
de giro de los motores, asi como su direccion y servir como freno dinamico para
éstos.

Estda compuesto por un circuito integrado que hace de puente entre el
controlador de la aeronave y los motores. El variador o ESC se conecta con el
controlador de vuelo por medio de tres cables, dos de ellos son los encargados
de proveer de alimentacion y el tercero es el que transmite la sefial de control
al mismo para el funcionamiento de cada motor.

El principal problema es la sincronizacion entre el motor y el variador, éste
ultimo debe enviar la sefial en el momento adecuado para ala activacion de
cada uno de los grupos de bobinados para el correcto giro del motor. Esta
accion debe ser muy precisa debido a la alta tasa de cambio de la sefial

recibida.
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Figura 21. Variadores

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)

Hélices: son uno de los componentes mas importantes del UAV, ya que de
ellas depende la fuerza de empuje de cada uno de los sistemas propulsores,
para un mismo motor seleccionado, puede variar su eficiencia en funcion de la

hélice que se asocie.

Las hélices son caracterizadas por dos parametros que indican su
comportamiento de vuelo, ademas son indispensables en todos los vehiculos
aéreos tanto a gran escala como a pequefia escala, y mantiene las mismas
similitudes en sus caracteristicas las cuales podemos distinguir en la siguiente

descripcion

Algunas caracteristicas de las hélices son:

» La longitud de las hélices, o distancia entre las puntas.

= Un tamafio de hélice mayor genera un mayor empuje, por consiguiente
podremos soportar mas carga.

» El paso de la hélice, indica la distancia teérica que la hélice avanzara a
lo largo del eje de rotacion en una revolucién completa, es capacidad de
la hélice para mover el aire y generar empuije.

= Un aumento en el grado de inclinacién o del tamafio supondra un mayor
empuje

» Las hélices con mayor angulo de inclinacion consiguen mover una mayor
cantidad de aire

= Las hélices con un grado de inclinacion menor pueden girar mas rapido

= Se utilizan hélices de plastico en su mayoria
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Figura 22. Hélices

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)

= Bateria: la bateria de iones de litio, denominada bateria Li-lon o LIPO, es un
dispositivo disefiado para almacenamiento de energia eléctrica que utiliza
como electrolito una sal de litio que adquiere los iones precisos para la reaccion

electroquimica reversible que tiene lugar entre el catodo y el anodo.

Las baterias LIPO son livianas en igualacion con sus competidores y pueden
fabricarse en una gran dualidad de tamafios y formas. Despliegan una gran capacidad
de almacenamiento de carga y nos ofrecen un alto nivel de densidad energética, es

decir, la relacion entre la cantidad de energia acumulada por unidad de volumen.

Este tipo de bateria muestra una alta tasa de descarga energética, la cual es

requerida por los motores eléctricos de los vehiculos aéreos no tripulados.

Figura 23. Bateria de iones de Litio

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)
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Las baterias se componen de una serie de celdas que son proporcionales a la
cantidad de carga que puede almacenar la bateria y a su duracién en la fase de

descarga.

b. Movimientos de un multirotor o multicopter

Se pueden establecer en el plano con los 3 movimientos.

= Ejes de traslacion o rotacion: Se puede definir como un sistema de
coordenadas tridimensionales a través del centro de gravedad con cada eje de
este sistema de coordenadas perpendiculares a los otros dos ejes. Por lo tanto,
se puede definir la orientacion de la aeronave por la cantidad de rotacion de las

partes de esta a lo largo de sus ejes principales.

a) Roll

El eje X se encuentra a lo largo de la linea central del avion. Al movimiento de
rotacion que realiza la aeronave sobre el eje X se le llama Roll. Este es un
movimiento ascendente y descendente de las alas del avion causado por el cambio
de posicién de los alerones. Ix > s alerones son superficies de control localizadas en

la parte trasera de cada ala, las cuales permiten que la aeronave gire.

b) Picth

El eje es perpendicular a la linea central del avion y se encuentra en el plano de
las alas. Al movimiento de rotacion que realiza la aeronave sobre el eje Y se le llama
Pitch. El Pitch es causado por el cambio de posicion del elevador, localizado en la
parte trasera del estabilizador horizontal, ocasionando de esta forma el movimiento

hacia arriba y hacia abajo de la nariz de la aeronave.

c) Yaw

El eje Z es perpendicular al ala 'y se encuentra en el plano de la linea central del

avion. Al movimiento de rotacién que realiza la aeronave sobre el eje Z se le llama
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Yaw. El Yaw se visualiza como un movimiento de lado a lado de la nariz de la
aeronave, el cual es causado por el cambio de posicion de la superficie de control

localizado en la parte trasera del estabilizador vertical llamado timon.

AJ

Figura 24. Descripcion grafica de los Movimientos en el Octocoptero.

c. Placa controladora de vuelo

Es el cerebro de la aeronave, tiene la funcion de hacer girar los motores de la
manera adecuada para poder conseguir el movimiento deseado por el piloto o seguir
las directrices del programa en vuelo automatico. Es un circuito de complejidad
variable que dispone de una serie de entradas y salidas, y de una serie de sensores
incorporados que se establecen en tiempo real la posicion de la aeronave. Este sensa
y controla todo lo que acontece con el multirotor, y es a donde experimentadamente

todos los componentes o dispositivos van conectados.

El controlador se encarga de procesar la informacién recibida por los sefiores
como los datos de direccidon para enviar las 6rdenes adecuadas a los motores para el

correcto vuelo.

Algunos llevan un simple giroscopio que indica la orientacion en el espacio de la
aeronave, no obstante, la mayoria de los controladores utilizados en la actualidad

incorporan una Unidad de medicion Inercial o IMU (Inertial Measurement Unit).



34

La IMU es un dispositivo electronico capaz de medir y reportar tanto la velocidad
de la aeronave, asi como su orientacion y las fuerzas gravitacionales que actian sobre

ella. El controlador de vuelo convierte al multirotor en una aeronave inteligente.

Figura 25. Controlador de vuelo

Fuente: (Ruipérez & Conejero R, 2016)

d. Estacion de control en tierra

Es el centro de control operativo del sistema UAV y esta formada por un conjunto
de equipos y sistemas que asumen las tareas de planificacién y control de la mision
(control vuelo de la carga util), distribucién o diseminado de la informacion a usuarios

exteriores o finales.

La estacion de tierra (laboratorio) incluye paquetes software para la planificacion,
control y monitorizacion de misiones, sistemas de comunicaciones y enlaces de datos
necesarios para que puedan acceder a la plataforma y a los sistemas embarcados en
las aeronaves, (en este caso estudiantes en este proyecto) que dirigen y controlan la
mision y sus conocimientos; la estacion de control en tierra puede estar situada en un

emplazamiento fijo o en una unidad movil.

Figura 26. Estacion movil de control de tierra-laboratorio de la ESPE
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De todos los elementos que componen la estacién de control, el software de
planificacion, control y monitorizacién de misiones es sin duda que sera el corazon de
la misma, para abundar un poco mas en tan importante elemento, se presenta
continuacion un breve analisis de los paquetes software usados en la estacion de

control en tierra.

= Software de planificacién, control y seguimiento de misiones: como se aludié
anteriormente, el software de planificacion, control y seguimiento de misiones
es el corazdn, la base fundamental de la estacion de control en tierra, porque
brinda al operador (estudiante) todas las herramientas necesarias para llevar a

cabo la planificacion offline de las misiones de vuelo.

La gran mayoria de fabricantes de UAVs entregan un paquete software
propietario para la planificacion y control de misiones, sin embargo, también existe
una gran diversidad de soluciones software de codigo abierto, que poseen la mayoria
de funcionalidades que entregan los paquetes propietarios y, a su vez, admite al
operador a crear nuevas funcionalidades mediante la modificacion del cédigo fuente.

Los paquetes software de planificacion y control de misiones para UAVs de uso

civil mas usados actualmente son los siguientes.

Tabla 2.

Paquetes software de planificacion y control de misiones UAVs

Paquetes software de planificacién y control UAVs de uso civil

Mission Planner UGCS FreeFlight3
QGroundcControl Drone Deploy DJI Go
APM Planner OpenPilot Hover
Tower DJI Ground
AndroPilot Station

Fuente: (Santana C, 2017)

Seguidamente se muestra una comparacion, a modo de tabla, de los paquetes

software anteriormente citado.



Tabla 3.

Comparacion de los programas de planificacion y control mas usados

Software Compatibilidad Sistema operativo
con APM' y/o
pPXx4!
Mission Planner . ay
QGround Control . . A
a é o
APM Planner . I/
wHQ
Tower Solo con
APM
AndroPilot "
UGCS . . ol
V4 53 0
Drone Deploy . O’
OpenPilot X .
V54 & O
DJI Ground X <
Station L O
DroidPlanner2 "
FreeFlight3 Solo con APM 4
V54 O
DJI Go

X S

Fuente: (Santana C, 2017)

2.1.10. Carga util

Se precisa como carga Util a todo elemento embarcado que otorgan al UAV de
funcionalidades esenciales para la realizacion de una concluyente mision, el tipo de
carga Util es establecida por los propdsitos y necesidades de la mision, asi como
también de la capacidad de carga de la aeronave.

Los elementos que se utilizan como carga Gtil en un UAV son generalmente de

dos tipos diferentes:

= Sensores: son los que admiten a la aeronave percibir ciertas caracteristicas del
entorno, las cuales dependeran del tipo de sensor empleado. Los sensores
electroopticos son los mas usados como carga Util, ya que actualmente la
mayoria de los UAVs vienen equipados con camaras de espectro visible, las
cuales son comunmente empleadas para aplicaciones relacionadas con el
sector audio visual (fotografia, ideo y cine). Por otro lado, camaras

multiespectrales y térmicas son utilizadas en una gran variedad de
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aplicaciones, como pueden ser la agricultura de precisién, control y extinciéon

de incendios, entre otras.

= Actuadores: Es tipo de carga Gtil en elementos embarcados que admitan a la
aeronave a través de mecanismos actuadores operar a cabo una determinada
accion, como pueden ser la entrega de paqueteria, fumigacion en cultivos,

manipulacion de objetos, entre otros.

2.1.11. Robot omnidireccional

Un robot omnidireccional, asimismo es conocido como holonémico, es un tipo de
robot mévil con ruedas, cuya configuraciéon le admite desplazarse en cualquier
orientacion sin la insuficiencia de adquirir anticipadamente una orientacion especifica;
es decir, es capaz de ejecutar movimientos en cualquiera de los componentes del
plano, bien sean traslaciones (hacia adelante, en reversa, laterales) o rotaciones, a
partir de un estado de movilidad, todo ello, a expensas de un mayor grado de
complejidad en su manejo. (CarolChangL, Ddtdanilo , 2015)

Desde ese punto de vista un robot holonémico, como ya se ha definido, es aquel
cuyo numero de grados de libertad controlables es igual o superior al nUmero de
grados de libertad totales, siempre y cuando no se encuentren sometidos a las
restricciones holondmicas, este robot es imperativo puede contar con al menos tres
actuadores activos en su haber, es entonces un punto importante del disefio la
decision de cuantos motores emplear, cada uno de los motores proporcionan al robot
una fuerza normal al eje del motor y paralela a la superficie sobre la cual se desplaza,
la suma de ellas aprueba la traslacién-rotacion de la estructura. Por lo general,
exhiben una configuracion mecéanica de tres a cuatro rotores, que corresponden a las

configuraciones tipicas de UAV’s.

Un UAV considerado como robot de multiples actuadores (multirrotor) aumenta
la potencia entregada por él, cada motor adicional que se puede incorporar. Lo cual
se traduce en al menos mayor carga adicional para el vuelo, y el mejoramiento

sustancial de las caracteristicas de vuelo estable, aunque esto demande un mayor
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consumo de energia, costo y posiblemente, la necesidad de incorporar de elementos

para atenuar las vibraciones generadas por el sistema de propulsion.

a. Clasificacion de los robots holondmicos

Para clasificarlos hay que saber distinguirlos, si estos son holonémicos o no, y
esta clasificacion est4 en analogia a su movilidad, aclarando desde el punto de vista
de investigadores de este proyecto de titulacién se ha logrado especificar que los
robots o sistemas holonémicos son aquellos capaces de modificar su direccion
precipitadamente (se supone masa nula), y sin necesidad de rotar anticipadamente.

Entre tipos de robots no especifica el medio o entorno del movimiento,
consiguiendo proporcionar una sub-clasificacion en funcién del medio, como son: los
terrestres  (vehiculos, robots con patas, manipuladores industriales),
aéreos(dirigibles), acuaticos (nadadores, submarinos) e hibridos (trepadores), y en
funcion del control del movimiento como son: autonomos Yy teleoperadores; para este
estudio se profundiza en el tipo de vuelo omnidireccional porque es el tipo de robot

que se trata en este proyecto.

Figura 27. Robot terrestre, acuatico, aéreo y mixto.

Fuente. (Cordero, 2018)

Andlisis: para este tipo de robots existen diversos sistemas de locomocion como los
de patas, ruedas, cadenas o cintas de desplazamiento (tipo oruga) y los propios
elementos del cuerpo robot (tipo serpiente) para este estudio se profundiza en el tipo

de vuelo omnidireccional porque es el tipo de robot que se trata en este proyecto.
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Figura 28. Robots terrestres con diferentes medios de locomocion.

Fuente: (Cordero, Barrientos, & Garzén, 2018)

Analisis

Los robots son de tipo rueda fija, orientable, descentrada y omnidireccional. No
todos los robots con ruedas, aunque alguna sea de tipo omnidireccional, son robots
omnidireccionales. El robot del proyecto se valdra de ocho ruedas omnidireccionales
gue le definen como robot omnidireccional octocopter y se procede a profundizar en
este tipo de ruedas.

b. Tipos de ruedas como elemento de Omnidireccionalidad

La rueda se considera como una pieza mecanica circular que gira alrededor de
un eje, en el campo de la robdtica movil las ruedas ejecutan funciones especificas por

las que se les da el nombre de:

= Rueda motriz: son las que le proporciona fuerza de traccién al robot.

» Rueda directrizz. son las ruedas de direccionamiento de orientacién
controlable.

= Ruedas fijas: son la que solo giran en torno a su eje sin atraccion motriz.

= Ruedas locas o ruedas de castor: son las ruedas orientables no controlables.
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Figura 29. Tipos de ruedas

Fuente: (Cordero, Barrientos, & Garzén, 2018)

Analisis: los disefios exclusivos de las ruedas omnidireccionales evitan la aparicion
de restricciones no holonémicas; para lograr los movimientos deseados del robot con
este tipo de ruedas es necesario un control complejo de cada una de las ruedas debido
a que es necesario la combinacion de los efectos de cada una de las ruedas.

Las mismas que se pueden clasificar en los siguientes tres tipos: rueda
omnidireccional simple, rueda mecanum y esfera. (Asimov & Sedano Algarabeal,
2014)

= Rueda omnidireccional simple: este tipo de rueda se identifica por sus
rodillos a lo largo de la superficie de su contorno; cuando la rueda rota, el
movimiento que genera es igual que el de una rueda convencional, pero si
recoge una fuerza paralela a su eje, su desplazamiento de forma perpendicular
es posible debido al giro de los rodillos. Estas ruedas se controlan a través de
la accién de un motor, que hace que rote alrededor de su eje, no logrando
desplazarse lateralmente por si sola. EI movimiento omnidireccional se logra a

través de la mixtura de tres 0 mas ruedas de este tipo.
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Figura 30. Rueda omnidireccional simple

Fuente: INTPLUS , 2018)

» Rueda Mecanum Whells: igualmente dispone de rodillos a lo largo de su
superficie de contorno, pero su orientacion es muy diferente en el caso anterior,
porque forma 45° con respecto al eje de la rueda, debido a esto, el giro de la
rueda alrededor de su eje, genera un desplazamiento que no es perpendicular
al eje de giro, sino que forma 45 grados con el mismo. La combinacion de la

accion de varias ruedas admitiria al robot moverse en todas las direcciones.

Figura 31. Rueda mecanum whells

Fuente: (INTPLUS , 2018)

Esfera: es un conjunto de ruedas que interaccionan con una esfera que va
generando desplazamiento y el marco de fijacibn de las ruedas no pueden
encontrarse en contacto para posibilitar el movimiento de la esfera.



Figura 32. Rueda Ballbot Redorbit

Fuente: (INTPLUS , 2018)
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Andlisis: Para lograr el movimiento, se hace rodar a la esfera a través de la

combinacion del movimiento de al menos tres ruedas, accionadas por motores y

dotadas de rodillos para minimizar la friccién de los elementos. Las ruedas estan en

constante accion para alcanzar a conservar el equilibrio del robot. Los robots con este

procedimiento se nombran ballbots.

c. Propiedades de ruedas omnidireccionales

Se puede observar la analogia comparativa de las diferentes ruedas

omnidireccionales con sus correspondientes ventajas e inconvenientes.

Tabla 4.

Propiedades de las ruedas omnidireccionales

Tipo de rueda Ventajas

Omnidireccional = Bajo peso
simple = Disefio compacto
Disefio mecénico simple
= Disponibilidad comercial

Mecanum = Disefio compacto
= Capacidad de carga alta

Esfera = Contacto continuo con el suelo.

= Disefio mecanico sencillo.
= Disponibilidad comercial

Fuente: (Cordero, Barrientos, & Garzén, 2018)

inconvenientes

= Contacto discontinuo con el suelo.
= Alta sensibilidad a las
irregularidades del suelo.

= Contacto discontinuo con el suelo.

= Alta sensibilidad a las
irregularidades del suelo.

= Disefio complejo

= Alta sensibilidad a las
irregularidades del suelo.

= Control del movimiento de la esfera
complejo.
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Teniendo en cuenta los aspectos que tratan el presente trabajo y los objetivos
gue tienen que cumplirse se ha considerado adecuado aclarar ciertos conceptos para

una mayor comprension del trabajo titulacion en la Carrera de Mecatronica.

d. Estructura

La estructura en la robética movil es fundamental ya que sobre esta se
distribuiran las cargas y partes que conforman el funcionamiento del robot al igual que
decide una forma especifica que se le quiera dar con su apariencia, dentro de los
elementos de funcionamiento estan dispuestos los elementos que le dan movimiento
al robot como en este caso las ruedas que seran movidas por motores, un sistema de

electrénica y sensores.

i. Vuelo omnidireccional

El nuevo disefio de octocopter coloca los rotores en diferentes angulos para
permitir que el dron controle independientemente su empuje en tres dimensiones. Los
drones multirrotor convencionales, ya sean helicopteros de cuatro, hexagonos,
octagonos o incluso de 18 rotores, tienen todos sus rotores posicionados en el mismo
plano horizontal, aunque todavia son muy agiles, esta simplicidad mecanica limita el

vector de empuje de los drones a una direccion.

Figura 33. Rotores empotrados permiten que el dron vuele en cualquier direccion

Fuente. (Quick, 2017)



44

Analisis: es una ilustracion del disefio de vehiculo omnidireccional propuesto con su
armazon de coordenadas B con carroceria fija. Este vehiculo es accionado por ocho

hélices.

El nuevo disefio de octocoptero coloca los rotores en diferentes angulos y
permite que el dron controle de forma independiente su empuje en tres dimensiones,
lo que le admite volar en cualquier orientacion, este prototipo demuestra el potencial

disefio en cuanto a capacidad de captura.

Los investigadores Dario Brescianini y Raffaello DAndrea, quienes desarrollaron
el “Fetching Omnicopter” en el Instituto para Sistemas Dinamicos y Control en ETH
Zurich, sefalaron que los drones ya han demostrado su valia en aplicaciones de
vigilancia, inspeccién, mapeo, blisqueda y rescate.

En una progresion légica, ahora se esta investigando sobre aplicaciones en el
que los drones interactuarian fisicamente con su entorno para manipular objetos o
ensamblar estructuras; la capacidad de volar en cualquier orientacién y controlar
independientemente su posicidn y altitud seria una ventaja obvia en tales aplicaciones,
por lo que el equipo ha desarrollado un vehiculo que podria hacer eso. El marco
propuesto para el omnicOptero es empotrar los rotores para que permitan que el dron

vuele en cualquier orientacién a manera de juego y trabajo.

El disefio Unico del rotor requerira del desarrollo de un algoritmo generador de
trayectoria con un control preciso en el dron para que sea computacionalmente
eficiente. En la indagacion efectuada por investigadores Dario Brescianini y Raffaello
DAndrea se ha detectado que el algoritmo que el equipo cre6 puede generar alrededor
de 500,000 trayectorias por segundo que guian al drone desde su posicion inicial
hasta la posicion final deseada en un periodo de tiempo determinado, esto ha
demostrad las capacidades del sistema, porque han unido un brazo con una pequefa

red al final del avién no tripulado y jugaron un juego de captura.

Los impresionantes resultados vistos en el video, con el algoritmo que predice la

trayectoria de la pelota tan pronto como deja la mano del lanzador. Luego calcula
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varias rutas que se pueden tomar para atrapar la bola en alrededor y selecciona la

mas suave, que sigue el ron, todo en solo 20 mil segundos.

Esta tesis presenta el disefio, el modelado, el control y las pruebas de un
vehiculo omnidireccional completamente accionado, denominado en lo sucesivo
mediante un software especializado, analizando el disefio mecéanico de la estructura
del UAV Omnidireccional que garantice y les permita obtener el conocimiento
pedagdgico a los estudiantes para que puedan implementar los sistemas mecanicos,
electrénicos y de control de un UAV a que sean adecuados para el vuelo

Omnidireccional.

Para el disefio e implementacién de un Vehiculo Aéreo No Tripulado que y
permita un vuelo Omnidireccional, en el Laboratorio de Mecatrénica de la Universidad
de las Fuerzas Armadas ESPE Extension Latacunga para su praxis educativa ha sido
procedente analizar las configuraciones del actuador obtenidas en la solucion

numeérica. Ver Figura 34.

(a) N =6, rmax = 1.41 (b) N = 8 (DOSTETRAHEDROS ), T'max = 2.66 () N =8 (cwBo ), Tmax = 2.31

Figura 34. Configuraciones del actuador en la solucion numérica

Analisis

Las figuras a y b ilustran soluciones con las posiciones del actuador restringidas
a los vértices de un octaedro regular y de dos tetraedros regulares alineados
arbitrarios con centros coincidentes. Para un empuje de hélice maximo de fprop, max
= 1, las configuraciones pueden producir una salida de par de fuerza en cualquier
direccion con 2 normas de al menos rmax = 1.41, rmax = 2.66 y rmax = 2.31,

respectivamente.
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2.1.12. Conclusiones del capitulo

A lo largo de los afios de carrera de Ingenieria en disefio Mecatronico se ha
adquirido conocimientos e inquietudes en campos relacionados con el disefio, la
fabricacion, la estética y funcionalidad de los productos, siempre ligados con la
innovacion y las nuevas tecnologias, hoy ha sido procedente disefiar e implementar
un Vehiculo Aéreo No Tripulado resistente al impacto, que permita el vuelo
omnidireccional, en el laboratorio de mecatrénica de la Universidad de las Fuerzas
Armadas ESPE Extension Latacunga, esta investigacion coadyuvara a que el

estudiante de la carrera mejore sus competencias y pensamiento holistico técnico.



CAPITULO Il
DISENO Y SELECCION DE COMPONENTES

a7

En el presente capitulo se seleccionara y disefiard todos los elementos y

SISTEMAS QUE INTEGRAN UN
DRON OMNIDIRECCIONAL

sistemas que conforman el UAV Omnidireccional, como se aprecia en la Figura 35

y y y l
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Figura 35. Sistemas del UAV Omnidireccional

3.1. Consideraciones preliminares para el disefio del UAV

El presente disefio pretende cumplir determinados requerimientos para que el
sistema Omnidireccional permita conseguir una forma de desplazamiento diferente,
con trayectorias similares a un dron de caracteristicas comerciales, siendo capaz de
poder integrar trayectorias complejas a medida de su desarrollo y acorde a un
adecuado proceso de investigacion futura.

Al tratar de encontrar una nueva forma de morfologia para UAV, es sugerente
trabajar en ambientes controlados, debido a que ésta clase de prototipos aun se
encuentran en desarrollo, por éstas consideraciones se garantiza el desplazamiento
adecuado en un ambiente sin presencia de perturbaciones (turbulencia), al considerar
su uso en ambientes externos ésta estructura ademas garantizara la proteccion

apropiada de sus elementos internos.
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Para conseguir otras formas de desplazamiento, es necesario que el UAV tenga
una autonomia de aproximadamente 5 minutos de vuelo en condiciones estables,
pudiendo superar esta limitacion a medida del desarrollo, en lo concerniente a

almacenamiento de energia y el descubrimiento de nuevos materiales.

El UAV tiene que estar conformado de un material liviano, que proporcione
robustez, y que sea altamente resistente al impacto para condiciones no controladas,
ademas sea capaz de posicionarse a una altura de 25 metros, manteniendo su
estabilidad, asegurando; desplazamiento, posicionamiento y maniobrabilidad.

Las caracteristicas tentativas referidas a esta aeronave se detallan a
continuacion:

Tabla 5.

Caracteristicas previas para el UAV Omnidireccional

UAYV Omnidireccional

Forma Poliedro
Tipo Hexaedro Regular
Longitud Max 0.50
Ancho Max 0.50
Altura méxima de Vuelo Max 25m
Velocidad Crucero 1m/s
Velocidad de Despegue 3,5 m/s
Autonomia de Vuelo Aprox. 5 minutos

3.2. Analisis ala Forma de la estructura para UAV Omnidireccional

El presente proyecto analizar4 una nueva forma de estructura para un UAV,
comparando las diferentes formas geométricas que pudieran interactuar en el espacio
y a la vez se elegira una geometria que se adapte convenientemente a las

necesidades que el sistema requiera para las condiciones preestablecidas.

3.2.1. Estructuray elementos estructurales
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Segun (Hibbeler R. C., 2012), “una estructura se refiere a un sistema de partes
conectadas que se utilizan para soportar una carga”. Las partes que estas estructuras
conforman, se llaman elementos estructurales y son indispensables para efectos de
disefio. (p.243)

De acuerdo a su geometria los elementos estructurales podemos clasificar en:

a. Elementos unidimensionales

Son normalmente barras, vigas o arcos, que generalmente tienen una dimension
mas larga que las otras dos dimensiones, al estar sometidos a estados de pequefias
deformaciones, mantienen la seccién de la barra de forma plana, y de acuerdo al

posicionamiento pueden ser rectos, horizontales, verticales, diagonales o curvos.

b. Elementos Bidimensionales

Son elementos cuyo espesor es mucho menos considerable que las otras dos
dimensiones, generalmente son superficies, membranas, placas igualmente se

pueden encontrar horizontales, verticales, flexionados curvos y traccionados curvos.

c. Elementos Tridimensionales

Resultan de la combinacion de elementos bidimensionales, tienen la capacidad
de representar volumen, es decir nos dan propiamente una nocion de espacio,
ademas son capaces de sufrir esfuerzos combinados es decir estados de traccion y
compresion de manera simultanea. Por lo que se consideran elementos de estado

tensional complejo.
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Figura 36. Clasificacion de elementos estructurales.

Pl STETICD

Fuente. (Medina , Salas, Luco, & Bertram , 2005)

Teniendo en cuenta todas las configuraciones estructurales que se ha
considerado anteriormente en el andlisis, se ha escogido las formas geométricas
tridimensionales, que permitiran obtener los estados 6ptimos de resistencia mecanica
concerniente a la estructura, que se requiere para las condiciones de estatica y de
impacto del sistema UAV.

Adicionalmente una estructura tridimensional (armadura), proporciona una
determinada orientacion y posicidén; ya que esta destinada a cumplir trayectorias

transitorias en el area fisica.

3.3. Seleccion de una geometria adecuada para UAV Omnidireccional

Para obtener la forma adecuada de la estructura Omnidireccional, que alojara
los componentes electronicos constitutivos, es necesario analizar las caracteristicas
de las figuras solidas que se puedan acoplar de manera adecuada a los

requerimientos para el posicionamiento de los elementos de propulsion.
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3.3.1. Poliedros

Es un sdlido formado por regiones de planos, que representan figuras capaces
de proporcionar una orientacion especifica por la ubicacion definida de sus aristas y
angulos, pueden ser convexos cuando una recta secante que pase por su superficie,
determine como maximo dos puntos de interseccion, 0 no convexos cuando tenga

mas puntos de interseccion sobre mencionada secante.

a. Poliedros Regulares

Es un sdlido, “convexo y sus caras son poligonos regulares congruentes
acomodados de manera que las caras adyacentes forman angulos diedros
congruentes” (Alexander & Koeberlein, 2010). Todas estas figuras regulares

permitiran a la estructura conseguir caracteristicas de simetria.

~4

Cubo (6)

Icosaedro (20)

Tetraedro (4) Dode(ae_dro (12)

Octaedro (8)

Figura 37. Poliedros Regulares.

Fuente: (Alexander & Koeberlein, 2010)

Tabla 6.

Comparativa de los poliedros regulares aplicables a una forma de UAV

Soélido

Aristas

Vértices

Caras

Facilidad de montaje y
desmontaje
Estabilidad al
momento del
despegue

Fortalezas en la
distribucién de
esfuerzos en cada
eslabén de acuerdo al

Tetraedro
6
4
4
Facil Ensamblaje

Estable, puede
posicionarse de forma
paralela sobre un
plano horizontal en
cualquiera de sus
caras con tres puntos
de apoyo.

Esfuerzo en cada
elemento:

o= Omax
3

Hexaedro
12
8
6
Facil Ensamblaje

Muy Estable, puede
posicionarse sobre un
plano horizontal en
cualquiera de sus
caras con cuatro
puntos de apoyo.

Esfuerzo en cada
elemento:

Jm ax

g=—7

Octaedro
12
6
8
Dificil Ensamblaje

No estable, al
momento del
despegue esta 45°
respecto al plano
horizontal

Esfuerzo en cada

elemento:

o= Omax
3

CONTINUA



namero de apoyos en
la base

Numero de actuadores
que se pueden incluir
dentro de la estructura

Angulo de inclinacion

4

(Numero de
actuadores es igual al
namero de vértices)
con referencia al
centro tedrico de
masa.

60°

8

(NGamero de
actuadores es igual al
namero de vértices)
con referencia al
centro tedrico de
masa.

45°

52

6

(Numero de
actuadores es igual al
numero de vértices)
con referencia al
centro tedrico de
masa.

30°, 60°

de los actuadores

respecto al plano

horizontal descrito por

su centro de masa

Grados de libertad 4 6 6
controlables

De acuerdo a las consideraciones y caracteristicas detalladas en la Tabla 6, se
observa que el Tetraedro es un poliedro regular que Unicamente permite colocar
cuatro actuadores, de los cuales no son utiles para obtener todos los grados de

libertad necesarios, para un movimiento holonémico.

Se debe considerar que el hexaedro y octaedro permiten alojar dentro de su
estructura interna 8 y 6 actuadores respectivamente, siendo necesarios al menos seis,
para efectuar posicionamiento (x, y, z), y orientacion (Yaw, Pitch, Roll) para generar
‘estos giros sobre los ejes fijos se denominada guifiada, cabeceo y alabeo”

(Barrientos, Penin, Balaguer, & Aracil, 2007).

Considerando los angulos de inclinacién que ofrecen los diferentes poliedros
(30°,45°,60°), es importante reconocer que una inclinacion de 45°, concede la
posibilidad de descomponer la fuerza motriz en componentes de igual magnitud en el
espacio. Siendo indispensable ésta caracteristica para obtener un maximo empuje en

Yaw, Pitch y Roll, como se menciona anteriormente.

Figura 38. Angulos referidos al cuadrado y triangulo equilatero.
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Un octaedro regular es un sdlido conjugado respecto al hexaedro es decir el
namero de vértices es igual al nimero de aristas y viceversa, pero es Unicamente la
figura cubica (hexaedro regular), que se puede obtener una mayor distribucion de
esfuerzos en la estructura y ademas de ser una figura muy estable al momento del
despegue, considerando el maximo numero de grados de libertad que pueden ser
controlables.

Finalmente, la estructura cubica; garantiza mayor resistencia mecanica,
admite ubicar la cantidad de actuadores necesarios para efectos del movimiento que
se desea conseguir, permite que la fuerza de empuje se distribuya con
proporcionalidad en el espacio, ademas de proveer estabilidad al momento del vuelo

y aterrizaje.

3.4. Anélisis estatico de la estructura

Para realizar el dimensionamiento de los componentes mecanicos que
conforman la estructura UAV Omnidireccional, se considera una altura inicial maxima
de 25 metros para la resistencia al impacto y supone un peso neto del conjunto de no
mas de 1.8 kilogramos. Ademas, todas las dimensiones no deben superar los 50
centimetros, ya que al estimarse de un modelo prototipo de investigacion, posibilita el
transporte y la manipulacion, adicionalmente una estructura de mayores dimensiones

incrementaria notablemente el coste econémico y de consumo energético.

3.4.1. Analisis de Cargas y modelo preliminar

A continuacion, se utiliza un programa de disefio para modelar la estructura, y
establecer las condiciones de esfuerzo requerido, pretendiendo que el material
responda adecuadamente a las exigencias de vuelo interior, e inclusive garantice
seguridad para vuelo exterior. Siendo esto indispensable para realizar mencionado
analisis.

Se debe tener en cuenta que la estructura requiere eslabones que unan las
diagonales en los nodos correspondientes, ademas de diagonales en direccién al
centro de masas, para asegurar la estabilidad optima de la estructura permitiendo el

alojamiento de los actuadores, asimismo es conveniente disefiar una cruceta de
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centro por efecto de evitar cargas de torsion, y a la vez sirva de soporte para los
elementos electronicos y de control.

Como se puede visualizar en la Figura 39.

Figura 39. Modelo preliminar a partir del hexaedro regular.

a. Consideraciones previas al analisis estatico

La estructura esta formado por tubos unidos en sus extremos, estas
conexiones, deben ser de un material de facil prototipado, que permita determinada
absorcion de impacto y ademas proporcione la correcta union de sus extremos. A esta
clase de estructuras se denominan “armaduras espaciales”, pudiendo resultar ser

estables o no estables.

Hay que considerar que las fuerzas se encuentran en un plano tridimensional,
y los elementos de la armadura estan sometidos a cargas axiales, ademas los
soportes de la armadura suelen modelarse como un eslabon corto, una junta de
rodillos plana, una junta de rodillos ranurada o una junta de rétula. (Hibbeler R. C.,
2012, pags. 120-121).

Adicionalmente esta clase de armaduras pueden contener elementos de fuerza
0, donde no se presente ningun estado de esfuerzo o deformacion, para encontrar las
fuerzas que interfieren en la mecanica del elemento a analizar, ademas considerando
gue la armadura es internamente estable, debido a que no cambia su forma y puede
verse como un cuerpo rigido. Por otro lado, es estaticamente indeterminada porque

no cumple con las ecuaciones de equilibrio para su solucion.
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Para este analisis el centro de masa es un punto tedrico ubicado en el centro
de la estructura, y permite realizar un analisis simplificado que puede generalizarse y
dirigirse a todos los componentes de la misma, generando una armadura comun en
relacion a las seis caras, porque se debe entender que los elementos de la parte
superior no se encontrarian soportando algun tipo esfuerzo al momento de la colision,

siendo asi como muestra la figura 6.

Superior Posterior

N

» Inferior

Figura 40. Andlisis en base a un conjunto estructural comun.

b. Cargas de disefio y analisis de la armadura comun

Se ha considerado previamente que la estructura omnidireccional debe soportar
una carga de 1,5 kilogramos, debido al peso de sus componentes, siendo ésta
consideracion importante para la seleccion de los elementos motrices para la
propulsién del UAV. En consecuencia de ello también se trabajara con un factor de
carga de 20%, donde se asegura poder adicionar para alguna carga externa, que
puede ser algun accesorio posterior que se incorpora a la estructura y todo el conjunto

estructural soportara sin inconveniente dicho propasito.

mdisefo: masa de disefio = 1.5 kg.

m
g=981

frarga = 20% = 0.2 Ec.3.1
Waiseno = masa total x g = (1.5kg) * (9.81 sz) = 14,715N Ec.3.2

Wiotar = Waiseiio + Waiserio * fcarga Ec.3.3
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Wiosar = 14.715N + (14.715N) 0.2
Wit = (14.71 + 2.943)N
Wiorqs = 17.658N

3.4.2. Consideraciones de Empuje Motriz

Los motores y las hélices son los elementos que proporcionaran la fuerza
necesaria para elevar la estructura omnidireccional y sus componentes, son los
motores de tipo Brushless, que determinardn las dimensiones y caracteristicas
requeridas para el elemento que dara soporte a los mismos. Para éste andlisis se
denominara empuje motriz a la fuerza generada por los motores, que es efectiva para

el movimiento del UAV.

Tabla 7.

Empuje motriz teérico de un motor 1100 Kuv.

Motors Volts Prop Throttle Amps Watts  Thrust RPM Efficiency Operating
V) (A) (W) (9) Temperature
(°C
MT2208 11 JLMOBOR 50% 1.9 21 200 6600 9.52 40
Kv1100 g7 cF 65% 2.4 28 248 7000 8.86
75% 3 34 295 7600 8.68
85% 4 45 367 8500 8.16
100% 4.7 52 420 9000 8.08
T'g"*gg,?R 50% 2.3 26 245 5600 9.42 50
65% 283 38 330 6400 8.68
75% 4.4 49 405 7000 8.27
85% 5.7 63 485 7650 7.70
100% 6.8 75 550 8150 7.33
Tl'o’\fg’;cos 50% 2.5 29 270 4800 9.31 59
' 65% 4.4 49 410 5800 8.37
75% 5.6 62 500 6400 8.06
85% 7.3 79 590 7000 7.47
100% 8.7 94 660 7300 7.02
Tl-{\fg’;gg 50% 2.9 33 300 4500 9.09 74
) 65% 5 55 460 5500 8.36
75% 6.6 73 555 6000 7.60
85% 8.5 92 655 6500 7.12
100% 9.8 106 720 6800 6.79
14.8 Té’f'2°7TC°FR 50% 2.8 43 324 8000 7.53 50
' 65% 3.5 54 398 9300 7.37
75% 4.7 70 485 10000 6.93
85% 6.3 93 600 11300 6.45
100% 7.3 109 675 12000 6.19
T'g’;"fé’ggR 50% 3.2 50 367 6800 7.34 55
65% 4.9 74 510 8000 6.89
75% 6.5 998 620 8800 6.33
85% 8.7 128 745 9600 5.82
100% 10.1 148 820 10000 5.54

Notes. The test condition of temperature is motor surface temperature in 100% throttle while the motor run 10 mil
Fuente: (Robotshop, 2018)
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Tomando en cuenta que los motores se sitlan con una inclinacién de 45° con
respecto al plano horizontal y por cada actuador se tiene un empuje nominal de 0.675
kilogramos a plena carga. Se espera tener un empuje total producido por los ocho
actuadores de 2,7 Kilogramos. Lo que permite conocer la fuerza maxima de empuje
gue se espera sea mayor a la fuerza estética calculada previamente y se determina la

seleccion de motores que al menos posean esta caracteristica de empuije.

WE,,m: Carga de empuje motriz=0.675kg.

WEpom = WEnom * 9 Ec.3.4
WEnom = 0.675 kg + (9.81%) = 6.622 N. (Por cada actuador)

Se debe tener en cuenta que los motores se disponen con una inclinacién de
45°, que corresponde al punto maximo donde existe sustentacion, y suponiendo que

todos los actuadores empujen a la misma direccion. Se determina lo siguiente:
FE, ominai=WEnom * cos45° x nimero de actuadores
FEyominai=(6.622 N.) * cos45° = 8 Ec.3.5

FEominai=37.458 N.

De donde finalmente la fuerza de empuje debe ser mayor al peso del UAV

Omnidireccional.

Fempuje > Wtotal
37.458 N > 17.658N

En base a la seleccibn de los componentes constitutivos del UAV
Omnidireccional se ha logrado determinar un peso méaximo de 1.8 Kilogramos, lo que
permite tener el criterio aproximado para la seleccion de las dimensiones y diametros,
de similar forma se debe tomar en cuenta el empuje motriz tedrico de los actuadores,
para determinar la carga maxima neta que podria soportar para condiciones extremas,

guedando para el analisis estatico las cargas de la siguiente manera:
Wtotal = 17,658

md=% Ec.3.6
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17,658 N

md
9.81 %
S

md = 1.8 kilogramos

3.5. Seleccion de componentes electrénicos
3.5.1. Motores

Es importante mencionar que existe variedad de motores para aplicaciones de
vuelo, los motores Brushless son los mas usuales debido al alto par de torque que
puede proporcionar y las elevadas revoluciones que manejan de acuerdo al tipo, en
base a éstas consideraciones basicas se seleccionara el tipo de motor para asegurar
la correcta distribucién de empuje a la estructura omnidireccional.

Tomando en cuenta que para este tipo de aplicaciones en lo concerniente a
Vehiculos aéreos no tripulados (UAV) de tipo Omnidireccional, dicho en el Capitulo 2,

Los tipos de motores de corriente continua que se van analizar son los siguientes:

Tabla 8.

Comparativa de caracteristicas de motores de corriente continta.

Motores Motor de CC con escobillas Motor de CC sin escobillas
Bobinado anico Independiente
Control electrénico No Si
Eficiencia Baja Alta
Rendimiento Menor Mayor
Friccién Si No
Velocidad Media Alta
Peso Alto Bajo
Tamarnfo Grande Pequefio
Precio Medio Alto

De acuerdo a la Tabla 8 el Motor de CC sin escobillas es un motor que al no poseer
colector ni escobillas es mas ligero, de peso y de tamafio mas pequefio, solo posee un rotor
y estator que giran por el campo magnético formado por los imanes y bobinas, por lo que no
genera rozamiento y se logra aumentar la velocidad, disminuir el consumo energético y se

alcanza mayor eficiencia, dando como beneficio un rendimiento alto.
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Campana
Eje |

Rodamientos Bobinado

Imanes

Pasta de equilibrado Estator

Figura 41. Estructura de un motor CC sin escobillas.

Fuente: (Tutorial de drones, 2018)

a. Motores Inrunner y Outrunner

Siguiendo la seleccién del motor sin escobillas, se pueden distinguir dos tipos
de motores Inrunner y Outrunner los mismos tienen distinta aplicacion dentro del

campo de los VANT, y su aplicabilidad dentro del proyecto.

b. Motor Brushless Inrunner

Es un motor de CC sin escobillas, que en su interior esta formado por un estator
y el eje los cuales transmiten el movimiento hacia el exterior, los bobinado se
encuentran en el exterior dentro de la campana los mismo que cuando gira

permanecen fijo en su posicion.

ROTOR EN CARCASA

IMANES

Figura 42. Motor con el rotor en la carcasa.

Fuente. (Llamas, 2016)

c. Motor Brushless Outrunner

Es un motor de CC sin escobillas, que en su interior estd formado por un estator,
rodamientos y el bobinado en el centro, los mismo que permanecen fijos en su

posicién cuando se hace girar, por lo que en su exterior consta de una campana que
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en su interior presentan imanes y un eje que al hacer girar sera los encargados de

convertir la energia eléctrica en energia mecanica

ESTATOREN EJE

Figura 43. Motor con el rotor en el gje.
Fuente: (Llamas, 2016)

3.5.2. Aplicabilidad de Motores de acuerdo a su propdsito

A continuacién, se detalla un enfoque comun para la selecciéon de un tipo de
motor CC sin escobillas. Asumimos que este criterio que nos presenta la tabla se
puede desviar dependiendo la disponibilidad, costos y el propésito del proyecto para
lo cual esta echo como se puede ver en la tabla 9:

Tabla 9.

Aplicacion de diferentes motores sin escobillas para UAV.

Avion 3D Outrunner
Avioén de entrenamiento Outrunner
Avion Pylon Racer Inrunner
Abanico canalizado eléctrico Inrunner
Coche RC, camién de estadio, Monster Truck Inrunner
RC barco eléctrico rapido Inrunner
Bote eléctrico RC sacle Outrunner
Drone o quadcopters, Hexacopter, Octocopter Outrunner
Helicopter RC Outrunner

Fuente: (Ryan, 2018)

Finalmente se pueden destacar las ventajas y desventajas de este tipo de

motores, creando criterios suficientes para la seleccion de los mismos.



61

Tabla 10.

Ventajas y desventajas de motores sin escobillas.

Parametro de comparacion Motor Inrunner Motor Outrunner
Didmetro del campana Menor Mas grande

Longitud de la campana Mas grande Menor

RPM por voltio Mayor Inferior

Esfuerzo de torsion Torque inferior Mayor par

Eficiencia Bueno Bueno

Disipacion de calor Muy Bueno Bueno

Fuente. Autores

Tomando en cuenta todas las especificaciones de cada uno de los motores
como referencia para el proyecto UAV omnidireccional, se requieren condiciones de
mayor empuje y se ha elegido un motor tipo Inrunner, que presenta caracteristicas de
velocidad, mayor eficiencia y con una mayor disipacion de calor, condiciones que se

adaptan suficientemente a las necesidades presentadas.

a. Relacién Empuje Peso

Para que el UAV se mantenga en vuelo Unicamente por el efecto de empuje de
las hélices, la relacion puede estar entre un valor de 2 y 4, siendo 2 para UAV lentos
y valor de 4 para UAV rapidos, respectivamente. Se debe asegurar adicionalmente
gue el UAV tenga el suficiente empuje con el acelerador a medio camino, por lo tanto,

esta relacion sera:

Empuje _ 3 Ec.3.7

Peso

Teniendo en cuenta que la finalidad del prototipo UAV no esta enfocado a
cumplir tareas de velocidad, se ha convenido escoger un valor intermedio que
representa un valor parcial entre los valores conocidos, que implica que el dispositivo

tendra ventajas respecto a uno tipo lento.

b. Empuje total necesario

Conociendo el valor de relacién de 3, y se prevee un peso estimado de la

estructura de 1.5 Kg, se calcula el empuje total necesario, para ello es preciso tener
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en cuenta que la disposicion de los motores es formando un angulo de 45°, por ésta

caracteristica el empuje total resultara afectado.

Figura 44. Inclinacién de Rotores para consideraciones de empuje.

Fuente. Autores

Empuje Total = (—je> P
— ! %
je 10 250 eso
Empuje Total = 3 * 1500(gramos) * CoS 45° Ec. 3.8

Empuje Total = 3182 (gramos)

En el modelo se puede acotar que el empuje se total estd determinado por los 8

motores, por lo que para cada uno queda de la siguiente manera:

Empuje Total E
c.3.9
Numero de Motores

3182 (gramos)
8

Empuje de cada motor =

Empuje de cada motor =

Empuje de cada motor = 397.75 (gramos)

Se debe seleccionar el numero de KV de los motores, que deben cumplir
caracteristicas de acuerdo a las propiedades de empuje que se necesita lograr, para

ello se ha descrito una Tabla 11 como se muestra a continuacion:
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Tabla 11.

Tabla de ensayos de cantidades de Kv y su aplicacion.

Kv Caracteristicas

1000 Alto empuje (3.5a4.5g /W)
Baja Velocidad de aire

2000 Empuje Medio (2.5a 3.5 g /W)
Media Velocidad de aire

3000 Bajo empuje (1.8 a 2.5 g /W)
Baja Velocidad de aire

4000 Empuje mas bajo (1.5a 1.8 g /W)

Baja Velocidad de aire
Fuente. (RC Victor, 2017)

Notando las caracteristicas de cada Kv que hay en el mercado se puede llegar a
la conclusiéon que para asegurar que el UAV tenga el suficiente empuje, este vehiculo
moévil se elevara con particularidades de movimiento diferente por la posicién
mencionada de 45 grados, y su descomposicion vectorial, los actuadores deberan
poseer mayor empuje. Para ello se ha determinado escoger un Kv = 1100, debido a

gue es de supremo interés asegurar ésta cantidad empuje.

c. Calculo de la potencia necesaria para el motor

Se ha calculado un Kv = 1100 aproximadamente se prevee un empuje de
Empuje de cada motor = 397.75 (gramos), lo que involucra realizar un ensayo para
determinar los valores de empuje, referidos a éste motor, como muestra la siguiente
Tabla 12:

Tabla 12.
Tabla de empuje para un motor de 1100KV.

Kv Wi/g W/oz
500 0.175 4.95
600 0.192 5.43
700 0.209 5.91
800 0.226 6.40
900 0.243 6.88
1000 0.260 7.36
1100 0.277 7.84
1200 0.294 8.32
1300 0.311 8.80
1500 0.345 9.76
1600 0.362 10.24

Fuente: (RC Victor, 2017).
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Con el valor perteneciente a un motor de 1100KV, se puede obtener la relacion

potencia-empuje de acuerdo a la tabla 12 y se calcula la potencia para cada motor:

Potencia _ W

Empuje g

w
0.277 —
g

. Potencia
Potencia de cada motor (—

, ) * Empuje de cada motor Ec. 3. 10
Empuje

w
Potencia de cada motor 0.2773 * 397.75 (gramos)

Potencia de cada motor = 110.17 [Watios]

d. Seleccién del motor

Conocido él Kv = 1100 vy la Potencia = 110.17 [Watios] obtenidos en las
ecuaciones y tablas anteriores, sirven para validar finalmente, un motor de acuerdo a

todas las consideraciones previas se determina seleccionar el motor de la Tabla 13:

Tabla 13.

Especificaciones Motor rtf 2208 - 1100kv - serie avanzada

Peso 309
KV (rpm/v) 1100
Méaxima Potencia 150 W
Maxima Corriente 155 A
Maximo Empuje 600 g
Perfecto para hélices 8, 9 pulgadas
Baterias 2-4s Li-Po

<

Fuente: (Ready To Fly Quads, 2015)

Con el motor seleccionado de acuerdo a los valores obtenidos se cumplen las

condiciones de empuje motriz necesario para validar la seleccion correcta del motor
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para el UAV Omnidireccional. Debido a que una de las particularidades que debe
poseer un UAV, es el bajo peso y asegurar una velocidad acorde a los
desplazamientos se ha optado por elegir un motor sin escobillas con excitacion

independiente, que garantiza un menor peso y asegura mayor eficiencia.

Maximo empuje calculado < Maximo empuje de tabla 6
397.75 (gramos) < 600 (gramos)

Maxima potencia calculada < Maxima potencia de tabla
110.17(Wattios) < 150(Watios)

Notese de la Tabla 7, donde se verifica que al 50 % de aceleracion (Trottle),

cada motor es capaz de producir 342 gramos de empuje.

Empuje motriz al 50% = Empuje al 50% * Numero de motores * cos 45°
Empuje motriz al 50% = 342 x 8 * cos 45°

Empuje motriz al 50% = 1934.64 (gramos)

Este valor indica que se puede volar inclusive a mitad de aceleracion, esto
implica que en ese punto el conjunto motor es capaz de elevar la estructura y sus
componentes, ya que al menos se necesitaria de 1500 gramos de empuje que es
equivalente al peso referente al UAV y se evidencia que claramente sobrepasa este
valor e inclusive es mayor que 1800 gramos que ha sido aceptando anteriormente un
factor de carga del 20%.

3.5.2. Controlador de velocidades (ESC)

Es un dispositivo que se usa para controlar la velocidad del motor o las rpm, a la
vez usa la misma sefial de control provista por el receptor y usada para controlar
motores eléctricos.

Con los datos ya establecidos de voltaje (Voltios 0 V) y Amperaje (A) de la Tabla

13 para el motor seleccionado.

Voltaje maximo = 14.8 [V] = 4s

Corriente maxima = 15.5 [A4]
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Para garantizar el buen funcionamiento del ESC, se debe tomar un factor de
proteccion de al menos 20 % mas alta que el amperaje maximo del motor seleccionado

de modo que se garantice una corriente mayor para este proposito.

Factor de corrientepror = 1.2
Corriente maximizada = Corriente maxima,or * Factor de corriente,otor Ec.3.11
Corriente maximizada = 15.5 * 1.2

Corriente maximizada ~ 18.6

La corriente calculada maximizada permitira al controlador trabajar a menor
temperatura, asi prolongando la vida util del mismo. Tener en cuenta que, si el ESC
se sobrecalienta, usualmente cortara la energia al motor, dejando solo la energia

necesaria para el control del avién.

Otro Aspecto a tomar en cuenta para escoger el ESC adecuado es que permita
manejar el voltaje que requiere el motor o la bateria que se usara teniendo
basicamente dos tipos de ESC, con BEC y SIN BEC (Battery eliminator Circuit o
Eliminador de la bateria). EI BEC es originalmente un regulador, el cual recibe energia

de la bateria y repone una salida constante de corriente a los motores y al receptor.

CON BEC

SIN BEC

Figura 45. Algunos tipos de ESC.

Fuente. (Oscar Liang, 2018)

Puesto en consideracion los tipos en la figura 45 sin duda hay una diferencia
considerable en tamafios y pesos de los ESC con y sin BEC y también en el consumo
de energia, por lo que para nuestro proposito del proyecto lo que se ajusta mejor es
un ESC sin BEC.
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a. Firmware ESC

El firmware es un control reiterativo que ésta presente en estos dispositivos,
determinando el rendimiento y proporcionando protocolos adecuados para la
comunicacién con la tarjeta de control, dependiendo de la compatibilidad con la
interfaz a usarse, se han desarrollado ampliamente en los ultimos afios y se pueden
distinguir dos tipos de firmware, siendo mas comunes Simonk y BLHeli. De los cuales
se ha optado por Simonk permite cambio de giro, esta caracteristica permitira
ampliamente mayores caracteristicas de desplazamiento, ademas es compatible con
ATMEL mientras BLHeli tradicionalmente usan SILABAS.

Tabla 14.

Caracteristicas ESC 20 Amperios.

ESC 20 A con Simonk

Corriente 20 Amperios
Corriente Pico 22 Amperios
Tasa de Salida PWM 18 KHz
Sefial de frecuencia de referencia 20-500 Hz
Salida de frecuencia PWM 18 KHz
Programa de aplicacion Simonk
Bateria 2-4s

BEC No

Permite Inversion de giro Si

Tamafio 23*12*45 mm
Peso 7.6 gramos.

Fuente: (Dongguan Yinyan Electric Tech. Ltda, 2012)

Para seleccionar los ESC adecuadas se verifica la corriente calculada
anteriormente 18.6 Amperios, pero se analizara este consumo con las pruebas de
empuje motriz. Teniendo una ESC de 20A, con las caracteristicas mostradas en la
Tabla 14.

El ESC seleccionado posee un peso mas ligero, y disminuye el riesgo por
sobrecalentamiento, por lo mismo carece de BEC gracias a ello se aseguran
caracteristicas 6ptimas para la implementacion incluyendo la inversién de giro para

motores.
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Para seleccionar la hélice es importante hallar un punto de equilibrio entre el

tamano y el grado de inclinacion que lleva consigo la hélice (Paso).

MODELO: 5 x3x3

1\

Longuitud o
diametro

Paso o inlinacion

MNamera de palas

Figura 46. Caracteristicas de numeracion de las hélices.

Fuente. Autores

El material elegido sera liviano y de bajo costo, el nimero de palas se elegira de

acuerdo al empuje calculado y requerido para que el sistema sea eficiente, se podra

seleccionar palas de direccion normal, invertidas y simétricas que favoreceran al

montaje y ajuste, totalmente se excluyen las que tienen actuadores externos ya que

no es la finalidad de este proyecto

Tabla 15.

Caracteristicas de las hélices.

Material
Hélices de madera, Hélices
de Mariales Sintético como el
plastico, ABS, fibra de
carbono y hélices Metalicas
que estan prohibidas por su
alta peligrosidad.

Comentario:
Se tendra en cuenta
materiales con una alta

resistencia a choques que
podra suceder en cualquier
instancia

Fuente: (Villegas, 2018)

Numero de palas
Hélices monopalas,
Hélices Bipalas,

Hélices Tripalas,

Hélices de més de tres
palas

Comentario:

Las hélices con un
ndmero mayor son para
aplicaciones que
requieran un  mayor
empuje.

Sentido de giro

De paso normal y
hélices de paso
invertido
(simétricas)

Comentario:

Se conoce que los
sentidos de giro se
realizan en sentido
horario y anti horario
partiendo desde ahi

las hélices
invertidas y
simétricas es una
alternativa a
modificar el empuje
segun lo que se
requiera

Movilidad
Hélices de paso
variable y Hélices
replegables

Comentario:

Son hélices
caracterizadas
que puede
modificar su paso
mediante un
actuador externo
COMmMO un servo



69

3.5.3. Resultado del analisis

Por las caracteristicas presentadas se selecciona una hélice grande con un paso
corto como se indicado en la Tabla 15 con Bipalas y de policarbonato. Una hélice de
un tamafo considerable para nuestro caso 8 pulgadas como nos sugiere el proveedor
y de un paso 4,5 se tendra un area mayor de accién lo que genera mayor empuje, al
tener un paso corto de 4,5 consiguen mover una mayor cantidad de aire estable y con
buena eficiencia como se ha verificado, el material asegura que sera resistente al
impacto por las propiendas del policarbonato Tener en cuenta que para el proposito
del proyecto las hélices deberan ser hélices de paso normal e invertidas (simétricas)

para ajustarse a un vuelo omnidireccional.

3.5.4. Hélice seleccionada

De manera que se necesita conseguir caracteristicas de movimiento
Omnidireccional ha sido conveniente seleccionar una hélice de tipo 3d, que permitiran
garantizar un tipo de vuelo holonémico. Los detalles de la hélice se detallan a

continuacién Tabla 16:

Tabla 16.
Hélices 3D
Caracteristicas de la hélice

Longitud o didmetro 8 pulgadas
Paso 4.5 pulgadas
Eje 5,8 mm
Material Policarbonato
Rotacion Horario y Anti horario
Peso 10 gramos

Fuente. (GetFPV, 2018)
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3.5.6. Tarjeta de Control

La tarjeta de control es el elemento matriz del UAV Omnidireccional, éste debe
poseer caracteristicas de robustez, rapidez de procesamiento, ademas de ser
adaptable a los demas periféricos y permitir la conectividad con plataformas de

comunicacion.

Dentro de éste contexto se pueden identificar dos grandes fabricantes con sus
caracteristicas para ello serd importante conocer todas las caracteristicas que
garantizaran el desempefio 6ptimo del sistema tanto en velocidad de procesamiento,
como en la duracion y al mismo tiempo coste econémico, para ello se verificaran as

caracteristicas mas relevantes en la Tabla 17:

Tabla 17.

Algunas caracteristicas para la seleccion de la tarjeta

Tarjetas Comerciales con piloto automatico
3DR o Genérico APM Naza
Pixhawk Ardupilot Mega DJI

Nace como un proyecto Tiene una IMU profesional, Pionero en el desarrollo de
independiente de hardware usual para aviones de ala fija, tecnologia enfocada a RPAS,
abierto, es un hardware de alta multirrotores y helicépteros facil configuracién,
calidad para piloto automatico, tradicionales, tiene extremadamente estable,
enfocado a aplicaciones caracteristicas de propia facilidades de configuracion.
académicas y de desarrollo estabilizacién, no se enfoca en

el desarrollo, basado.

Precio: Mddico enfocado a Precio; Bajo, posee variedades Precio: Alto costo, debido a las

sectores de desarrollo, de modo de vuelo adaptable a facilidades, precisién y tipos de
plataforma dedicada Mission todos los tipos de UAV. configuraciones
Planner.

Fuente: (Robu.In, 2018)

Tomando los criterios de seleccion, entre las tarjetas mas populares hasta la
actualidad en el Mercado se considera realizar una comparacion para fundamentar la

eleccién en la Tabla 18
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Tabla 18.

Caracteristicas técnicas para la seleccion de la tarjeta

Parametros Pixhawk 2.4.8 APM 2.8 Naza M V2
Nucleo Arm Cortex/ Atmega2560/ Privado
168mhz 16mhz
Procesador 32 BITS 8 Bits 32 Bits
Precio $60 $ 60 $ 300
Numero de Puertos 8 8 9
Programacion Avanzado Avanzado Facil
Firmware Libre Libre Independiente
Hardware Libre Libre Basado en la plataforma

NAZA V1, sin capacidad
de extension

Plataforma de control Mission Planer Mission Planner Base light
Modos de vuyelo 14 14 5
Multi_rotor Soport 4 tipos de vehiculo 4 tipos de vehiculo Quadotortor 14, X4

soportados (carro, soportados (carror, hexagonall6, X6, Y6, Y6
barco, avion y barco, avibn 'y Octo-rotori8, V8, X8
multirrotor, tri quad, multirrotor, tri quad,

hexa, octorotor ) hexa, octo-rotor )

a. Conclusioén

El procesador Arm Cortex/ 168mhz 32 BITS es mas rapido y con mayor
capacidad de respuesta que el Atmega2560/ 16mhz 8 Bits, lo que también nos
muestra la Tabla 18, teniendo menor capacidad de almacenamiento y ésta
susceptible a menos actualizaciones de firmware, tomando en cuenta que el desarrollo
de la tarjeta Pixhawk 2.4.8 es una la evolucion de la APM 2.8 realizado por la empresa
3DR, que tienen una plataforma de control llamada Mission Planner para configuracion
y programacion, también ostentan igual cantidad de modos de vuelo sin olvidar que
uno de los propdsito del UAV es realizar un dron de bajo costo y que este a la

vanguardia con las distintas actualizaciones en los firmware.

La eleccion tomada para nuestro particular caso es la tarjeta controladora de
vuelo Pixhawk 2.4.8. La cual se presentaran completamente todas las

especificaciones y las caracteristicas técnicas de las otras tarjetas en Anexos.
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Tabla 19.

Caracteristicas técnicas Pixhawk4

Pixhawk 2.4.8
Caracteristica  Especificacion
Procesador Nucleo ARM Cortex M4 de 32 bits con FPU
168 Mhz / 256 KB RAM / 2 MB Flash
Co-procesador a prueba de fallos de 32 bits
Sensores MPU6000 como principal aceleracion y giro
Giroscopio ST Micro de 16 bits
ST Micro acelerador de 14 bits / brdjula (magnetémetro)
Barometro MEAS
Poder Controlador de diodo ideal con conmutacion por error automatica
Servo rail de alta potencia (7 V) y preparado para alta corriente
Todas las salidas periféricas protegidas contra sobre corriente, todas las
entradas protegidas contra ESD
Interfaces 5 puertos serie UART, 1 capacidad de alta potencia, 2 con control de flujo
HW
Spektrum DSM / DSM2 / DSM-X Entrada por satélite
Entrada de Futaba S.BUS (salida aun no implementada)
Sefial de suma PPM
Entrada RSSI (PWM o voltaje)
I12C, SPI, 2x CAN, USB
Entradas ADC de 3.3V y 6.6V
Dimensiones Peso 38 g (1.3 0z) Ancho 50 mm (2.0 ”) Altura 15.5 mm (.6 ”)

Longitud 81.5mm (3.27)
Fuente: (Robu.In, 2018)

Para la implementacion del presente proyecto se considera incluir el kit referente
a la tarjeta que se muestra a continuacion Tabla 20, determinando ademas la

seleccion de elementos que permitiran su funcionamiento adecuado:

Tabla 20.

Kit Pixhawk4 para implementacion

Kit Pixhawk 2.4.8
Elementos:
1 Pixhawk 2.4.8 32 bit Flight Controller
1 GPS M8N
Telemetria 3DR 433MHz
Conjunto anti vibracién para tablero
Mini USB cable
Cables de conexion
Adaptador de tarjeta micro SD TF
Soporte GPS
Botén de seguridad
Buzzer
Distribuidor de voltaje
8GB MicroSD

PRRPRPRRPORPERR

Fuente: (BidorBuy, 2018)
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3.5.7. Circuito regulador

Es conveniente manejar un nivel de tension adecuado que precautelen la vida
util de los elementos por tanto es indispensable contar con un regulador XT60, que

permitira el correcto suministro de energia hacia la tarjeta.

Tabla 21.

Regulador de tension

Regulador de voltaje XT60

Modelo Caracteristicas

Conectores tipo XT-60

Voltaje Maximo 30V

Corriente maxima 90 Amp.

Salida regulada: 5.3V a 3 Amp. Max.
Peso: 25 gramos incluido cables

Fuente: (ElectronicaRC, 2018)

3.5.8. GPS

El sistema de posicionamiento es fundamental en cualquier clase de vehiculo
gue presente caracteristicas de autonomia, siendo un sistema de navegacion

apropiado para ubicar y localizar el UAV en punto de referencia.

Este sistema de geo localizacion permite conocer la altura y posicion en el
espacio fisico que se encuentre, de tal manera que ayudara a cumplir misiones de
vuelo denominado Waypoints de forma autbnoma con determinadas caracteristicas

de precision.

El médulo GPS que incorporan ciertos drones permite a los pilotos establecer
una ruta e indicarle al UAV que la siga. Para ello basta con indicar los puntos por los
gue debe pasar el drone normalmente desde la emisora de control y pulsar el botén

de inicio de vuelo.
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Modulo GPS especificaciones

Modelo

Fuente: (Hellas digital, 2018)

3.5.9. Telemetria
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Moédulo GPS

Caracteristicas

Médulo Ublox Neo-M8N

Receptor tipo 72 canales u-blox M8

GPS/QZSS L1 C/A, GLONASS L10F, BeiDou B1
Sensibilidad de navegacion de —167 dBm, lider en la
industria

Precision de posicién2 2.0 m CE

Tasa de actualizacién de navegacion hasta 10 Hz
Arranques en frio: 26s

Antena parche de ceramica 25 x 25 x 4 mm.

Bateria de respaldo de litio recargable de 3V
Regulador de bajo ruido 3.3V

Indicadores LED de alimentacion y reparacion.
Estuche protector

Diametro 60mm tamario total, 32 gramos con estuche.
Solo memoria ROM

Permite las mediciones de las magnitudes fisicas a considerables distancias,

para el posterior envio de estos datos a una estacion de control en tierra. Dicha

transmision es de forma inalambrica, y se realiza mediante los siguientes elementos:

=  Un Transductor

= Un transmisor

=  Procesamiento de sefales

= Dispositivo de grabacion o visualizacion de datos

El transductor convierte la sefial fisica del medio a una sefal eléctrica la cual se

transmite via radio frecuencia para el manejo posterior de estos datos, este modulo

me permite monitorear remotamente todos los estados del vehiculo que esta en pleno

vuelo esto queda detallado debidamente en la Tabla 23.
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Tabla 23.

Sistema de telemetria

Sistema de telemetria
Modelo Caracteristicas

= Banda: 915MHz

=  Conectores de antena: Conector RP-SMA
= Potencia de salida: 100mW (20dBm),
ajustable entre 1-20dBm

Sensibilidad: -117dBm sensibilidad
Interfaz: TTL estandar TTART
Compatibilidad con LBT y AFA Estado del
firmware de fuente abierta

Estado de la conexion: indicadores LED
Peso neto: 579 / 2.010z

s
P N
< - oy

Fuente: (3DRobotics, 2013)

3.5.10. Bateria

La bateria es el elemento que proporciona la energia al sistema se ha
determinado implementar una bateria de 4 celdas (4s) ya que se requiere la maxima
cantidad de revoluciones por voltaje debido a que una bateria 4s proporciona 3.7 Volts

por cada celda, por lo que se espera un voltaje minimo de 14.8 Volts.

Figura 47. Caracteristicas de una bateria Lipo.

Fuente: (RC Victor, 2017).

Para la seleccion de bateria se debe conocer la corriente maxima generada por
el UAV en vuelo recordando ademas que sera una corriente instantanea que se
requerira para despegue, corregir posicion en algunos casos y aumentar la velocidad
si fuere necesario. La constante de descargar es un valor que me indica la razén de

entrega de corriente al sistema durante un periodo de tiempo y viene expresada en



76

Coulomb [C]. Como detalla la Tabla 7 La corriente maxima del Motor es 15.5 y se

calcula multiplicando por el nUmero de motores que hay en el sistema.

Imaxima de consumo de motores
Imaxima de consumo de motores —

Imaxima de consumo de motores —

15.5[A] 8
124 [4]

= Ipaxmotor * Numero de motores

Con este dato de corriente maxima sera el principal valor que condiciona a mi

sistema a seleccionar una bateria que me pueda generar en momentos picos 124 [A]

La corriente maxima de una bateria Li-Po es un valor que indica la corriente

entregada en un tiempo corto, y que no esta presente constantemente durante el

funcionamiento del sistema

La férmula para calcular la corriente maxima de una bateria LiPo de acuerdo a
(Morales, 2018) es:

Imaxima de descarga de ta baterua = Capacidad Descarga Maxima [C] * Capacidad de la bateria[A]

Tabla 24.

Comparacion de baterias

Parametros

Capacidad de
bateria

Constante de
descargo maximo
NUmero de celdas
Corriente de
descarga

Peso
Dimensiones
Costos

Tattu Bateria

1800mA

75 C

4S
135

198 gramos
90 x 33 x30mm
$ 39,69

GARTT Bateria YPG

B un-1on Polymer AC Battery

1800 mA

70C

4s
126

226 gramos
106 x 34 x 26 mm
$ 34,69

1800

70C

4s
126

207gramos
103 x 35 x 29 mm
$ 23,50
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Tomando en cuenta el poco espacio disponible y el poco peso que se desea
adicionar ajustandose a un presupuesto maédico se elige la bateria GARTT Bateria
YPG ya que ofrece una descarga continua de 35 C lo que mejorara la autonomia del

vuelo

Tabla 25.
Bateria YPG 35C descarga

Bateria YPG
Modelo Caracteristicas

Voltios: 14,8 V.

Capacidad: 1800 mAh.

Configuracion de celdas: 4S.

Capacidad Descarga continua: 35 C.

» Capacidad Descarga maxima: 70 C

=  Maximo voltios por celda: 4,2 V.

= Tasa de carga: maximo 5 C con equilibrio.

= Calibre de alambre: alambre de silicona suave y flexible
resistente al calor.

= Tipo de enchufe: XT60.

= Dimensiones: 106 x 34 x 26 mm (0 - 3 mm de diferencia).

= Pes0:226gzx2g.

Fuente. (TPGTT, 2012).

Para obtener datos extras de la bateria se necesita realizar calculos previos para
considera la corriente maxima de descarga y potencia maxima generada por hora, con

los datos presentados anteriormente de la siguiente forma.

14
Imaxima de descarga de la baterua — 70 * 1800 mA * 1000 mA

Imaxima de descarga de la baterua =126 [A]

La potencia maxima que me suministra la bateria esta dada por la formula.

P =Vmax * ICapacidad de la bateria

El voltaje maximo se calcula multiplicando el nimero de celdas por la capacidad

de carga que cada celda nos permite

Vmax = Numero de celdas * Maximo voltios por celda
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Vmax = 4 * 4.2
Vmax = 16,8 [V]

Remplazando con el valor obtenido tenemos:

14

Pbateria = 16.8 [V] * 1800 mA * m

Pyateria = 30,24 [W /h]

Por lo tanto, la bateria genera 30.24 Wattios por Hora

a. Tiempo de Vuelo

Para calcular el tiempo de vuelo es necesario calcular potencia maxima de
consumo de los motores para después hacer una relacién entre el valor que entrega

la bateria y lo que se requiere para el sistema

Pmaxima /C.motor = Vmax * Imaxima motor

Praxima /motor = 16.8 [V] * 15.5 [4]

Praxima /motor = 260.4 [W]

Este valor de 260.4 [W] es la potencia que consume un solo motor, por lo que

tendremos que multiplicar por el nUmero de motores existentes en el UAV.

Ptotal del sistema = 'maxima /motor * Numro de motores
Ptotal det sistema = 260.4 [W] + 8
Piotal dei sistema = 2083.2 [W]

Conociendo los valores de Consumo del sistema por los motores (despreciando
las partes electronicas) y lo que me genera la bateria por hora se realiza la siguiente

relacion para poder alcanzar un tiempo de vuelo a plena carga

P bateria

Tyyeto = p
total del sistema
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T 30.24 [W/h] 3600 segundo
= *
vuelo = 9083.2 [W] 1 hora

Tyuelo = 52.258 segundos

Sabiendo que el tiempo de vuelo se calculé con valores maximos o0 a maxima
carga, la cual no estara presente constantemente, y recordando las especificaciones
de la bateria tiene una constante de descarga continua de 35 C lo que nos hace
referencia que, estara continuamente entregando al sistema 63 [A] que se detalla en

la siguiente relacion:

14
Icontinua de descarga de la baterua = 351800 mA « 1000 mA

Icontinua de descarga de la baterua — 63 [A]

Se puede asumir que El tiempo calculado a maxima carga no es un tiempo que
se ajusta a la realidad puesto que la bateria estara entregando continuamente 63 [A]
por lo que es necesario multiplicar por 1.5 tomando en consideracion que la corriente
de descarga continua es casi la mitad de la corriente maxima de descarga y asi
obtener un valor mas cercano a nuestras condiciones que luego sera comprobado

en el Capitulo numero 5.

Tyuetoreat = Toueto * 1.5

Tyyeto = 52.258 segundos * 1.5

Tyuelo = 78 segundos = 1.3 minutos

Para esto se dispone comprar dos baterias asi aumentando la independencia a
3 minutos como maximo, esta autonomia es suficiente para realizar pruebas de vuelo
gue tendra el UAV de autonomia pero alcanzara para conocer el desplazamiento, y
conocer los movimientos que tendra ésta estructura, enfocados a conocer el
comportamiento de ésta nueva morfologia de UAV, permitiendo que el actual proyecto
sea susceptible a mejorarse con las nuevas tecnologia que se estan implementando

con nuevos materiales y a medida que se decida incrementar la capacidad de bateria.
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3.5.5. Radio Control

El radio control permite realizar el vuelo manual en el UAV el mismo que cuenta
con dos partes un emisor y un receptor el cual para poder controlar el vuelo del UAV
es necesario que cuente con al menos cuatro canales para realizar movimientos

basicos en pleno vuelo (aceleracion, Yaw, Picth y Roll).

= Emisor: Es un dispositivo electrénico que es manipulado por el piloto, para

enviar los diferentes movimientos en pleno vuelo segun la destreza del mismo.

= Canales: Se puede considerar que son el numero de movimientos que se
puede transmitir a nuestro UAV o también cuantas acciones se pueden

controlar individualmente.

= Receptor: Es un dispositivo electronico que recoge las ordenes que el

conductor dirige a partir de un emisor.

o Antena
Mango de transporte

Interruptores
Canalos extras

Palancas de control

Interrupotr encendido / [ Orientar

apagado

Pantalla digital

Figura 48. Radiocontrol y receptor.

Fuente: (Flysky, 2018).

Para la realizacion del proyecto se ha escogido el radio control mas compacto,
ideal para cualquier modelo y mas popular en el mercado, de la familia FLYSKY FS —
I6. El control cuenta con algunas interfaces de comunicacion por lo que es muy versatil
a la hora de elegir el medio de transmision ya que cuenta con protocolos como I-Bus,
S-Bus y PWM Para ello se procedera a detallar en la Tabla 26 el modelo especifico a

implementar.
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Tabla 26.

Tabla comparativa de receptores.

Parametros Flysky FS-16X con X6B  Flysky FS-16X con FS — Flysky FS-16S con FS
i-bus IA6B - 1A10B
% —
o

Alcance 500 metros 500 metros 500 metros
Numero de 10 6 10
canales
Modo de PWM — PPM - I-BUS PWM - PPM PWM — |-Bus
comunicacion
(receptor)
Frecuencia 2.4 Ghz 2.4 Ghz 2.4 Ghz

Costo $50 $ 56 $64

Fuente. (Frsky, 2018)

a. Conclusion

El receptor X6B i-bus es el mas adecuado para conseguir una compatibilidad en
comunicacién con la tarjeta de vuelo Pixhaw 2.4.8 ya que presenta tres formas de
comunicacion PWM — PPM y | — BUS lo que garantiza la comunicacion del receptor
y la tarjeta controladora de vuelo. Ademas de su buen precio y la aplicabilidad que se

le va a otorgar al UAV no siendo necesario un emisor que tenga un alcance excesivo.

b. Caracteristicas Técnicas del Radio Control

El radiocontrol y las caracteristicas del receptor se detallan a continuacion en
la Tabla 27, ofrece un alcance considerable de al menos 500 metros, posee de seis a
diez canales, lo que garantiza poder incorporar en un futuro una camara que se pueda
mover, un sistema fumigador que desprenda desde el aire quimicos o que se le dé

otras aplicaciones al UAV.



Tabla 27.

Caracteristicas técnicas de emisor y receptor.

Modelo

Presentacion

Caracteristicas

Fuente: (Frsky, 2018)

Emisor

Flysky FS-i6X 2.4GHz

Marca: FlySky

Articulo: FS-i6X
transmisor RC

Canal: 6-10
(Predeterminado 6)

Tipo de modelo: Ala fija /
planeador / Helicptero
Rango de RF: 2.408-
2.475GHz

Potencia de RF: <20dBm
Canal de RF: 135
Anchura de banda:
500KHz

2.4GHz sistema: AFHDS
2A [ AFDHS

Tipo de modulacién:
GFSK

Resolucion de palo 4096
Advertencia de baja
tension: <4.2V

Puerto DSC: puerto PS /2
PPM

Cobro: No

Longitud de antena:
26mm (Dual antena)
Peso: 392g

Energia: 6V DC 1.5AA * 4
Pantalla: STN transflectiva
pantalla, LCD 128x64
Lattice, VA 73x39mm,
LCD con retroiluminacién
blanca

Tamafio: 174x89x190mm
Actualizacién en linea: Si
Color: Negro

Certificado: CE0678, FCC
ID: NAZFLYSKYI16X

3.5.6. Plataforma Mission Planner

La aplicacion Mission Planner se puede

82

Marca: FlySky
Articulo: X6B i-BUS

receptor

Canales: 6 (PWM), 8
(PPM), 18 (i-BUS)

Tipo del modelo: Multi-
Totor

Rango RF: 2.408-2.475
GHz

Peso de marca : 500KHz
NUmero de bandas: 135
Potencia de RF: Menos
de 20 dBm
Sensibilidad de RX: -
95dBm

Protocolo de 2,4 GHz:
AFHDS 2A

Tipo de modulacién:
GFSK

Palo resolucion: 1024
Puerto DSC: PPM /
PWM /i-BUS

Longitud de antena:
93mm (Dual antena)
Potencia de entrada:
4.0-8.4V

Actualizacion en linea:
Si (Inalambrica)
Rango:> 300m

Peso: 4.5¢

Tamano: 36 * 22 *
7.5mm

Puerto i-BUS: Si

emplear como un servicio de

configuracion o como un complemento de control para su vehiculo manual o
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autbnomo. Funciona como una estacion de control en tierra y permite su

funcionamiento de dos modos de acuerdo a la Tabla 28.

Tabla 28.

Caracteristicas de MP como estacién de Control.

Mission Planner 1.3.58 Y

Missi%nm;}m(s?‘

&
(¢

Sin telemetria Con telemetria
Configuraciones y ajustes parta un mejor Registros de telemetria que contienen mucha
rendimiento mas informacion que los registros del piloto
automatico a bordo
Planificaciones de misiones autbnomas en su Supervisar el estado de su vehiculo mientras
piloto automatico con una simple entrada de esta en funcionamiento.

way-point de apuntar y hacer clic en Google u
otros mapas.

Analisis en los registros de misiones creados Maniobras en su vehiculo en FPV (vista en
por su piloto automatico que posteriormente son primera persona)

recopilados

El control del estado de su vehiculo mientras Andlisis y registros en telemetria

esta en operacion
Fuente: (JDrone & Co, 2018)

a. Estacién de control de tierra de Mission Planner

La estacion en tierra permite monitorear constantemente el UAV en vuelo,
llevando el registro constante de datos de velocidad, voltaje, corriente, altitud, entre
otros, ademas permite conocer alertas de emergencia que podrian poner en riesgo el
sistema, asimismo podemos identificar los tres entornos de navegacidon como se

muestra en la Tabla 29.

Las estaciones en tierra ayudan con una alta tecnologia a mantener en éptimas
condiciones de operatividad a la plataforma UAV que se desee implementar, sin
embargo no es tan indispensable ya que existen algunas aplicaciones que proveen

en tiempo real los valores de la variables involucradas en un vuelo tipico.
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Tabla 29.

Entornos de Interacciéon de Mission Planner.

Mission Planner

Entornos de Interaccion con el 1. Pantalla de datos de vuelo
Usuario 2. Registro de datos (velocidad, distancia, altitud e
inclinacion)

3. Pantalla de vuelo con GPS

Fuente: (JDrone & Co, 2018)

b. Pantalla de datos de vuelo

La pantalla de datos de Mission Planner aparecera después de ser conectado
via USB o telemetria, en la estacion terrestre y ayudard a interpretar datos de las
condiciones en cual se esta ejecutando el vuelo del UAV, por lo cual es muy importante
conocer los puntos de aviso que nos ofrece el software ir mejorando el rendimiento

del vuelo.

Stabilize:
0>0

GPS: No Fix

Figura 49. Indicadores de Vuelo.

Fuente: (JDrone & Co, 2018)
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Se distinguen los siguientes indicadores:

1. Velocidad del aire (velocidad de avance si no se ha instalado un sensor de
velocidad del aire)

Error de crosstrack y velocidad de giro (T)

Direccion de rumbo

Angulo del banco

Conexion de telemetria inaldmbrica (% paquetes malos)

Hora de GPS

Altitud (barra azul es la tasa de ascenso)

Velocidad del aire

© © N o g s~ w D

Pista de velocidad

10. Estado de la bateria

11.Horizonte artificial

12. Actitud de la aeronave

13. Estado del GPS

14.Numero de waypoint actual> Distancia al waypoint

15. Modo de vuelo actual

c. Pantalla de datos de vuelo con GPS

La ventana de vuelo con GPS, presenta siempre y cuando tengamos incorporado
un sistema de navegacion y un acelerémetro externos, lo que hace mas participativa
la simulacion del vuelo del sistema ya que se puede presenciar la trayectoria, también
se notan algunos puntos de aviso que ofrece la pantalla, para poder mantener el
monitoreo continuo del sistema UAV, y mantener el control a todo momento de la
ubicacion y posicionamiento de la plataforma, razén por la cual el GPS juega un papel
importante en condiciones de vuelo abierto o de campo, los detalles se pueden

verificar en la Figura 50.

La pantalla de vuelo crea una interfaz usuario —UAV para que sea mas
interactivo el vuelo en tiempo real, asi alcanzando la satisfactoriamente las rutas

previamente seleccionado o los modos de vuelo prestablecidos.



86

Figura 50. Pantalla de datos de vuelo.

Donde se pueden verificar los siguientes datos:

Encabezamiento actual

Rumbo previsto

Linea directa al punto actual

Giro deseado

seguimiento de trayectoria de UAV
Reporte de Altitud del GPS

direccién de viaje reportada por GPS
Altitud

Longitud

10. Latitud.

© © N o o s~ 0w DdhPRE

d. Caracteristicas de peso del conjunto

Debido a que una de las particularidades que debe poseer un UAV, es el bajo
peso y asegurar una velocidad acorde a los desplazamientos se ha optado por elegir
un motor sin escobillas con excitacion independiente, que garantiza un menor peso y

asegura mayor eficiencia y finalmente estimar el peso de acuerdo a sus componentes:
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Tabla 30.

Peso de los componentes de UAV.

Componente Cantidad Peso total (gramos)

Motor Eléctrico 8 240
Hélices 8 80
ESC 8 60.8
Bateria Lipo 1800 mAH 1 226
Regulador de voltaje 1 25
Conectores 24 90
Cables - 80
Estructura del dron 1 600
Tarjeta controladora 1 38
Receptor de radio Frecuencia 1 20
(RC)

GPS 1 40

Peso total Estimado 1499.8

3.6. Andlisis estéatico

En éste caso el disefio estara sometido a una carga repentina o de choque que
resulta con mayor magnitud que cualquier tipo de carga estética producida por el peso
caracteristico de los elementos electrénicos propios del UAV, siendo por éste motivo

gue se ha considerado Unicamente tomar en cuenta el andlisis de impacto.

3.6.1. Descomposicién vectorial de fuerzas y reacciones en los apoyos:

Las reacciones en cada nodo se muestran de manera tridimensional siendo las
tres componentes ortogonales entre si, y es esencialmente, la fuerza o masa
considerada de disefio que se dispone en sentido vertical. Como muestra la Figura
51.

Figura 51. Descomposicion vectorial de fuerzas y reacciones el elemento de

analisis.
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De acuerdo a las ecuaciones de equilibrio estatico, la armadura debe cumplir

las ecuaciones bésicas de equilibrio, tanto para valores de fuerzas como de

momentos:

Y Fx =0;Y Mx = 0; Ec. 3. 12
Y Fy =0;% My = 0; Ec. 3. 13
YFz=0;%Mz=0; Ec. 3. 14

En base al andlisis anterior se puede concluir que la armadura es estaticamente
indeterminada ya que existen 12 reacciones y Unicamente seis ecuaciones para
solucionar el sistema. Donde la armadura consta de 4 juntas, 8 barras y 12
reacciones, de manera que se debe determinar la estabilidad y tratar de verificar los

siguientes enunciados:

b+r<3j armadura inestable
b+r<3j estaticamente determinada —comprobar estabilidad
b+r<3j estaticamente indeterminada —comprobar estabilidad

Figura 52. Criterios de estabilidad en una armadura espacial.
Fuente. (Hibbeler R. C., 2012)(p.243)

j:NUmero de juntas=4.
b:Numero de barras=8.
r:NUmero de reacciones=12.
Donde:
b+r>3j Ec.3.15
8412 >3+ (4)
20 > 12

La armadura es estaticamente indeterminada pero se puede manifestar que
las reacciones en los soportes mantienen el conjunto en equilibrio, o que implica que

es estable internamente y ademas se ha verificado por inspeccion, que los elementos
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no se pueden desplazar ni moverse respecto a las otras juntas lo que garantiza que
la armadura es también estable externamente, (Hibbeler R. C., 2012, p.120) , por lo
gue finalmente se concluye que éste tipo de armadura permitira realizar un analisis de
componentes de fuerza, siendo que ésta estructura corresponde a un cubo teérico
gue se encuentra en el espacio, siendo que los angulos correspondientes a, £, y; son

45°, tanto en las caras como en las proyecciones que se generan.

Figura 53. Vectores orto normales producto de las reacciones en los nodos.
Fuente. (Junquera, 2018)

Se ha comprobado un arreglo orto normal de vectores en el espacio
tridimensional que son las reacciones generadas en los nodos de la armadura, debido
a que estas reacciones son perpendiculares entre si, y cuyo moédulo correspondera a
la fuerza axial para el elemento diagonal. Tomando en cuenta el criterio del autor

(Hibbeler R. , 2010) los cosenos directores de un vector tridimensional puede verse.

A

I

A, g A
COs = — cos = — COSs =
“TA A B

Figura 54. Cosenos directores de un vector tridimensional.

Fuente: (Hibbeler R. , 2010)

Se ha mencionado que el cubo delimitard los correspondientes angulos
directores, a, B, y = 45, al tratarse de una figura cubica regular los angulos son los
mismos, y se ha podido precisar que las reacciones en los nodos tienen la misma
magnitud, respecto a una fuerza vertical que actie de manera equitativa en direccion

al ejey.
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Figura 55. Cosenos directores de un vector tridimensional.

Fuente. (Hibbeler R. , 2010)

Por todas estas propiedades se podria ultimar que las reacciones generadas en
los apoyos son distribuidos de forma equilibrada y las recciones Rx, Rz, y Ry son

iguales entre si, en cada nodo. De acuerdo a la ecuacion de equilibrio en el eje vertical.

sz=0

F — Ray, — Rby, — Rc, — Rd,, = 0

Donde:

Ra, ~ Rby ~ Rc, = Rdy

F—4R=0

r - 17.658[N]
h 4

R = 4.4145 [N]

Lo que representa una reaccion que es comun para los apoyos A, B, Cy D, entre
las componentes vectoriales de cada nodo, quedando de la siguiente manera, para el
nodo A:

a = 45°,
B = 45°,
y = 45°

cosa = cosfl = cosy = cos45°;
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Ra, = 5.781 Ra, = 5.781 Ra, = 5.781

Tomando en cuenta el autor (Hibbeler, 2012 p.122); menciona que a menudo se
requiere descoponer una fuerza F de un elemento en los componentes que actian a
lo largo de los ejes x, y, z para armaduras espaciales, siendo necesario conocer el

valor del médulo de tres componentes que son ortogonales:

F=.F% + F2%y + F?z Ec.3.16

Figura 56. Vector tridimensional resultante en cada nodo

3.6.2. Célculo de la Fuerza axial para el elemento diagonal

Teniendo en cuenta que el vector resultante producto de las reacciones
ortogonales en cada nodo, es el modulo de sus reacciones y correspondera a la
magnitud de la fuerza que interfiere en el elemento diagonal (OA, OB, OC, OD); que

gueda de la siguiente manera:

A=\/Aa,zc + Aa + Ra?

Ak

Figura 57. Médulo de un vector tridimensional.

Fuente: (Hibbeler R. , 2010)
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A =./3(4)2 Ec. 3. 17
A =3 % (4.414)2
A =7.64 [N]

La fuerza resultante es equivalente a la fuerza axial de compresioén para los
elementos diagonales (OA, OB, OC, OD), esto implica que todos éstos elementos
soportan mayor esfuerzo y se requiere seleccionar un diametro adecuado, para ello

se verificara en un software de andlisis CAE.

3.7. Validacion de la estructura con Software.

Por motivos de garantizar un correcto funcionamiento de la estructura el equipo
de investigacion requiere que el prototipo sea verificado por un software CAD-CAE,
gue permita corroborar las fuerzas obtenidas, para conocer las condiciones estaticas
de los elementos como requerimiento previo al andlisis de impacto.

Se debe generar previamente el modelo tridimensional, que corresponde al tipo
de armadura y ubicar posteriormente el peso estatico que se admitiéo anteriormente,
luego analizar y finalmente encontrar el valor de las fuerzas axiales en cada elemento

de la estructura.

Figura 58. Modelo tridimensional de la armadura.

Para efectuar el andlisis estatico es recomendable conocer el tipo de apoyo que
se cuenta en cada nodo, en éste caso son uniones de tipo rétula, pero para éste caso
especifico se restringe el movimiento en todas las direcciones, dénde se ha
determinado que la reaccion generada puede interactuar en cualquier direccion, sin

embargo para éste analisis se puede de tomar como un apoyo fijo, ya que interesa
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analizar el comportamiento de cada elemento, y adicionalmente existen reacciones en

los apoyos que se encuentran en direcciones opuestas.

Todos los elementos son vigas con conexiones rigidas y se tienen las cargas

resultantes.

FX: (437N
FY: (445N

FZ: [-437N

FRes:[7.62 N

-436N

T5TN

Figura 59. Fuerzas Resultantes usando elementos finitos.

Posterior al analisis CAE de fuerzas, se evidencia que los valores positivos estan

sometidos a compresion y los valores negativos a tension, mostrando graficamente

gue los elementos criticos son las diagonales, siendo procedente darle mayor

importancia a los valores de compresion.

Tensidn axial y de flexion en el limite
T.216e+04
6.617e+04
- 6017e+04
- S4Ee+ 04
- 481Ge+0d4
o 421%+0d4
-_ 3.61%e+04
L 30208+ 04
24208+ 04

L 1821+ d

1221+
6.215+03
2.200e+02

— Limite elastico: &, 204e+ 08

Figura 60. Estado de tension y compresion.
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Los resultados obtenidos muestran las reacciones en las vigas diagonales
sometidas a fuerzas de compresion como se puede verificar en la Figura 61, en base
a éstos resultados mostrados, se puede concluir que es las diagonales son los

elementos mas criticos de la estructura propuesta.

Mombre de viga | Elemento | Final Awxial [M]| Cortantel [M]| Cortante2 [M]| Moamento 1 [M.m)| Momento 2 [M.m]| Torsion [M.m]
“figa-1[0EB)
_ _ 757 -0.023209 -0.0134 0.0023821 -0.0051 669 -1.4757=-10
“iga-2(0C)
_ 7.EO7S -0.041578 -0.024005 0.0049434 -0.0085623 3.6393=-09
“iga-3[0A)
_ 7.BO7S -3.1602e-07 0.04201 -0.0098869 -5.2867=-08 3.6982e-09
“iga-4(00)
_ 7579 9.4541e-08 0.0268 -0.0059E62 1.9229e-08 -1.4442e-10
Viga-GlAE)
_ 3.0783=-08 5.0439=-09 0.010977 -0.0025404 1.9298=-09 0.00052365
“iga-B[CD)
_ 3.0733=-08 5.0312e-09 0.010977 -0.0025404 1.926e-09 0.00082365
Wiga-FDI1AG_AC)
_ B.222e-21 7.908E6e-09 -9.2884e-12 -0.0007 3751 2.4905e-09 E.22242-09
Viga-8[BC)
_ -3.0733=-08 -5.031e-09 -0.010976 0.0025404 -1.926e-09| -0.00052364
Wiga-9lA0] —
_ _ -3.0782e-08 5.0437e-09 -0.010976 0.0025404 1.9298e-09| -0.00052364

Figura 61. Resultado de andlisis estatico.

Se verifica que la fuerza presente en los elementos OA-OB-OC-OD, es de 7.60
N, y es la que comprueba los calculos obtenidos en el analisis vectorial anterior e
igualmente el valor de las reacciones en cada nodo es equivalentes y perpendiculares
entre si, lo que garantiza que se puede aplicar este estudio en la estructura para

condiciones de impacto.

3.8. Analisis de resistencia al impacto

En determinados casos una estructura debe soportar cargas de impacto, esto
implica que el material tenga cierta capacidad de absorber esta energia, o que sucede
al contrario con un elemento que soporta carga estética que Unicamente se debe
asegurar un factor de disefio adecuado para este propdsito y esto comprende que la
fuerza aplicada es invariante en el tiempo, en cambio un elemento a impacto ademas
de soportar una carga estatica tiene la capacidad de absorber energia de impacto y
asimismo garantizar la permanencia de dicho elemento para las condiciones

mencionadas.
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Ademas, un choque puede entenderse como una carga que ocurre
repentinamente en un intervalo muy corto de tiempo, al considerar una estructura
rigida que vibra a menor velocidad que una estructura flexible que dura un periodo
mas extendido de tiempo se ha tomado en cuenta éstas propiedades de impacto de
acuerdo a (Budynas & Nisbett, 2012) dénde “se llama carga de impacto si el tiempo
de aplicacion es menor que un tercio del periodo natural de vibracién minimo, de la
parte o de la estructura. De otro modo se llama simplemente carga estatica” (pp. 40-
41). Concluyendo que en casos de impacto la rapidez de deformacién unitaria se
incrementa muy rapidamente e implica que la resistencia en el punto de fluencia se
aproxima a la resistencia ultima, por ende se espera que el material no pierda su
ductilidad pero ademas de ello es recomendable, evaluar condiciones de tenacidad a
la fractura y la mecanica a la fractura. (p.41). para un disefio a impacto.

100 - 100

80 Relacion, §,./5, -~ -
o -

o
=
=

Resistencia
dltima, S,

Relacion, S, 5, , %

an 60

Elongacidn total

40 e 40

e ——

Resistencia, kpsi

"~ Resistencia a la fluencia. 5,
20 20

Elongacidn, %

0 - - 0
10¢ 107 1072 1 102 10%

Rapidez de deformacidn unitaria, s™'

Figura 62. Rapidez de incremento de la deformacién unitaria en un acero a impacto.

Fuente: (Budynas & Nisbett, 2012).

3.8.1. Seleccion de material para la estructura

Para garantizar que el elemento sometido a carga de impacto, previamente la
estructura omnidireccional no debe superar los 50 centimetros en cada dimension,
adicionalmente se cree conveniente analizar las columnas del cubo para seleccionar

correctamente la longitud que se requiere para la construccion, por lo que se realizara
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un analisis cuantitativo de acuerdo a las caracteristicas que se necesitan para validar

la estructura.

Tabla 31.

Tipos de materiales aplicados a una estructura UAV

Tipo de material. Resistencia Peso/Densidad Facilidad Coste Resultado
Maxima a la de Econdmico
rotura impacto Mecanizado
Material Plastico Baja Muy Liviano Facil Econdémico No
(PP, PET) Resistencia Adecuado
Material Muy Alta Muy Liviano Facil No Adecuado
Compuesto Resistencia Econdmico
(Fibra de Carbono)
Aluminio Resistencia Pesado Mayor Econdmico No
(Perfileria) Media Dificultad Adecuado
Titanio Alta Muy Liviano Mayor Muy Adecuado
Resistencia Dificultad Costoso
Fibras Naturales Baja Liviano Facil Econdémico No
(Madera, Bambu) Resistencia Adecuado

Considerando las caracteristicas principales que demandan una estructura
Omnidireccional, se ha dicho que asegure una alta resistencia al impacto ademas de
poseer un bajo peso, se denota que el titanio y la fibra de carbono cumplen con todos
los requerimientos, siendo la fibra de carbono la elegida por el bajo costo en relacién
al titanio que es un material de alto costo y con mayores dificultades de

comercializacion.

3.8.2. Seleccion de material paralos nodos

Para los nodos del cubo y la unién en el centro de masa (cruceta), se utilizara un
material que permita determinada atenuacion al impacto y que permita un prototipado
rapido, por lo cual presentamos las propiedades del filamento de tres materiales
comunes que permiten imprimir en prototipado rapido 3D, para dar soporte y forma a

la estructura UAV. Caracteristicas que se pueden identificar en la Tabla 32.
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Tabla 32.

Comparacion de los tipos de materiales aplicados a modelos

Parametros ABS PLA TPU

Dureza Alta Alta Media

Flexibilidad Media Baja Muy alta
Durabilidad Alta Media Muy alta

Medio Ambiente No es biodegradable  Es bio degradable Es reutilizable
Densidad/ Peso 1.05 g/cm3 1.24 g/cm3 1.21 g/cm3
Contraccion/Deformacién Considerable Minima Minima
Resistencia al impacto Si No Absorbe el impacto

Fuente: (Rohringer, 2018)

Debido a que los nodos son elementos estructurales que atentan las vibraciones
y deberan absorber determinada energia de impacto manteniendo una alta flexibilidad
en relacidon a su peso, se ha optado por elegir el TPU con material idoneo para este
tipo de funcién, ademas proporciona caracteristicas proporcionales de ser facilmente
reemplazable.

3.9. Analisis de resistencia al impacto

Un elemento se encontrara sometido a impacto o choque siempre que una fuerza
repentina actle sobre el elemento de manera transitoria, y por un instante muy
pequefio de tiempo, por situaciones de disefio descritas anteriormente, en el analisis
previo se ha mencionado una altura de 25 metros del nivel del suelo, que la estructura
Omnidireccional soportara ante un eventual descenso abrupto del sistema por alguna

causa fortuita.
3.9.1. Consideraciones dinamicas
Es fundamental en el movimiento en el espacio creer que un VANT, es un

dispositivo que tendra una posicién que varia en el tiempo y por tanto cada instante

de su trayectoria cambiaran sus condiciones de célculo a medida que se generen
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trayectorias, por ello se va a partir tnicamente de un caso tipico de caida libre, de la
siguiente manera:

hy: haltura inicial=25m.

t,: tiempo de vuelo

v,: vVelocidad inicial

vy: velocidad final

V: energia potencial

T: energia cinética.

De acuerdo a (Hibbeler R. C., 2010), “durante el movimiento la suma de las
energias potencial y cinética de la particula permanece constante”, dando lugar a la
conservacion de la energia mecanica, es decir la energia cinética y energia potencial

inicial es igual a la suma de las energias potencial y cinética finales.

2T, + 3V, =3¥T: + 3V,

-

ho: 25m

_ n
g = 9.815—2

Figura 63. Condiciones dinamicas iniciales

Para encontrar la velocidad al momento de la colision es necesario partir de la

ecuaciéon de conservacion de la energia mecanica.

YT+ XV =XT,+ XV, Ec. 3. 18

0+ mgh = %mvfz + 02gh = vf
vy =4/2gh

m
vy = \/2(9.81 S—Z)(ZS m)

m
vy = 22147 —
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La velocidad con la que la particula choca con el suelo es 22.147 % ésta

velocidad permite encontrar la cantidad de energia con que la particula llega al suelo
al momento del impacto. A ésta energia se denomina Cantidad de movimiento lineal.
“El principio de impulso y cantidad de movimiento lineales se utiliza para resolver
problemas que implican fuerza, tiempo, y velocidad” (Hibbeler R. C., 2010) (p.224). Es
asi que es preciso entender éstos conceptos para conocer la fuerza que se va a

generar producto del impacto.

L=mv Ec. 3. 19

Por otro lado, el Impulso lineal es una cantidad equivalente que mide “el efecto
de una fuerza durante el tiempo en que la fuerza actua”, siendo ésta cantidad la que
relaciona la fuerza Fc (fuerza constante), con el tiempo que el elemento dura en el
choque, y el tiempo un intervalo muy corto de tiempo que el material dura en la

colision.
t2
I =[] Fedt = Fc(t2 —t1) Ec. 3. 20

Tomando en cuenta todos los conceptos anteriores “la cantidad de movimiento
inicial de la particula en el instante t1 mas la suma de todos los impulsos aplicados a
la particula de t1 a t2, equivale a la cantidad de movimiento final de la particula en el
instante t2” (Hibbeler R. C., 2010) , lo que implica tener lo siguiente (p.223):

mvl + ¥ [ Fdt = mv2 Ec.3.21

t2
mvl +2f Fdt = mv2
t1

De esta forma se ha determinado que la cantidad de movimiento lineal (L) que
es la energia con la que la estructura llega a la superficie al momento del impacto , se
transforma en otro tipo de energia denominada Impulso Lineal, dado que el término
muv2, seria nulo, practicamente se asume que no se desperdicia energia y puede

describirse a continuacion:

mvl = ), fttlz Fdt
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mvl = Fp(t2 — t1) Ec. 3. 22

Para éstas circunstancias iniciales de impacto es conveniente encontrar una
Fuerza constante que involucre masa, velocidad y represente efectivamente la
magnitud de impulso y adicionalmente ésta fuerza constante, esté relacionada a la
Fuerza de impacto que validara realmente el disefio y se puede escribir. Usando la

ecuacion 3.22:

m* vf
At

Fcc =

Donde:

F..: fuerza de impacto.

At:intervalo que dura la colision.
m:masa referida al UAV.
vy:velocidad final antes del impacto.

De manera experimental se ha podido obtener los resultados de tiempo que el

material podria durar al momento del impacto como se muestra en la tabla siguiente:

Tabla 33.

Tiempos experimentales referidos al choque de una particula.

Intervalos Tiempo de colision (s)
1 caso 0.004
2 caso 0.004
3 caso 0.005
4 caso 0.006
5 caso 0.005

Los tiempos experimentales fueron obtenidos en laboratorio cuyos detalles se
encuentran en el anexo Z, para lo cual se ha tomado un valor promedio para validar

el tiempo que dura la colision.
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X
tprom = — Ec. 3.23

Nro.casos

0.004 + 0.004 + 0.005 + 0.006 + 0.005
torom = 5

tprom = 0.048 = 0.05 segundos.

Al ser v¢, una cantidad escalar, pero para este calculo se considera una cantidad

negativa se puede escribir de manera general:

m*vf
Foe = r

1.8 [kg] * 22.147[5%]

Fee = 0.005

F,. = 7972.92 [N]

Nota: Por motivos didacticos y de investigacion el equipo ha determinado prudente
tomar el valor de fuerza calculado, como adecuado para validar un disefio a impacto
debido a que involucra todos los criterios dinAmicos antes mencionados, de ésta
manera la fuerza podra validar condiciones de esfuerzo a impacto y permitira

comparar resultados paralelamente al uso de herramientas CAE.
3.9.2. Analisis de factor de seguridad
Una vez validado la fuerza requerida para la estructura Omnidireccional se
verifica que estas condiciones de esfuerzo tendran que incluir criterios de disefio de
falla, aclarando que ésta fuerza no serd permanente pero evaluard los puntos mas
vulnerables de la estructura a disposicion.

a. Célculo de la fuerzaresultante en los apoyos

La carga que se ha determinado de impacto tiene el valor de 7972,92 N, indica

un valor maximo que ésta estructura soportara de manera transitoria y por un lapso
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muy cercano a cero de tiempo, adicionalmente se prevee un peso maximo del UAV

de 1,8 Kg con lo que se puede definir.

En referencia al elemento estructural comun la siguiente sumatoria de fuerzas

en sentido vertical.

Ra, Rb,

Figura 64. Descomposicion vectorial eje y

b. Calculo de la fuerza de impacto en los elementos

De acuerdo a lo que se verifica en el analisis estatico, la fuerza aplicada puede
descomponerse en 4 reacciones de la misma magnitud, dando origen a el valor de la

reaccion en direccion de .
Z Fy=20
4Ry, = 7972.92 [N]

7971.92 [N]
yETTa

Ry, = 1993.225 [N]

Luego se puede analizar los angulos que forman parte de la estructura,

verificando que se tienen los angulos directores de la siguiente manera:

a =45°[ = 45°y = 45°%
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Pudiendo concluir que el valor de las reacciones en los apoyos es de la misma
magnitud y por tanto permiten calcular el valor del vector de fuerza resultante en los

elementos diagonales.

Figura 65. Vector Fuerza Resultante de las reacciones.

Pudiendo finalmente decir que las reacciones son equivalentes en cada nodo de

la estructura comun que debidamente se ha analizado.

R, = 1993.225 [N]
R, = 1993.225 [N]
Ry =Ry =R,
Luego se determinara el valor de la fuerza de compresion resultante, conociendo

que las reacciones forman vectores ortogonales entre si, de modo que:

Usando la ecuacion 3.16:

Fr= [3(R))? Ec. 3. 24

Fr = +/3 * (1993.225 [N])2

Fr = 3452.37 [N] = Fca

Se puede definir que éste valor de fuerza Fca axial, caracteriza la colision durante
los primeros instantes que los elementos mecéanicos entran en contacto con el suelo,

tomando en cuenta que desde una altura de 25 metros adquiere una velocidad

méaxima de 22.147 % en caida libre, sin embargo se debe reiterar que ésta fuerza es
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repentina pero es Util para validar un disefio que debe soportar tanto condiciones
controladas de vuelo como situaciones bruscas que demanden caracteristicas de

robustez para fines de estudio.

c. Seleccion de Elementos estructurales

De acuerdo a las condiciones mencionadas en el estudio dindmico es prudente
seleccionar algun tipo de fibra de carbono, dénde adicionalmente se requiere que la
estructura ademas de que asegure una resistencia Optima sea agradable

visiblemente, a modo que el prototipo final posea un acabado aprobado.

De manera que se puede encontrar diversos tipos de fibras de carbono
comercialmente siendo Util ya que su resistencia al impacto es mucho mayor a que la
del acero, debido a su dureza estas fibras pueden clasificarse en diversos tipos como

se menciona en la tabla 34:

Tabla 34.
Comparacion de los tipos de fibra de carbono de acuerdo a sus propiedades

Fuente: (Pedro, 2014)

y con un
modulo
elastico
aceptable

mecanicas.
TIPO DE FIBRA UHM HM HR EM LM
CARACTERISTICA Ultra alto Alto médulo, Alta Modulo Fibra comun
moédulo de mas rigidez, resistencia elastico menor
elasticidad mayor es la mas estandar rigidez,
temperatura  fuerte y resistencia
de mayor tension
tratamiento resistencia a buena
tension
E(GPa) 600 390 230 230 Hasta 200
Traccién MPa 2500 2600 3500 2500 3200
Criterio de Alto moddulo No tanta Muy No maximiza Buena
acuerdo al moédulo No asegura resistencia a aceptable, la resistencia resistencia a
de traccion resistencia a tencion o buena a tenciobn o la traccion y
tencion 0 compresién resistencia a compresion compresién
compresion la traccion y
compresion
Resolucion Mayor costo Es suficiente

para la
aplicacion de
fuerzas de
traccion y
compresion
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Para continuar con el disefio se ha decidido seleccionar el tipo de fibra que sera
comun (LM) que asegura una resistencia a la traccion de aproximadamente 3200 Mpa,
y mantiene un modulo de rigidez estandar, luego de ello se verificara en una tabla de
proveedor para verificar si los valores de resistencia tanto a traccibn como compresiéon
son los convenidos para la asegurar la resistencia en las partes estructurales de la
armadura, siendo indispensable que el material tenga mayor resistencia a la
compresion, ya que se determind en el material estda sometido a esfuerzos de

compresion.

Tabla 35.

Datos de Fibra de Carbono

UNIDADE FIBRA DE FIBRA DE Fibra de Fibra de
S CARBONO CARBON CARBONO CARBONO
BIDIRECCION ) UNIDIRECCION  UNIDIRECCION
AL 90°UL >450 HM AL 0° AL 0° HM
GPA Hasta 450
(Traccion) GPA
(Traccion
)
MODULO 92 92 92 92
ESPECIFICO
MODULO Gpa 85 70 135 135
ELASTICO
DENSIDAD g/cm3 1.60 1.60 1.6 1.6
RESISTENCI Mpa 720 350 1500 1000
AALA
TRACCION
RESISTENCI Mpa 570 150 1200 850
AALA
COMPRESIO
N
RESISTENCI GPa 1.5 1.5 1.5 1.5
AALA
ROTURA

Fuente: (ClipCarbono, 2018)

Conociendo que la estructura que se pretende construir es un hexaedro (Cubo)
para chasis del UAV, se debera elegir apropiadamente los elementos que van a
constituir esta armadura, por ello se dispone seleccionar un tubo redondo con
diametros adecuados, y que posea una resistencia a la compresion de 1200 Mpa,
debido a que ésta clase de tuberia circular a presion radial interna o externa es mas
uniforme vy liguera de menos peso, es eventualmente el uso de fibras compuestas que
estan dando cabida a la construccion de estructuras resistentes y altamente estéticas
al usuario, ademas es importante verificar la aplicacion de la fibra de carbono de

acuerdo a la carga que va a soportar.
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Tabla 36.

Tipos de carga que soporta la fibra de Carbono de acuerdo al angulo de la fibra.

Aplicaciones principales segun los dngulos de la fibra
Tipos Resistencia Mecanica Resistencia a la Resistencia a Seleccién
presion interna Torsién

0 Grados Mayor resistencia a la Baja resistencia No especificado Adecuado

(Axial) flexion longitudinal y axial para resistencia a
de traccién/compresion torsion

90 Grados Resistencia Media Resiste presion No especificado No adecuado
(Arco) A Tension y compresion  interna ayuda ala para resistencia a

tuberia torsion

mantenerse

redonda
+/- 45 Resistencia Media No especificado Es ideal para No Adecuado
Grados A Tensién y compresion para presion resistir torsiéon

pura

Fuente: (ClipCarbono, 2018)

En base a las condiciones de la fibra se ha determinado escoger una fibra de
tipo longitudinal de 0 grados, debido a que se demostré anteriormente que la mayoria
de cargas que tolera la estructura son cargas de compresion, por tanto se ha
seleccionado la fibra de tipo unidireccional 0° (LM); que proporcionara una resistencia
méxima de 1500 Mpa a traccion y 1200 Mpa a compresion, con aproximadamente un
limite de rotura de 1,5Gpa, ademas es conveniente conocer los tamarfios de tuberia

gue se tiene estandarizado como se muestra a continuacion.

Tabla 37.
Didmetros estandarizados en base a un espesor de 1mm de fibra, en relacién al

area transversal.

Numero Diametro Diametro Espesor AreaTransversal
Interior Exterior (mm) (m?)
(mm) (mm)
1 3 5 1 1.2566 * 107>
2 4 6 1 1.5708 x 107>
3 8 10 1 2.8274 107>
4 10 12 1 3.4557 « 107°
5 12 14 1 47123 % 107°

d. Seleccion de diametros y factor de disefio

Tomando en cuenta la Fuerza de impacto F,. = 7972.9[N], calculada
anteriormente se ha procedido a verificar que el elemento de esfuerzo son las

diagonales, con una fuerza axial equivalente de F., = 3452.37 [N] quedando por
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seleccionar el diametro que se ajuste a estos requerimientos, para garantizar que la
estructura proporcione las seguridades adecuadas para un elemento a compresion
pura.

Se analizaré el elemento diagonal sometido a compresion pura.
Tomando en cuenta que:
o.: Esfuerzo directo de compresion.
Fca: Carga axial directa.
A: Seccion transversal del miembro sometido a esfuerzo
N: Factor de disefio.

S, Resistencia maxima a la tension.

Omax = 2 Ec.3.25

Tomando en cuenta los criterios de disefio de un elemento que tiene seccién
uniforme y es recto como sefiala (Mott, 2009)(p.119), se puede tener cargas estaticas,

repetidas y de impacto, de acuerdo a eso se tendran las siguientes condiciones:

Tabla 38.

Criterios para esfuerzos de disefio

Forma de carga Material Ductil Material Quebradizo
Estatica Oq = Sy/2 04 = S, /6
Repetida 04 =5y/8 04 = 5,/10

De impacto o choque Oq = Sy /12 04 = Sy /15

Fuente: (Mott, 2009)

Es necesario ademas conocer que el material es fragil y debe ser disefiado con
el valor de resistencia maxima a la tension de acuerdo a la Tabla 7, el Su = 1500MPa,
para la fibra de carbono de tipo unidireccional, es el valor maximo de traccion del
material y N=15, factor de disefio para un elemento sometido a cargas de impacto

guedando el area de la seccion transversal

El esfuerzo de disefio se puede calcular.
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% =15
_ 1500Mpa
% =""15
oq = 100Mpa
_ Fca
0q = Omax = A

Finalmente el area para la seccion transversal del tubo se puede calcular

mediante la expresion:

Fca

A . =
requerida 04

3452.37 [N]
Arequerida = W

Arequerida = 3,452 x 10™>m?

De acuerdo a los datos de las areas para tamafios estandares de la Fibra de

carbono en la Tabla 35, el valor de A,.qyerias debe aproximarse al area inmediata

superior, es decir:
Arequerida = 3,452 * 1075m? = 3.4557 * 10~5m?

Valor que corresponde a un diametro exterior de tubo de 12mm con un milimetro

de espesor, quedando el esfuerzo maximo.

Usando la ecuacion 3.19:

_ Fca 345237 [N]
Omax = Ty” T 34557 « 10-5m?2

=99,90MPa.

e. Seleccio6n del Diametro de los elementos del cuadrante

Dado que los elementos adicionales de la estructura no soportan las mismas
condiciones de esfuerzo, se ha establecido un menor diametro ya que no interfiere
mayormente con la dindmica del UAV, para conocer éste diametro se ha tomado en
cuenta el valor de las reacciones en los nodos que van a comprimir al elemento
estructural que se desea analizar en el sentido del plano x-z, el valor de ésta reaccion

es R, = 1993.225 [N] y es la que somete al elemento a compresion.
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Figura 66. Reacciones de compresion en los nodos en el plano X-Z.

Para calcular el diametro de los tubos del cuadrante se tiene que:
R, = 1993.225 [N]

0d = Omax
F S,
AN
A=F*N
Su

_(1993.225 [N]) * 15
" 1500 = 106 Pa

A =1.993 % 107> m?

Para dichos elementos se requiere una tuberia de area A,equerigar = 1.993 *

1075 m? , que debe aproximarse al valor de area superior, y que debe comprender

gue los elementos disefiados a choque deben garantizar mayor resistencia.

Arequeridar = 1,993 * 107>m? ~ 2.8274  107°

Valor que corresponde a un tubo de didmetro exterior 1:0mm, y con un milimetro

de espesor de acuerdo a los valores de la Tabla 8.

Validacion de esfuerzos mediante Software

Mediante un software CAE se han determinado el valor de las fuerzas axiales

para todos los elementos de la estructura del UAV.
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Figura 67. Estructura para analisis de fuerzas.

Determinando que para un material de fibra de carbono que presenta las
siguientes caracteristicas, se pueden encontrar el valor de las fuerzas en todos los

elementos y también se analiza las deformaciones méximas en la Tabla 40.

Tabla 39.
Propiedades Mecénicas de la fibra de carbono Unidireccional 0°.

Propiedad Valor Unidad
Médulo elastico 1.35e+11 N/m*2
Coeficiente de Poisson 0.3 N/D
Madulo cartante Ge+10 N/m*2
Densidad de masa 1600 kg/m#:
Limite de traccion 1500000000 N/m*2
Limite de compresion 1200000000 M/m*2
Limite elastico 1350000000 N/m#*2
Coeficiente de expansion térmica 1.5e-05 /K

Fuente: (ClipCarbono, 2018)

Para los elementos criticos de la estructura, adicionalmente se tiene el listado de
fuerzas para los elementos enlistados en la Tabla 41, los restantes datos se

especifican en Anexos.
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Tabla 40.

Informe de deformaciones usando analisis de elementos finitos.

Nombre. Tipo. Valor Maximo Valor Minimo
Deformacion Longitudinal  URES: Deformacion 1,048mm 1,00 * 1073°mm
resultante.

URES (mm)

1.048:+00

l 2.603e-01

_ 8.730e-01

- 7.857e-01
- 6.954e-01
- 6111e-01
_ 5.238e-01

| 4.365e-01

L 3.492e-01

| 2.619e-01

1.746e-01
8.730e-02
1.000e-30

)
/ 00
[Fomm 3

Frame para UAV Omnidireccional

Dado que los elementos (AE BF CG DH), estdn sometidos a condiciones de
compresion es recomendable usar herramientas CAD para verificar el valor de las
fuerzas y poder calcular los esfuerzos, igualmente se espera tener una deformaciéon

maxima de 1.048 mm

Tabla 41.
Listado de Fuerzas obtenidas para los elementos del cuadrante proporcionados por
software CAE.

Elemento Fuerza Axial (N) Cortante 1 Cortante 2 Momento 1 Momento
(N) (N.m) (Nm) 2(N.m)
Viga AE 713.01 -0.13044 0.13761 -0.036114 -0.045387
Viga BF 718 -1.0265 -0.28162 0.074718 -0.25207
Viga CG 722.69 20.036 -1.1107 0.25879 0.55755
Viga DH 718 0.48585 -0.88317 0.20558 0.13943

Unicamente se requieren conocer los valores de las Fuerzas obtenidas para los
elementos AE BF CG Y DH, donde se ha considerado adecuado estimar el valor
maximo que es 722.69 N, valor que se utilizara para disefio de una columna sometida

a pandeo como el elemento ultimo que asegura la resistencia y dimensién favorable.
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3.9.3. Disefio de Columnas

Las columnas son elementos que estan sometidos a compresion, en esta
seccion se pretende analizar la longitud de la columna que determine la dimension
minima para el cubo de la estructura. Cuando un miembro es sometido a una carga,
ocurre compresion cuando éste valor es pequeiio, pero a medida que la carga aplicada
se incrementa la columna adquiere inestabilidad y desarrollara flexion. (Budynas &
Nisbett, 2012 p.176).

Eventualmente se necesita evaluar si la columna es corta o larga para ello se
analiza el valor inicial de que la estructura no debe superar los 50cm, en cada
dimension. De acuerdo a esto para todos los casos de columna existen distintos

apoyos en éste caso las columnas estan sujetadas con apoyos fijos.

r P P £

—— columna
pandeada 4 \ J

\ T

§ Vie=0.7L ) i !

T —

N

wv—".= Y

Le=2.0L

Valores
teéricos

Valores

Ambos extremos
de pasador
K=10

K=10

Un extremo {ijo
v el olre de pasador
K=07

K=08

Ambes extremos
fijos
K=05

K =0635

Un extrema
fito y otre libre
K=20

K=210

practicos

Figura 68. Tipos de apoyos para columnas.

Fuente: (Mott, 2009 p.606)

Siendo K el factor de fijacion de los extremos y corresponde a un valor de 0.65,
previamente se ha seleccionado el diametro del tubo de 10mm, el material de acuerdo

a la Tabla 35 de las propiedades de la Fibra de Carbono Unidireccional se tiene:

S, = 1200 Mpa: Resistencia a compresion de la fibra de carbono.
E = 1,5 Gpa: Modulo de elasticidad

[ < 0.5m: Longitud no mayor a 50 cms.

D = 0.01m: Diametro mayor del tubo

d = 0.008m: Didametro menor del tubo
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Se determinara el area de la seccion circular.

A:@ Ec. 3. 26

LT [(0.01m)2 — (0.008m)?)
B 4

= 2,82 % 107>m?

A = 2,82 % 10~>m?: Area de la seccion circular

Se calcula el momento de inercia de la seccién del tubo.

_ mx(D*-dh) Ec. 3. 27

64
T [(0.01m)* — (0.008m)*)
- 64

I

=2.89 % 107 10p*

Se determina la longitud efectiva y de acuerdo al valor de k = 0.65, para una
columna de dos apoyos fijos se tiene

le =0.65 1 Ec. 3. 28
le = 0.65 * (0.5m) = 0.325m

El Radio de giro minimo para la seccion es:

_ |1 [28oxt0ctomt
Tmin = 0% 1582%105m2 oo 0 ™

De acuerdo a esto se puede definir la relacion de esbeltez SR para la columna 'y

la relacion de esbeltez de transicion C,:

SR=- = _23M_ _ 40153 Ec. 3. 29
Tmin  3.201x1073m
c, = [ZmE Ec. 3. 30
Sy

2 %12 x (135 * 109%)

C. = = 47,12
12 %100
m
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En base a las consideraciones de disefio de (Mott, 2009 p.609), las columnas
pueden ser cortas o largas de acuerdo a las siguientes condiciones, y con ello se

aplican las ecuaciones para determinar la carga de Pandeo Critica P,,.

Tabla 42.

Férmulas para columnas

Disefio de columnas

Condicion Tipo Soluciéon para carga de Pandeo Critica
Si SR> C, Columna Larga Férmula de Euler para columnas:
mxExA
cr = SR2
Si SR<C, Columna Corta Férmula de J. B. Johnson
S, (le/Tmin)?
_ y min
P = A *Sy[l _m

Fuente: (Mott, 2009 p.611)

Los valores corresponden a una columna larga, de modo que se determina
aplicar la formula de Euler para determinar la carga de Pandeo critica.
SR > C,

101.53 > 47.12

m*xE*A

P. =
cr SR2

Ec.3.31

, m* (135 * 10° %) * (2,82 x 1075m?)
o (101.53)2

P, = 1160,22 N.

Este es el valor con lo que se espera que la columna se pandee en una longitud
de columna de 50 cm, dado que ese tamafio es maximo se desea encontrar una
longitud menor con la que la columna responderia para una condicién de Fuerza
maxima aplicada de 722,69 N, debido a las fuerzas axiales obtenidas en base al

analisis CAE de la Tabla 41, La carga de Pandeo segura.
p, ="t Ec. 3.32
P, =722,69N

En ésta seccidon se tiene que comprender que el valor de compresion para la
columna, esta determinado por el valor maximo de Fuerza soportada en todos los

elementos diagonales, en éste caso incluir un nuevo factor de disefio muy alto no seria
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prudente, e incluir el valor de “uno” como valor de factor de disefio implicaria aceptar
una distancia minima que no es procedente e invalidaria los demas componentes de
la estructura, mientras (Mott, 2009 p.623), sefnala que “Cuando la carga axial sobre
una columna sea menor que la carga de pandeo critica, la rigidez de la columna es
suficiente para resistir la tendencia a desviarse de la orientacion de linea recta de su
eje neutro” , lo que implicaria escoger un factor de disefio superior a uno, o mayor,
suponiendo aspectos de incertidumbre del material, fijacion de extremos y el uso de
cargas excéntricas, dado que se ha considerado ampliamente un factor de disefio a

impacto para la seleccion del material, se ha seleccionado un factor N = 2

Donde la nueva carga de pandeo queda:

P, = 722,69 N: Carga de pandeo admisible

N = 2: Factor de disefio para la columna

Usando la ecuacion 3.32. Carga de pandeo segura
P, =N x Pa

P, =2%722,69N

P, = 1445.38N

Se determina el valor de relacion de esbeltez para esta fuerza en base a la

féormula de Euler:

Usando la ecuacion 3.31 Formula de Euler

SR = nxFExA
PCT

\/n % (135 = 10° %) * (2,82 * 107°m?)
R =
S 1445.38N

SR =90.9652

Usando la ecuacion 3.29 de Esbeltez
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le = SR * Tmin
le = 186.174 * 3.201 * 10~ 3m
le =0.2911

Como se especificd se trata de columnas largas se tiene un valor de k = 0.65,

referido a los apoyos fijos de modo que la longitud del elemento es:

I = le
"~ 0.65
| = 04479 _ 0.448 45
T 065 | emEAoan

Este valor se puede aproximar a 45 cm y en recalcular el valor de carga de

pandeo critica.
Usando la Ec 3.19 la longitud efectiva
le = 0.65 * 0.45m
le =0.2925m
Usando la Ec Relacion de Esbeltez

le 0.2925m

SR=— =
Tmin 3201 %1073m

= 91.377

Usando la férmula de Euler

m* (135 * 10° iz) * (2,82 x 1075m?)
P, = m
r (91.377)2

P, = 1432382 N.

Luego de ello se verificaran las tensiones producidas en la Tabla 43, usando un
software CAE.
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Tabla 43.

Verificacion de tensiones usando herramientas CAE

Nombre: Tipo: Maximo: Minimo:
Desplazamientos URES: 2.365e-01 mm 0.000e+00 mm
Desplazamientos Nodo: 993 Nodo: 1136
resultantes
u

URES (mm)
2.365e-01
[
. 1.971e-On
I o
- 1.577e-07
I e
L. 1.183e-O07
L. 9.556e-02
.. 7885e-02

3.942e-02
1.971202
1.000e-20

En base a los resultados obtenidos en el analisis de elementos finitos se
determina un valor maximo de desplazamiento de 0.235 mm, que corresponde una

muy pequefa variacion en el elemento.

Tabla 44.

Verificacion de factor de seguridad en base a andlisis CAE

Nombre: Tipo: Maximo: Minimo:
Factor de Carga de Pandeo 1.075e+02 9.017e+00
Seguridad Nodo: 9794 Nodo: 1136

FOS
1075es
9.932e+
9111

. 8.290e+
. 7469+
. s6me.
L 5827
. 5.006e+
_ aa85es

. 3368

. 1.723e+
9.017es

8928822838888

Se puede concluir que la carga de Pandeo Critica Unicamente deformaria
minimamente a la columna, debido a que el material que se eligié para los elementos
criticos, es una fibra con alta resistencia a la compresion y traccion, Su; = 1500 MPa

y Su, = 1200 MPa como se verifica en la Tabla 9, por tanto en éste analisis se
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evidencia un factor de seguridad de N = 9, es un valor alto que implica que el disefio
es seguro para éstas condiciones actuales de pandeo y también a condiciones mas

criticas de impacto.

Donde la carga de pandeo admitida en la estructura fue P, = 722,69 N, que es
49,5% menor, a la que normalmente implicaria el fallo del material por pandeo,
resultando ser una carga critica el valor de P., = 1432.382 N.

3.10. Analisis de resistencia referida a la estructura omnidireccional
basado en elementos finitos

En esta seccion se muestra el andlisis a impacto de la estructura completa para
de esta manera validar los calculos obtenidos anteriormente, es adecuado
comprender que existen elementos criticos que soportaran mayor esfuerzo, por ello
se realizd con un factor de disefio n=15; que es el factor considerado para disefios a
impacto.

Ademas de ello, éste estudio se ha basado en tres criterios:

= Desplazamientos maximos URES, que permite identificar el desplazamiento
relativo de un elemento.

= Tensiones Maximas, permitiendo evaluar el comportamiento eléstico del
material.

= Estudio de impacto, que se refiere a las caracteristicas propiamente necesarias
para que el material sea adecuado para condiciones no controladas de frame

para UAV Omnidireccional.

3.11. Analisis de Desplazamientos

Se ha tomado en cuenta todos los elementos mecénicos contitutivos de la
estructura, a manera de tener un analisis mas detallado y fiable de las condiciones
reales del frame como producto final, siendo asi que se espera tener valores de
fuerzas muy cercanas al caculo realizado en las seccionesanteriores.

ara lograr dicho efecto se ha tomado la Fuerza de impacto total F.. =
7972.72 [N], que afecta de manera axial elementos diagonales (OA-OB-OC-OD),
descritos anteriormente en la Figura 69 (disefio de la estructura preliminar) el detalle
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de fuerzas se mostrara en Anexos. Teniendo un desplazamiento aproximado de las

zonas criticas de 0.321 mm.

Tabla 45.

Andlisis de desplazamientos

Nombre: Tipo: Maximo: Minimo:
Desplazamientos Desplazamientos 3.29e-01 0.001e+00
Resultantes URES Nodo: 96 Nodo: 32

3.12. Analisis de Tensiones

Los elementos mas criticos van a ser las diagonales, se tiene un valor maximo, de
7.204e+07 N/m”2, que sin embargo no es superior a 1.35 e+09 N/m”"2 que
corresponde al limite elastico de la fibra Unidireccional. Se estima que la estructura

resiste tensiones para la condicion de esfuerzo que ésta disefiada.

Tabla 46.

Analisis de tensiones

Nombre: Tipo: Maximo: Minimo:
Desplazamientos Tension axial y de 7.204e+07 N/m2 0.000e+00
flexion en el limite Nodo: 361 Nodo: 589
superior

BRICO
0

Tensién wily de fiesn en el linite
7204401
l 661des07
L 602es01
- SAMes0)
. 484es0
. 4254e00)
i 2soear
L 20M4e007
L 2463007

L 1893000
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3.12.1. Factor de disefo

Para una estructura el factor de disefio que se considera es igual a 15, en éste
caso el minimo factor para la estructura es 19, valor que implica un disefio seguro para
cargas repentinas, aunque hay g considerar que Von Misses es adecuados para
materiales ductiles mas no para materiales fragiles dénde se analizan otros criterios

de falla.

Tabla 47.

Factor de disefo

Nombre: Tipo: Maximo: Minimo:
Desplazamientos Automatico 1.087e+01 1.098e+03
Nodo: 96 Nodo: 153

9Co
$tico 1(-Predeterminado<Como mecanizads>-)
de seguridad Factor de seguridadi

Gn e factor de seguridad: FOS min = 19

FOS
10%e03
1.008¢+03
9179402
. 8.200e002
L 1381002
L 642e002
L 5583e002
L a@des02
. 3784ee02
2885¢+02

L 19866002

. 1.087e+02
1874001

3.12.2. Simulacion de Impacto

Para validar el disefio a impacto se toma en cuenta realizar un andlisis de caida
libre para un tiempo de caida previamente calculado de 2,26 m/s, con condiciones de
peso maximo, donde no se toma en cuenta aceleraciones externas ni perturbaciones
producidas por el viento. De modo que se calcularan las deformaciones en base a las

configuraciones de acuerdo a las cargas estructurales externas aplicadas
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Condiciones de masa: Mallado:
Object Name | Distributed Mass | ml Solved ‘
State Fully Defined
_
Scoping Method | Geometry Selection Physies Preference| _hechanical
Geometry 4 Faces Element Order| Program Confrolled
L smmg
- Definiion Sice Funcion]~ Adapive
Mass Type Total Mass mmm g‘;?::
Total Mass 1,8 kg Mesh Defeaturing| Yes
D Size Default
Suppressed No = e
Conexiones: e
Box Di 0,780 m
Object Name| Contacts Minimum Edge Length|  1.8311e-004 m
o ouawy
Fully Defined Check Mesh Quality Yes, Enors
Error Limits i
Connection T',rpe Target Quality| Default (0.050000)
ing Medium
Mesh Metric None
Scoping Method | Geometry Selection
- Use Automatic il None
—Geometry All Bodies Inflation Option| Smooth Transifion
Ti ion Ratio 0,272
Tolerance Type Slider Layers 5
Tolerance Slider 0, ot Role 2
Tolerance Value 1,95e-003 m View Advanced Options Mo
Use Range No *
Mumber of CPUs for Parallel Part Meshing| Program Confrolled
Face/Face Yes I Straight Sided E I o |

Figura 69 Configuraciones para simulacion

3.12.3.

Cargas estructurales externas aplicadas.

Para la evaluar de manera Optima la estructura Omnidireccional se ha tomado

en cuenta todas las cargas aplicadas en los elementos mecanicos, a manera de

determinar las deformaciones maximas de los elementos en todas sus dimensiones,

considerando la siguiente localizacion.

Tabla 48.

Distribucién de cargas para simulaciéon

Tipo de Carga Descripcién Para los elementos.
Distribuida Fuerza 1
Distribuida Fuerza 2

CONTINUA [



En direcciéon Y

Peso
estructural y
gravedad
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0,700 (m)
1

0175 0,525

Es importante ubicar las cargas en los elementos mecanicos debido a que se

podran obtener valores mas fiables para el andlisis que se pretende realizar para la

validacion de todos los elementos.

Tabla 49.

Deformaciones Totales

Tipo de Deformacion

Analisis

C: Static Structural

Global Coordinate System
Time: 2.26

Custom

Max 0,00077109

Min: 3250614

0,00077109
l 0,00074624
0,00072139

— 0,00069653

B 000059712

B 000057227
0,00054741
0,00052256
000049771
000047286
000028
0,00042315

s
tax. 120285e-7
Min 5914830 5

1202857
I 41131506
8,346660-6
K2 o125801e-5
— -168136e-5
21047105
2528055
-29514e-5
337475¢-5
3798%e 5
42214405
4644755
50681405
5491495
-591483-5

Deformacion en X

Deformacionen Y

La estructura tiene una
tendencia a deformarse 7.77

mm en direccién al eje X.

Existe una tendencia a
deformarse 0.012 mm en

sentido del eje Y.

CONTINUA I:>
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Deformacién en Z

El resultado de la deformacién
en Z es aproximadamente 5.9

mm

La estructura presenta una
deformacion total equivalente a
0.0197 mm que resulta minima

y valida la estructura a impacto.

Tabla 50.

Resultado de Esfuerzos

Tipo de Deformacién

Analisis

Esfuerzo Cortante Maximo

ke,

300.00

Resistencia a la fluencia en la estructura

C: Static Structural
sy

o

Z

X
000 30000

000

600,00 (mm)

600,00 (mm)

La estructura presenta un
de resistencia a
cortante de 0.606 Mpa lo

valor

gue implica que no falla por
éste tipo de esfuerzo.

Al tratar con elementos

estructurales que  son
fragiles.Se presenta una
baja resistencia a la fluencia

con un valor de 0,48 Mpa




En base a los resultados obtenidos por andlis
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is CAE, se determina que la

estructura Omnidireccional es adecuada para resistir cargas de impacto para

condiciones dindmicas mencionadas anteriormente.

Tabla 51.
Deformaciones maximas en los Tubos de la estructura.

Elemento

Analisis

Deformacion total Tubo de didmetro 12mm

ExistirdA una deformacion

méaxima de 1.53 mm

El resultado de la
deformacion total es 1.624
mm, valor que se considera
adecuado para este tipo de

cargas.

Los tubos analizados corresponden a los elementos q

ue se encuentran sometidos a

mayor carga tensional, y los valores obtenidos representan valores aceptables debido

a que no se tendrd una deformacion excesiva producto de condiciones mayores de

esfuerzo, ademas no se ha considerado el andalisis del tubo auxiliar de diametro 5 mm,

ya que unicamente sirve como elemento para evitar

correspondiente al UAV Omnidireccional.

torsion para efectos de vuelo



Tabla 52.
Deformaciones en los nodos
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Tipo de Deformacién

Analisis

Deformacion en X

00012028
Min -0,0038632

000012028
B oo
000044879
~ -0,00073333
00010179
00013024
g 0001569

'. 00018715
0002156
B 00024405
B oommst

0,0030096
0,0032942
0,0035787

00038632

000 2000

0,00

Deformacion en Z

40,00 (mem)

Los nodos de la estructura
tendencia a

0.748 mm en

tienen una
deformarse

direccién al eje X.

Existe una tendencia a la
deformacion de 0.00012 mm en

sentido del eje Y.

El resultado de la deformacion
en el eje Z es aproximadamente
1.574 mm

Los valores obtenidos para las deformaciones en los nodos son valores

pequefos, lo que implica que estos elementos no presentan ningun riesgo de

ruptura.



Tabla 53.
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Esfuerzos producidos en los nodos de la Estructura Omnidireccional

Tipo de Esfuerzo

Analisis

Esfuerzo cortante Maximo

Time: 2,26
Custom

Max: 0,072997
Min: 0,00023008

0072997
I 00678
0,062602

0057404
0052207
0,047009

= 0041811

B 0036614

B 0031416

B 0026218

= 0021021

0015823
0010625
00054277

0,00023008

0,00 20,00 40,00 (mm)

10,00 30,00

Esfuerzo de Cedencia

C: Static Structural
sy J

0083013
0,096106
01092
012229

[ ___ BN

013539
014848

000 2000 40,00 (mm)

Esfuerzo Tensional de Von Misses

C: Static Structural

ivalent (von-Mises) Stress

Max: 0,13272
Min: 0,00042177

013272
I 012327
011382

010437
0094922
0085472

= 0076022

B 0066572

= oos722

= 0047672

= 0038222

0028772
0019322
0,0098718

000042177

0,00 20,00 40,00 (mm)

10,00 30,00

Se presenta un esfuerzo de
corte no superior a 0.072 MPa,
considerando que éste
elemento soporta mayores

cargas de tipo cortante.

El resultado del esfuerzo de
cedencia presentado es de
0.034 Mpa.

El valor de éste esfuerzo de
Von Misses es de 0.132 MPa,
lo que no supera el limite

elastico del material.

Se ha verificado que el material es idéneo para soportar las condiciones de

esfuerzo que se ha sometido.



Tabla 54.

Deformacion en la Cruceta de Centro
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Tipo de Deformacién

Analisis

Deformacion en X

tion
al Deformation(X Axis)

inate System

Max 06172
Min 0,57565

06172
l 061423
061127

06083
060533

060237
05994
E 059643

059346
B 05905
B o0sa7s3

Y
058456
058159
057863
057566 X.

Global Coordinate System
Time: 226

Custorn

Max: -0,020267

Min: -0,029417

0,020267
0,020921
0,021574
-0,022228
-0,022881

0,023535
0,024188
-0,024842
0,025496
- 0,026149 ¥

-0,026803

-0,027456

0,02811

0,028764

-0,029417 X

60,00 (mm)

60,00 (mm)

Deformacion en Z

C: Static Structural
ectional Deformation Z
ectional Deformation(Z Axis)

Min: 1.3995

14398
I 14369
143¢
14311
— 14283
14254
B 14225
.’ 14196
14167
| BUEN
| BUH

14081
14052
14023
13995
X

60,00 (mm)

La cruceta de centro presenta
0.6 mm de deformacibn en

sentido del eje X.

Existe un valor a compresion de
0.02 mm, implica que éste
material tiene que absorber
determinada cantidad de
energia al momento de la

colision.

El resultado de la deformacién
en Z es aproximadamente 1.439
mm que resulta tolerable para

éste tipo de funcion.

La cruceta de centro es un elemento que tiene caracteristicas de elasticidad, y

es adecuado para soportar las cargas previstas, presentando valores muy pequenos

de deformacion que fluctian entre 0.02 mmy 1.43 mm.




Tabla 55.
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Esfuerzos producidos en la Cruceta de la Estructura Omnidireccional.

Tipo de Esfuerzo

Analisis

C: Static Structural
Maximum Shear Stress
Type: Maximum Shear Stress
Unit: MPa

Time: 226

Custom

Max: 0,066173

Min: 0,00029466

0066173
I 0061468

0056762
== 0052057

0,047351

0042645
= 003794
B 0033234
B 0028528
B 0023823
= 0019117

0014412
0,0097059
0,0050003

0,00029466

C: Static Structural
Equivalent Stress

Unit: MPa

Time: 2,26
Custom

Max: 0,12148
Min: 0,00052843

012148
' 011284
0,1042
0,095564
0,086925
0,078285
0,069645
0,061006
0,052366
0,043727
0,035087

0,026447
0,017808
0,009168

0,00052843

Type: Equivalent (von-Mises) Stress

Esfuerzo cortante Maximo

A

0,00 30,00 60,00 (mm)

Esfuerzo Tensional de Von Misses

b

0,00 30,00 60,00 (mm)
I

Se verifica un esfuerzo de
corte no superior a 0.661
MPa,
éste

considerando que
elemento  soporta
mayores esfuerzos

cortantes.

El resultado del esfuerzo de
Von Misses presentado es
de 0.121 Mpa. Lo que
garantiza que este
elemento es adecuado para

soportar cargas de impacto.

Conclusiones del Estudio a Impacto.

Se ha verificado que todos los elementos que conforman la estructura

Omnidireccional no han superado los valores maximos de resistencia y deformacion,

por lo que se puede concluir que la estructura mencionada cumple con la resistencia

al impacto para situaciones no controladas de vuelo que no superen los 25 metros de

altura.
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CAPITULO IV
CONSTRUCCION E IMPLEMENTACION

4.1. Presentacion de elementos estructurales constitutivos.

La estructura Omnidireccional fue modelada en un software CAD, dénde se

pueden identificar los siguientes elementos y sus dimensiones exactas.
Nodo H /0

Cruceta de

Tubos Laterales y Columnas centro

Figura 69. Descripcion elementos estructurales.

Las caracteristicas y dimensiones se detallan a continuacion en la Tabla 56.

Tabla 56.

Caracteristicas y dimensiones

Elemento Nombre Cantidad Dimensiones Material Anexo
(mm)
1 Nodos A-H 8 35*35*35 TPU Flexible Anexos
(H-P)
Cruceta de centro 1 40*40*40 TPU Flexible Anexo Q
Tubo Diagonal 8 355.165 Fibra de carbono Anexo R
@ =12mm
4 Tubo Laterales y 12 423.3 Fibra de carbono Anexo S
Columnas
@ =10mm
5 Tubo 6 578.34 Fibra de carbono Anexo T

@ =5mm
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4.2. Prototipado y construccion de Uniones.

En base al disefio previo de la estructura se han determinado 8 uniones de los
extremos, para ello se toma en cuenta que en las caras del cubo se debera adicionar
una diagonal con objeto de evitar fuerzas de torsion en el vuelo del UAV como se
puede apreciar en la Figura 69 del capitulo 3.Se inicia ésta etapa con el prototipado
rapido de los nodos de la estructura de acuerdo al material que se seleccion6, TPU

flexible.

Figura 70. a) Impresion de La cruceta de Centro b) Cruceta final ¢) Nodos para la

estructura final.

Nota: Para obtener una correcta distribucion del material de impresion en TPU,
se ha determinado mantener la configuracibn que se muestra en la Figura 3

manteniendo una densidad de relleno siempre de 17 %.

Figura 71. a) Configuraciones de Capa b) Configuraciones de relleno
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Los nodos y la cruceta referentes a la estructura Omnidireccional deben ser
inspeccionados, debido que pueden existir secciones donde presenten

imperfecciones y no permitan adecuadamente acoplarse a la tuberia se recomienda

retirar el material excedente y corroborar que las distancias sean idéneas.

Figura 72. a) Preparacién del material TPU previo al acople.

4.3. Ensamblaje de la estructura

Una vez con los elementos de union se debe continuar con la preparacion del
material de fibra de carbono, asegurando que no presenten imperfecciones de fabrica

e igualmente los nodos no tengan desperfectos de continuidad.

Figura 73. a) Preparacion de los tubos b) Elementos constructivos a disposicion

Se procede a cortar de los tubos de fibra de carbono. Siguiendo a detalle las

medidas que se pueden verificar en la Tabla 56.
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Figura 74. a) Corte de los elementos diagonales b) Corte de elementos laterales.

Una vez finalizado la operacion de corte en los elementos de fibra de carbono,
es necesario realizar una inspeccion de longitudes, verificando que no existan

rebabas, y que se presente regularidad en los extremos de los tubos.

Figura 75. a). Inspeccion final de longitudes

Posteriormente, es necesario unir los elementos diagonales a la cruceta de
centro, y de similar forma se requiere que los tubos laterales se unan con los nodos
para formar el cubo, siendo indispensable considerar la utilizacion de un pegamento
cuyas propiedades se pueden describir en el Anexo U, debido a que son uniones

rigidas el pegamento asegura caracteristicas apropiadas para su uso.
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< e

Figura 76. Ensamble cruceta de centro

Una vez insertados todos los elementos a la cruceta se acopla al cubo respectivo,
Unicamente asegurando que se inserte correctamente la longitud del tubo que debe

ser aproximadamente 15mm luego de ello verificar las juntas.

Figura 77. a) Ensamblaje b) inspeccién de juntas

Posterior a ello se adiciona la cruceta de centro, donde es importante mencionar
gue se sugiere incorporar paulatinamente cada tubo de la diagonal y seguir verificando
las longitudes en cada lado (450 mm), ademas es importante conocer la distancia

tedrica al centro de la cruceta debe ser siempre (225 mm).
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Figura 78. a) Estructura de comprobacién b) Verificacién de la distancia al centro de

masa

4.4. Ajustey alineacion de la estructura

Es muy importante conocer que la capacidad de estabilizacién del UAV depende
directamente del equilibrio y la simetria en sus componentes, para ello se debe
estandarizar todas las medidas, y garantizar la uniformidad de ésta morfologia, ya que
todas éstas caracteristicas son indispensables para el vuelo referido al conjunto
Omnidireccional.

Se debe asegurar que todas las longitudes referentes a los lados midan

450mm, y desde el nivel de referencia (piso), midan hacia el centro 225mm.

Figura 79. a) Alineacion de las caras b) Verificacion de las uniones en los nodos y

rectitud de las columnas y vigas.

Seguido de ello se utilizara pegamento descrito en el Anexo U, que permitira
una correcta unién de todos los elementos de ésta manera como paso final se debe
asegurar que todas las caras estén planas utilizando un nivel, ademas que sus

diagonales tengan consecuentemente 45° de inclinacion.
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Figura 80. a) Unidn con pegamento de las barras b) Verificacion de nivel de las

caras c) Inspeccion del nivel en todos los vértices.

4.5. Acoplamiento de motores

Los motores se van a distribuir de forma simétrica en todas las diagonales es
indispensable, conocer que el eje motor debe estar perfectamente alineado con el
tubo y de forma perpendicular, con 45° de inclinacién, para ello sera util el uso de una

aplicacion Android que garantice precision en ésta medida.

Figura 81. a) Acople de motores b) Calibracion de inclinacion.

Es fundamental adicionar conectores de union de bronce, entre los motores y
controladores de velocidad (ESC’s), que permitiran el cambio de giro de los motores
y proporcionaran facilidad al momento de desconectar un actuador, éstos conectores
se sueldan con los cables terminales del motor y los del ESC, ademas ésta union se

aisla con cinta termo encogible.
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Figura 82. a). Soldadura de conectores b) Aislamiento de uniones.

Se verifica nuevamente las inclinaciones, para posteriormente adicionar los
componentes electronicos, de control y de navegacion, es preciso indicar que los
motores se ubicaran a 180mm del centro de la cruceta a modo de evitar la turbulencia

generada por la rotacion, y permitir que se adicionen los restantes elementos.

Figura 83. a). Inspeccion final de inclinacion b) Medicidon de longitudes.

4.6. Acoplamiento de elementos electronicos y de navegacion.

Los componentes electrénicos que se van incorporar a la estructura
Omnidireccional fueron seleccionados en el Capitulo 3, se prevee que el conjunto

podré realizar el primer vuelo.
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4.6.1. Descripcion general del sistema UAV

El conjunto Omnidireccional demanda una estructura donde se pueda dar cabida
a todos los componentes electronicos que se van a incorporar, siendo de ésta manera
necesario que se asegure una fuente estable de alimentacion asimismo, una conexion
adecuada de sus periféricos, sensores y elementos actuadores, para una mejor

comprension de la distribucién del conjunto electrénico se detalla en la Figura 85.

| Esc1 |——| motor1 |
Receptor -
|
|
Distribuidor i
Madulo PIXHAWK —.| ESG 4 |—'l Motor 4
de poder 248 >
ESC S + Motor 5
[z ] [Escs - otors ]
ESC 6 +  Motor &
) ) GPS + I otor
Linea de energia  E— aceleromeiro
Linea de control L
[ Partes de un dron JEscT “I pr—
+| Boton de
seguridad
= ESCS8 'I Motor &

Figura 84. Distribucion esquematica del sistema electrénico que compone para el
UAV.

Seguidamente, se muestra los distintos dispositivos que integrardn el UAV
Omnidireccional, siendo importante ubicar cada uno de ellos de la manera mas

compacta posible, La ubicacion de los mismos se puede verificar en Anexos.
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Motor RTF 2208 -
ESC - Dys SN20A Mini 1100 KV
con Simonk firmaware

’ A
o !¢- 2 l e ‘

3 - oé - 5 :
T oA+ é’ - 1‘

- g
T | —— 4
o i 3DR 915 MHz Radio Botén de seguridad " o

Distribuidor de voltaje wireless telemetria 3DR RGB ) "‘

13- 3Pres /

bomera PVC 60A . & .

I OF13-EPmes
Batena lipo 148V - .
1800 mA - 4S - 70C ; I 'S _-—

OF13-2Pme

or13-4Pres oIS~ 2Pmes s
T oen-tens &
((#) ‘ ‘
A =
Médulo GPS NEO - M8N Médulo 3DR O
Control FlySky FS -6 Timbre/Zumbador

Receptor X6B i-BUS

Figura 85. Diagrama electrénico de conexion

De acuerdo al diagrama anterior se instalan en la estructura todos los

elementos mencionados detallados en el Capitulo 3.

Figura 86. a) Acople de la Tarjeta de control b) Modulo Gps c¢) Regulador de
Tension d) Médulo RC.
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Una vez ensamblados los elementos electrénicos se adiciona la bateria que se
debe ser sujeta bajo la cruceta de centro, siendo de ésta manera que se puede
distribuir de mejor forma el peso.

Figura 87. a) UAV Omnidireccional.

4.7. Configuracion del Sistema de Control.

El sistema de control es indispensables para el funcionamiento adecuado del
UAYV, a continuacion, se describen las distintas caracteristicas que se debe conocer
antes del vuelo del UAV, asimismo establecer la relacion que existe entre las sefales
del radio control y el procesamiento de la placa controladora dedicada a garantizar los
movimientos y la generacion de trayectorias, tanto en modo manual como en modo
automatico. Siendo previamente necesario conocer que un vehiculo aéreo con
caracteristicas de movimiento puede tipicamente desplazarse en los cuatro grados de

libertad comandados por el control remoto.

Tabla 57.

Sistema de control

Grados de Libertad Descripcion. Simbologia

Roll Angulo de giro en el eje x. ¢
Pitch Angulo de giro en eje y. 6
Yaw Angulo de giro en eje z. P
Throttle Velocidad media de los (Th)

motores, es el punto donde
tiende a vencer la inercia
propia del UAV.
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Para obtener las trayectorias mencionadas se toma como referencia el grafico

gue se muestra a continuacion.

Figura 88. Ejes controlables.

4.7.1. Implementacion del Control Basado en Pixhawk.

La gran mayoria de controladores que se han implementado en UAV’s son
basados en controladores PID, y desde el descubrimiento de los primeros codigos
hasta la fecha actual siguen funcionando dichos algoritmos demostrando ser
eficientes, es por ello que se ha decidido implementar en la estructura UAV
Omnidireccional el controlador PID adherido al firmware instalado en la Pixhawk 4

FMU, para verificar caracteristicas de estabilidad en el primer vuelo.

from other
module
7N Ar l" Av l"d "
- P b PID »  projp - Zy
3 ! A
T mode v ]
Conversion [ ¥s
Wo—p

r - position A - difference
v - velocty Z -vodyverticaithust  (x) - estimated value (of x)
¥ . amtude VY - yaw angle (x)y - desired setpoint (of x)
F - thrust proj, - vector projected onto body Z-axis

Figura 89. Control Basado en Pixhawk

Fuente: (JDrone & Co, 2018)
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a. Etapas del modelo de control de Pixhawk

Para la primera etapa el controlador recibe las condiciones de posicion, donde
cualquier perturbacién provocada por el ambiente, sera la sefial de entrada para el
controlador PID, de la tarjeta de control, como sefial de salida se obtiene la velocidad
de los actuadores notando una variacion de la posicion del angulo Yaw, éste bucle se

encuentra ejecutando constantemente, y permite el control adecuado del UAV.

b. Etapa de Ganancia Proporcional para Roll o Pitch

Como sefial de entrada para el controlador, se obtiene una diferencia entre el
angulo real y el angulo deseado basados en el (EKF2), el filtro extendido de Kalfman,
gue es un algoritmo que permite conocer la posicion, velocidad, orientacion basados
en las medidas de giroscopios, acelerometros, brudjula, y distintos sensores que

conformen el UAV.

AHRS evolution

‘, — ‘ ) PR
‘ | ExkF1 WP EKF2 |WP| EKF3

‘ Inertial Nav

Copter-3.2.1 Copter-3.3 Copter-3.4 & 3.5 work-in-progress

Figura 90. Proceso de obtencion de la sefial basado en un sensor de altitud de alta
precision (AHRS).

Fuente: (JDrone & Co, 2018)

La sefal obtenida de éste filtro sera la ganancia proporcional que es un

parametro “P”, éste parametro sera corregido donde;
Correcciéon = Error = P

De dénde a mayor valor de “P” se espera una respuesta muy rapida del
controlador, mientras si sucede lo contrario, el controlador responde mas suavemente

a ésta correccion.
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c. Control PID para Roll o Pitch

Una vez que se realiza la correccion, la sefial se traduce a voltaje para los
motores, mientras mayor sea se incrementa igualmente la potencia de los mismos, y
depende directamente de la potencia que puede entregar la fuente de suministro, de
la misma forma mientras mayor sea el valor de “P”, mas rapida sera la respuesta, si

sucede lo contrario se tendra una reaccién mas lenta.

— Reference
—k=05

K=11

—k=16

Figura 91. Sobre impulso para una entrada escalén del modelo PID.

Fuente: (JDrone & Co, 2018)

4.7.2. Control Manual

El radiocontrol, permitira conseguir los movimientos en el espacio, y se pueden

detallar los mandos a continuacion:

Modos de vuelo

Switch para armar

Figura 92. Mandos Radiocontrol.

Fuente: (Jané, 2017)
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Se muestra la siguiente tabla para conocer los modos de vuelo que permitira la
plataforma de manera que el UAV, pueda interactuar, cumpliendo trayectorias

comandadas por el radiocontrol para ello se ha preseleccionado volar en modo

estabilizado.

Tabla 58.

Modos de vuelo de la plataforma APM Mission Planner

Modo Descripcion Blogueo GPS

Stabilize Estabilizador, permite vuelo manual manteniendo estables No Requiere GPS
los niveles “roll” y “pitch”

Altitude Hold Mantiene la altitud constante, permite maniobrar en “roll” No Requiere GPS

mode “pitch” y “yaw”

Loiter Merodear, intenta mantener automaticamente la misma Requiere bloqueo
posicion, grados y la altitud, se debe volar como modo del GPS
manual.

RTL Mode Vuelta al lugar de lanzamiento, navega alrededor de su zona Requiere bloqueo
de lanzamiento, se puede reajustar varios parametros del GPS

Auto mode El UAV seguira una mision de vuelo programada, Requiere bloqueo
almacenada en el autopiloto. del GPS

Acro Acrobacias, usa los sticks de RC, controlando la velocidad No Requiere GPS
angular, el vehiculo tiende a mantener la altitud.

Sport Velocidad controlada a estabilizar, y bloqueo de altitud, se No Requiere GPS
puede conseguir un angulo de inclinacién y mantenerlo
estable.

Drift Flotar, permite volar como si fuera un aviéon, en tiempos No Requiere GPS
automaticos coordinados.

Guided Mode ElI UAV es guiado inalambrica a una localizacién, usa Requiere bloqueo
telemetria y una aplicacion de estacion de tierra. del GPS

Circle Mode Orbitar en circulos sobre el punto de interés con la cara del Requiere bloqueo

Position Mode

vehiculo apuntando al centro.
Mantiene una localizacién y un grado consistente, y se
controla el trottle manualmente.

del GPS
Requiere bloqueo
del GPS

Land Mode Realiza el aterrizaje. No Requiere GPS
Follow me ElI UAV sigue los movimientos del usuario usando el Requiere bloqueo
mode planeador de misiones. del GPS

Simple and Controla el vehiculo independientemente de la posicién del No Requiere GPS
Super Simple piloto es la combinacién de los modos Sport, Drift y Land

Modes. Fligt.

Fuente: (Servers & IT by jDrones, 2016)

4.7.3. Configuraciones previas de vuelo

Antes de iniciar la configuracion de la plataforma es necesario que el UAV sea
conectado mediante USB, asimismo se recomienda la instalacion de Mission Planner,
para ésta configuracion se utiliza la version 1.3.58, ésta plataforma permitira conseguir
las velocidades necesarias de los motores para cumplir con el modo de vuelo
seleccionado, ademas se debe notar que las luces indicadoras de la tarjeta de control
se encuentren de forma ciclica e intermitente, también se puede apreciar un sonido

caracteristico de las ESC'’s.
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Figura 93. Conexion via USB.

Para conseguir éste tipo de vuelo se ha tomado a consideracién que los motores
deberan poseer una alineacion caracteristica de octocéptero, cuya fuerza de empuje
estara dirigida siempre de forma perpendicular a las diagonales, para ello se ha
verificado la alineacién de los actuadores y se ha realizado un reajuste de la inclinacién
de los mismos de modo que el frame queda configurado de la siguiente forma usando
una vista frontal:

Actuadores
Parte Superior

d=18.4cm

Actuadores Parte inferior

Figura 94. Alineacion de motores

4.7.4. Configuracion primer vuelo manual del UAV.

Se inicia con la configuracion de octocopter para, comenzar cargando el firmware

referente a un multirrotor de ocho actuadores Arducopter V3.6.3 Octa Quad.
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Figura 95. Seleccion de frame.

Seguido de ello hay que pulsar satisfactoriamente en las pantallas siguientes
hasta que se cargue completamente, el firmware referente a un octocéptero, es
importante sefalar que no existe un firmware propiamente dedicado para el tipo de
morfologia de UAV que se desea implementar, por tanto se requiere de pruebas para
validar el correcto funcionamiento, ademas recordar que esto requiere conexion de

internet.

Lot 1630 fofoke V33 hes  redCopler V36 ) (dlaCied fre S VISS]

i 7N

\ f o o~

' e
ChibiOS X "ii:"‘

Upload ChibiOS

Wt P
frbzeraTacszr\1 0] foLopter 16304 Al \IBITE b A VEE2YE : \%4

P |
PO Papt =iy

e ———Da para "versi|

t is free software. Click here to read the Open Source Firmw|
3
|
'

Figura 96. Instalacién de Firmwares.

Cuando se haya finalizado la instalacion del firmware se debe esperar un tono
musical en la Tarjeta de control, para confirmar que exitosamente ha culminado este

proceso.



ArduRover V34.2 ArduPlane V394 ArduCopter V3.6.3 Quad ArduCopter V3.6.3 Hexa ArduCopter V3.6.3 Octa Quad ArduSub V35.3

ARDUPILOT

AntennaTracker V1.0.0 ArduCopter V3.6.3 heli oter V3.6.3 Octa M‘SS"’"lelné;
DoAY, S A U s LSS T
Ardupiot is free software. Click here to read the Open Source Fimware License

Figura 97. Pantalla finalizacion de instalacion de Firmware.

a. Configuracion en latarjeta de control.
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Se debe recordar que éste tipo de plataforma permite el funcionamiento de otro

tipo vehiculos automaticos, se elegira la opcion multirotor, y seguido de ello el tipo

de frame.

et

‘x Select your frame type
UAV SELECTION: COPTER

WELCOME TO THE MISSION PLANNER SETUP WIZARD,

Aopdot

Figura 98. Seleccion de tipo de VANT vy tipo de frame.

Preseleccionar el puerto de comunicacion para conectar la tarjeta al proceso,

es fundamental verificar que el puerto se encuentra reconocido, también recordar que

se esta trabajando en una plataforma APM, que permite la configuracion de PX4 FMU.
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Connecting your autopliot _ Connecting your autopllot

CONNECT YOUR AUTOPILOT CONNECT YOUR AUTOPILOT

Connect your nutopdot 10 the computer va e LS8 pod Comedt your § 110 e computf via the USG pod

o the hamwaro o0 your boaed!!

SELECT COM PORT SELECT COM PORT

Pease solect your comood I
PRase Senc your compor kom Me kst TR0 Sowct your Cony A

Figura 99. Seleccion de Puerto de comunicacién USB.

Se requiere la desconectar la tarjeta, para que se pueda realizar la
configuracion, ademas se solicita verificar el parpadeo caracteristico de los led
indicadores y esperar alrededor de 30 segundos para que el sistema vuelva a

reconocer la tarjeta una vez vuelto a conectar

Connecting your autopllot

CONNECT YOURAUTOPILOT Please unphug the board, and then press OK and phg back in
Cennict you Aot 10/he commpuser a the 56 pot = Mission Planner wil look for 30 seconds 1o find the board

SELECTCOMPORT

Phoase seiect your comport Som i

Figura 100. Conexion y desconexion de la FMU.

La plataforma usa el protocolo MavLink para instalar los componentes
necesarios para la configuracion del UAV.
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Connectingyourautopilt ~~~_ Connecting your autopliot

EORECTIORACTOTE S CONNECT YOURAUTOPILOT

Connoct your autopdiol 10 the computer via the USE port

s might not provide adoequalo power, connect

Convactng Vet

(et o FCY S0

SELECT COM PORT SELECT COM PORT

[+ enlonrt Wy g 1y fom the ’ 4
FRase seedt you x._u‘.ﬂ om ihe ist Piogse skt your compod from B kst

00 45 "Arduno he oodr 5 "Adano
U f

Figura 101. Configuraciones MavLink FMU.

Verificar que se encuentre ubicado el puerto COM correcto y 115200 Baudios
para la comunicacién y se puede apreciar que el sistema se encuentra enlazado a la

plataforma.

Figura 102. Comunicacion con la placa.

En el siguiente paso se verifica el disefio de frame, se pretende sefalar que ésta

configuracion se puede adaptar a la forma de chasis que se ha seleccionado.

FRAME LAYOUT

Please select your frame layout from below:

Figura 103. Forma de frame.
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El UAV posee una arquitectura interna, determinada por GPS, acelerémetro,

giroscopios que son indispensables para que la IMU (Unidad de medicion Inercial),

conozca datos de posicion, desplazamiento y aceleraciones, que permitiran conseguir

las trayectorias que el sistema demande, iniciando éste proceso con la configuracion

de acelerébmetro como muestra en la Tabla 51.

Tabla 59.

Configuraciones Acelerémetro

Configuraciones de Aceler6metro

Vista Norte Posiciéon Horizontal 1

Posicién Horizontal 2 Posicién Vertical 1

Calibeate your Accelerometer

ACCELEROME TER CALSRATION

.

Posicién Vertical 2 Posicion Invertida

Calibrate your Accelerometer

ACCELEROMETE]

c. Configuracion de Brujula.

Es el elemento que permite que el sistema tenga como referencia siempre el

norte ayudado del GPS, por tanto se necesitan los siguientes pasos para su

configuracion. Esto requiere realizar un reconocimiento en los seis ejes que son

considerados de movimiento controlable del UAV, se debe iniciar

desplazamientos circulares de todo el conjunto.

con



Progress

Got + 72 samples

Compass 1 emor: 99

Compass 2 emor: 0

Compass 3 emor: 99

more data needed Aim For Yelow-Green

150

Am forthe White dots.
Please point the autopidot north, and rotate around

the pitch axis unti level

then

Tum the autopilot 90 degrees, and rotate around the
roll ads until level

This method should hit every white dot.

Figura 104. Desplazamientos Circulares.

Cada cara de la estructura Omnidireccional debe tratar de conseguir la mayor

cantidad de puntos, de esto dependera la precision en la configuracién de la Brujula.

Se debe conseguir al menos una rotacién completa en referencia a las caras del cubo.

Progress

Got + 1068 samples
Compass 1emor: 0
Compass 2 emor: 0
Compass 3 error: 99

Aim forthe White dots.

Please point the autopiot north, and rotate around
the pitch axis until level.

then

Tum the autopilot 90 degrees, and rotate around the
roll ais until level

This method should hit every white dot

Figura 105. Calibracién de la brajula.

Se recomienda recopilar la mayor cantidad de puntos de manera que se pueda

ver practicamente una esfera, en éste momento se ha culminado con ésta

configuracion y se procedera a continuar.
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d. Procedimiento para el Monitor de bateria

La plataforma Mission Planner, permite monitorear el estado de la bateria para
ello se procede a completar los parametros caracteristicos de la bateria. En éste caso
se ha seleccionado una bateria de 1800 mah, y un sensor 3DR que es el regulador
instalado en el UAV. Esta version de Mission Planner incorpora APM 2.5, es el

autopiloto que posee configuraciones estandar para el disefio de drones.

Wizard

Battery Monitor

Battery Monitor Configuration

What autopilot version do you own?
R—

What size batterys are you using (mah)? 'S 1800

Figura 106. Configuraciones del monitor de bateria.

Posterior a toda ésta configuracion sera necesario realizar un reajuste en las
lecturas de la bateria para obtener el valor de voltaje real, esto se detallara mas

adelante.

e. Calibracion del Radio Control

Esta configuracion es indispensable para obtener los rangos adecuados, en los
distintos ejes que se va a desplazar Unicamente se debe colocar cada mando en los

puntos maximos y minimos.

Figura 107. Calibracion de rangos para el Radiocontrol.
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Una vez finalizado se estableceran automaticamente los rangos, y quedaran
guardados de acuerdo a las caracteristicas de control, ésta configuracion asegura

obtener las aceleraciones maximas y minimas para el vuelo.

Figura 108. Activacion de todos los mandos del control.
Al culminar hay que verificar que el Trottle debe estar en bajo y pulsar en
continuar para proseguir con la configuracion.

Radio Calibration

Radio Endpoint Calibration

Figura 109. Verificacion de los mandos.

También se verifica el estado de los dieciséis canales que tiene el radio control

para seguir con la configuracion.

ns
are displayed as 1500 2
1500

Figura 110. Canales detectados en la operacion.
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f. Verificacion y modos de vuelo

Luego se muestra una pantalla con las alternativas de vuelo ahi se puede
determinar el estado actual de la configuracion o poder escoger algun otro modo de
vuelo de acuerdo a la Tabla 50, pero en éste caso se desea verificar el modo

estabilizado en el canal 1.

Wizard

Flight Modes

Flight Mode Selection
Here we select what flight modes you want based on your transmitter switch position.

Modo actual. Stabiize
PWM Actual:  5:1024

Flight Mode 1 B W Modo Simple M Super Simple PWM0-1230

Fight Mode 2 B W Modo Simple M Super Simple PWM 1231 - 1360

Flight Mode 3 B W Modo Smple M Super Simple PWM 1361 - 1450
Flight Mode 4 Bl B Modo Simple B Super Simple PWM 1491 - 1620
Flight Mode 5 W Modo Simple . PWM 1621 - 1749
Fight Mode 6 M Modo Simple PWM 1750 +

Figura 111. Modos de vuelo.

Finalmente se muestra el estado actual de la configuracion realizada, donde se
ha configurado las condiciones necesarias para el primer vuelo, de ésta manera se
muestra una pantalla en donde se han detallado el estado de configuracién de los
sistemas.

Wizard

Verify Current Progress
Use this screen to verify that you meet all the basic requirements to arm and fly the autopilot

NOTE: this test will attempt to arm your autopilot and props may spin, please remove any props

Verify GPS Does the autopilot have gps lock?

Have you completed an accel
calibration?

Verify Accel

Have you completed a compass
Verify Compass calibration?
Have you configured your RC

Verity RC transmitter?

Figura 112. Verificacidon de sistemas inerciales.
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Para finalizar, se debe realizar un proceso manual en el control, dénde se tiene
que “pre-armar” el conjunto, esto implica que todo el sistema entra a funcionar, para
ello en el control se mueve las perillas en la direccidbn mostrada y se verifica que todos

los sistemas inerciales mencionados estan en marcha.

Verify GPS Does the autopilot have gps lock?

- o Have you completed an accel
Ve doos calibration?

Have you completed a compass
caiibration?

Have RC

Figura 113. Pre armado Y verificacion del sistema en general.

4.7.5. Configuraciones adicionales

a. Medicion de Bateria

En el apartado de configuraciones, ingresar a Monitor de bateria y modificar los
parametros como se muestran en la Figura 114, pero previamente desconectar la

bateria, y escribir el valor medido de la bateria en éste caso 15.82 Volts.

Install Firmware
Wizard
E; Mandatory Hardware
Frame Type
Accel Calibration
Compass

Radio Calibration

Servo Output

ESC Calibration @: ;? ‘#, ;j @[:l_:] x‘

Flight Modes
FailSafe
>> Optional Hardware

RTK/GPS Inject

Figura 114. Configuraciones de lectura de bateria.
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Volver a desconectar la bateria y verificar que el valor se aproxime a “cero”, al
volver a conectar verificar en el monitor la lectura real de la bateria, esto indica que
esta correctamente mostrando los valores reales del estado de carga de las celdas.

BatiOilv 0 1IAT98% Vibe GRSH3D/Eix

Figura 115. Valores de lectura de la bateria

b. Deshabilitar Arming Check

Esta configuracion evita que el sistema entre a funcionamiento de manera
automatica, es importante deshabilitar ésta opcion por seguridad, éste proceso se

realiza en configuraciones avanzadas.

Flight Modes
GeoF e
Basic Tuning vehicle to retum to level faster.
Extended Tuning
Standard Params
‘Advanced Params / (ACRO_BAL_ROLL)

| Descripti ol ar le

roll angle retums to level in acro and sport mode. A higher value causes
Full Parameter List

Full Parameter Tree

Figura 116. Ingresar a configuraciones Avanzadas.

Luego desplegar la opcion de “Full Parameter List” donde se podran modificar
todas las variables que intervienen en la configuracion de la tarjeta de control, siendo
importante buscar la opcion de “Arming Check”, y deshabilitarla. El valor de “cero” en

la casilla corresponde a deshabilitado.
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Flight Modes

GeoFence

Basic Tuning

Extended Tuning

Standard Params
W Params
L {ARMING_CHECK
Full Parameter List

Full Parameter Tree

Planner

Figura 117. Desactivacion de la opcién de Arming.

c. Calibracion de ESC’s

Los ESC’s tienen un sonido caracteristico y normalmente deben tener un
sincronismo en dicho sonido, previamente se debe desconectar la bateria y retirar las

hélices de los motores.

L

A=)y

Vs - /)

Figura 118. Preparacion del Radiocontrol

Se conecta la bateria, los indicadores de la tarjeta deben estar en luces ciclicas

de azul, amarillo y rojo, esto quiere decir que las ESC’s estan listas para calibrar.

Se desconecta y se conecta la bateria una vez mas donde “cuatro sonidos
consecutivos” indican que la bateria ha sido reconocida, se esperan “dos beeps”
consecutivos adicionales, que indican que se ha capturado la maxima aceleracion

para las ESC’s. Seguidamente se posiciona el “Throttle” en el punto mas bajo.
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Figura 119. Posicionamiento del Throttle en bajo.

Finalmente es necesario acelerar un par de veces la perilla del Trottle y se

garantiza que la calibracién ha concluido.
Everything is OK: /
musical tone
\ 4

Pixhawk needs your attention: beep BEEP beep..
beep BEEP beep... BEEP BEEP BEEP J ) e \/

Figura 120. Posicionamiento del Trottle en bajo.

Fuente. (3DRobotics, 2013)
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CAPITULO V
RESULTADOS

5.1. Sintonizacion de parametros para el controlador

La plataforma Mission Planer en el firmware de APM, permite el vuelo de un UAV, con
configuraciones de PID preestablecidas, pero no siempre ésta configuracién garantiza
el vuelo 6ptimo de un tipo de UAV que se pretende implementar debido a que el frame
gue posee no es caracteristico de ésta plataforma, y por tanto se requiere modificar
manualmente dichos parametros para obtener una mejor respuesta del controlador

de vuelo.

Para realizar ésta configuracion se debe conocer los valores de ganancia P, |,
D, que es la variacion para los angulos (Roll, Pitch, Yaw), que son parametros que
efectivamente intervienen en la forma de vuelo del UAV y modificaran las
caracteristicas en el control de movimientos y aceleraciones.

Inicialmente se verifican que los valores son los que se puede ver en la Tabla

52 donde Unicamente es necesario conocer que se afectara el modo estabilizado.

Tabla 60.
Valores iniciales de sintonizacion para el UAV.

Valores iniciales de las Ganancias para el controlador PID en el UAV.

0 2.5
Kp [0) 2.5
P 2.5
0 0.01
Kp ) 0
0 0
] 1
Kp é 1
P 1
0 1
K, 1) 1
" 1

En base a un vuelo preliminar del Dron se verifica una respuesta lenta del controlador,
con los valores preestablecidos para las ganancias, por lo que en primera instancia se
debid elevar el valor de Kp, a 2 y 0.1. Logrando una respuesta mas rapido para el

controlador.
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Para sintonizar el valor de Kp fue necesario iniciar con un valor muy pequefio
de 0.135 y se debe incrementar sucesivamente hasta verificar que con un valor de
0.18 se demuestra una respuesta que disminuye las oscilaciones producidas al
momento de que el UAV toma un cambio de trayectoria, y de igual forma los valores
del integral, y proporcional, siendo ademas importante para el angulo de direccion i,
volver a cambiar el valor del proporcional modificando a valores de 4 a 4.5, los cuales

permitieron conseguir una mejor respuesta.

Stabilize Roll (Emorto Rate) Stabilize Pitch (Emorto Rate) Stabilize Yaw (Emorto Rate) Position XY (Dist to

- P -
- -

ﬁ 1
I

s B

:
5 E 5 B
:

0.0036

4k

4

Throttle Accel (Accel to motor) o accel) WPNav (em's)
Speed

i
3

g
3||&||8

Radius

Ché Opt Speed Up 250,
Min (0,000 |8 10008 SpeedDn  [150.
Ch7 Opt Loiter Speed  {1250,000

II
[+<]

4

[
(=]
4k

4k

1k

Figura 121. Correcciones de valores PID

Para los valores de las ganancias K; de todos los angulos se empieza con un
valor igualmente pequeiio de 0.001 e igualmente se empieza a incrementar, pero esto
influye en el tiempo de respuesta, por lo que se considera trabajar con los valores
calibrados por defecto, por otro lado en la direccién i se ha verificado que con un
valor de K; = 0.02 se obtiene un valor aceptable en la respuesta a las perturbaciones
por lo que se ha determinado mantener la siguiente configuracion para usar el modo
estabilizado Tabla 53.
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Tabla 61.

Valores finales de sintonizacién para el UAV.

Valores corregidos de las Ganancias para el controlador PID en el UAV.
4.5
4.5
4.5

0.135

0.135
0.18

0.036

0.036
0.00
0.09
0.09

0.018

Kp

Kp

K,

K,

€S e DODETDDES D

Fuente. Autores

5.2. Pruebade Lift.

Esta prueba es muy usual para el uso de cualquier tipo de hélice, sirve para
evaluar la fuerza de empuje producido por la misma, de manera que se verifique si el
empuje producido por las mismas cumple con el propdsito de mantener en vuelo al
conjunto. Para lograr esta prueba ha sido necesario implementar un banco de
pruebas; que consiste en una bascula y un soporte para el conjunto motor-hélice,
donde se tiene que incrementar la velocidad y verificar el valor de empuje producido.

Figura 122. Maqueta para prueba de empuje motriz.
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EMPUJE MOTRIZ (gr)

0 500 1000 1500 2000
Velocidad en RPM

Figura 123. Gréafica de empuje motriz.

Se evidencia un valor maximo de empuje motriz real de 608 gramos, ésta valor

sera (til para evaluar la fuerza necesaria para elevar, la estructura Omnidireccional.
5.3. Pruebade Trayectoria

Para demostrar el vuelo Omnidireccional se ha determinado evaluar las
aceleraciones referidas a todos los ejes espaciales a,,a, y a,, ; esperando obtener
una minima cantidad de oscilaciones en a,, menores que las aceleraciones para
estabilizacion (ay, a,), siendo de esta forma que se ha decidido realizar diez pruebas,
con periodos de tiempo de entre 2 y 3 minutos, para determinar el comportamiento del
UAYV al describir una ruta pilotada, como se muestra en la figura 3.

Figura 124. Ruta para tomar datos de aceleraciones e inclinaciones.
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Igualmente se ha incluido como sensor de medida un equipo maovil Android con la
aplicacion Physics Toolbox Kit, que monitorea las sefales provenientes del
acelerometro del equipo mencionado, ademéas permite la obtencion de datos en
milisegundos, lo que le hace adecuado para la verificacion de aceleraciones y medidas

de inclinacion provenientes del UAV Omnidireccional

Figura 125. a) Montaje del movil para medicion UAV Omnidireccional b) Montaje del

movil UAV tipo Racer.

Los resultados de estas sefiales obtenidas, se pueden verificar en diez imagenes
adjuntadas en anexos y presentamos como ejemplo una que se muestra a

continuacion, de lo que se puede concluir

ACELERACIONES EN LOS EJES DEL UAV OMNIDIRCCIONAL PRUEBA 1

TIEMPO 5
0,10 50000,10 100000,10 150000,10 200000,10 250000,10
380000,00
—— Acelaraciin X ——Aceleracion ¥ AceleradiénZ

280000,00

180000,00

o H’#.Ul |)Y s -“HII“TI\. mwfmh‘ 14 ‘“ {wmﬁi}h il l,l" “'lll \l' v m H(J 'PHL‘

-120000,00

ACELERACION MM/S2

-220000,00

Figura 126. Aceleraciones en los Ejes UAV
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Se puede notar que el valor de las aceleraciones correspondientes al eje Z que
permite el ascenso o descenso del UAV, fluctian entre menores valores pico, que
determinan la estabilidad en ascenso y descenso, Unicamente se encuentra un valor
disparado tanto al inicio como al descenso del conjunto, debido a que es natural que
el equipo experimente condiciones de mayor inercia tanto para el despegue y

aterrizaje.

5.4. Pruebas de ruta

Se buscara en primera instancia que el UAV pueda describir rutas en linea recta
tanto de forma horizontal como vertical, para visualizar la forma de desplazamiento
que caracteriza ésta estructura de manera que se ha podido recopilar la siguete

informacion que se muestra en la figura 6.

Figura 127. a) Prueba Horizontal 1 b) Prueba Horizontal 2 c) Prueba Horizontal 3.

Se ha podido observar que el UAV tiene la tendencia a conservar una linealidad

en su desplazamiento horizontal, de forma que no se presenta inclinaciones aparentes
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para realizar éstas maniobras, pero se verificaran las aceleraciones y medidas

angulares de Alabeo y Cabeceo para corroborar éstas variaciones en todo el conjunto.

Figura 128. a) Prueba Horizontal 4.

El UAV Omnidireccional posee la caracteristica de conservar un plano horizontal
para describir cualquier movimiento inclusive al momento del despegue como muestra
en la figura 130.

Figura 129. a) Despegue vertical 1.
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5.5. Pruebas en base a giroscopio y acelerémetro

Para realizar las pruebas de movimiento se ha decidido evaluarlas en tres tipos
de ruta, linea recta horizontal, linea recta vertical y una ruta combinada en arco como
muestra la figura 130. Es ademas indispensable conocer el valor de las aceleraciones

en los ejes y valores de alabeo y cabeceo.

Figura 130. a) Ruta linea Horizontal b) Ruta Vertical ¢c) Ruta Combinada Arco.

Los resultados de esta prueba seran evaluados en tres categorias, B: Bueno, R:
Regular. M: Malo, de acuerdo a la tabla siguiente, y basandose en recomendaciones
para los estandares de vibraciones en UAVS de la comunidad. (Copter, 2014). Se

determina que los limites para las vibraciones en los ejes X e Y sean menores que

J_rBOsm2 ,y el eje Z de +60 :n—z en modo estable durante el vuelo.

Para las inclinaciones de alabeo y cabeceo GUnicamente se considerard como

90° el mayor angulo de inclinacién, 45° el limite de inclinacion y valores menores a
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10° valores O6ptimos para un vuelo estabilizado. De acuerdo a todas estas

consideraciones estos criterios quedan de la siguiente manera.

Tabla 62.

Aceleraciones x-y-z

Consigna

Aceleracion X

Aceleracion Y

Aceleracion Z

Cabeceo

Alabeo

Limite
m
0— 305—2

m m
305—2— 605—2

m m
305—2—605—2
m
= 60—

= )

m
0—305—2

30 n 60 m
s2 s2

m

= 60—

S
inclinacion < 10°
10° < inclinacion < 45°
inclinaciéon > 45°
inclinacion < 10°
10° < inclinacién < 45°

inclinacion > 45°

Ponderacién

B

R

<

< 0 m Z XU W

En las tablas que se muestran se detallan los porcentajes obtenidos por el

comportamiento del UAV Omnidireccional al describir los tres tipos de ruta, es

indispensable aclarar que para cumplir una trayectoria omnidireccional del tipo que

deseamos conseguir

en esta investigacion, el

UAV no debe presentar

anticipadamente un giro para cumplir una determinada trayectoria, debido a criterios

o0 consideraciones de holonomicidad para este tipo de dispositivos como se ha

mencionado en el Capitulo 2.



Tabla 63.

Evaluacion Aceleracion en el gje “X”

Prueba

ga b~ W N B

Tabla 64.

Z U W W W

Ruta 1
Horizontal

T T ™ U @

Total

Ruta 2

Vertical

W W= W W

Evaluacion Aceleracion en el eje “Y”

Prueba

a A W N -

Tabla 65.

Ruta 1

Horizontal

Z W W W W

T o o2

Total

Ruta 2
Vertical

W=z T W W

Evaluacion Aceleracion en el eje “Z”

Prueba

a A W N P

Tabla 66.

Evaluaciéon Cabeceo “UAV”

Prueba

b wN P

W U WO =Z

V0TI

Ruta 1

Horizontal

W W=z

Total

Ruta 1
Horizontal

Total

Ruta 2

Vertical

0WmwWww

W =TT W W

Ruta 2
Vertical

W wWwWXo

Ruta 3 % B

Arco
100
66.67
66.67
100
66.67
80

Ruta 3 % B
Arco

66.67
66.67
66.67
66.67
66.67
66.67

Ruta 3 % B

Arco
33.33
66.67
66.67
33.33
100
60

Ruta 3 % B

Arco
66.67
100
100
66.67
66.67
80

% R

33.33

6.66

% R

33.33

6.66

% R

33.33

6.66

% R
33.33
33.33

33.33
20
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% M

33.33

33.33
13,34

% M

33.33

33.33
33.33
33.33
26.67

% M
66.67
33.33
33.33

33.33

33.4

% M



Tabla 67.
Evaluacién Alabeo “UAV”

Prueba Ruta 1
Horizontal
1 B B
2 R B
3 B B
4 M B
5 B B

Ruta 2
Vertical

0 WTW

Ruta 3
Arco

% B

100
66.67
100
33.33
66.67
73.33

% R

33.33

33.33
33.33
20

% M

33.33

6.67

A continuacion, se verifica un resumen de los datos obtenidos anteriormente.

En la seguida Tabla 68.

Tabla 68.

Resumen de las pruebas obtenidas

Criterio de Evaluacion
Aceleracion eje X
Aceleracién eje Y
Aceleracion eje Z
Cabeceo

Alabeo

Total

%B
80
66.67
60

80
73.33
72%

5.5.1. Resumen de las pruebas obtenidas

Para evaluar estas caracteristicas del

%R
6.66
6.66
6.66
20
20
12%

UAV Omnidireccional

%M
13.34
26.67
33.4

6.67
16%
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es necesario

comparar con los movimientos ejecutados de un dron tipo RACER, que tiene un

tiempo de autonomia de vuelo aproximado de 3 minutos, que por esta razén se ajusta

a las condiciones del dispositivo que se requiere verificar, dénde los resultados

globales se muestran en la Tabla 69.

Ademas que la plataforma volara omnidireccional sea capaz de ejecutar movimientos

en cualquiera de los componentes del plano para lo cual previamente no debiera

modificar su orientacion a partir de su estado de movilidad demostrando un mayor
grado de complejidad (CarolChangL, Ddtdanilo , 2015)
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Tabla 69.

Resumen de las pruebas obtenidas dron tipo Racer

Criterio de Evaluacion %B %R %M
Aceleracién eje X 58.55 5.76 35.69
Aceleracion eje Y 6.11 58.74 35.15
Aceleracion eje Z 60.15 7.53 32.32
Cabeceo 65.01 3.8 31.19
Alabeo 80.41 4.87 14.72
Total 54.05% 16.14% 29.81%

Una vez terminadas las pruebas con ambos equipos se ha podido verificar que
el porcentaje de pruebas buenas en el “UAV Omnidireccional” es 72% en relacion del
54.05% obtenido por el dron comercial tipo Racer, donde los resultados totales se

pueden comprobar en el siguiente diagrama estadistico de barras.

EVALUACION GENERAL DE ATRIBUTOS UAV
OMNIDIRECCIONAL - DRON TIPO RACER

UAV Dron Racer

Figura 131. Evaluacién general de atributos UAV.

5.6. Resultados Obtenidos

Para todas las trayectorias realizadas en los UAV se puede observar que la
estructura Omnidireccional presenta ventajas en vuelo estabilizado, evidenciando

movimientos de manera suavizada.
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= Se puede contrastar que el UAV Omnidireccional tiene un 17.95% mejores
caracteristicas de estabilidad en relacion a todas las rutas evaluadas.

= Es necesario considerar que siempre existiran vibraciones producidas propias
del movimiento omnidireccional, en este caso se ha mejorado en un 4.14% esta
caracteristica, ya que éstos dispositivos de vuelo son sensibles a las
perturbaciones, por lo que se podria asegurar que, el UAV Omnidireccional
tendra ventaja en condiciones de vuelo en ambientes externos.

= El mejoramiento de la forma de vuelo ha sido importante verificar, ya que de
manera visual la estructura implementada presenta caracteristicas diferentes
en el desplazamiento para cumplir una trayectoria.

= El Dispositivo que se pretende implementar proporciona seguridad al operario,
para que se realicen investigaciones referentes, al desarrollo de plataformas de

vuelo omnidireccional.

5.7.1. Validacién de la Hipotesis

La hipotesis que se requiere verificar es:

¢La implementacion de un UAV resistente al impacto permitird el vuelo
Omnidireccional en el Laboratorio de Mecatrénica de la Universidad de las Fuerzas

Armadas ESPE extension Latacunga?

= Variable Dependiente

Permite el vuelo omnidireccional

= Variables Independientes

UAV resistente al impacto

Para verificar esta hipétesis se ha determinado aplicar el método de Chi-
Cuadrado, debido a que se van a evaluar las cualidades de vuelo del UAV, y este
método garantiza conocer la relacion entre dos variables que se pueden relacionar.

Aclarando que la Unica condicién para que la prueba de omnidireccionalidad sea
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aceptable, el UAV debe demostrar un movimiento manteniendo posicién, direccién y

orientacion sin que anticipadamente realice un orientacion especifica

a. Hipotesis Nula (H,)

El UAV resistente al impacto no permite el vuelo omnidireccional.

b. Hipotesis Alternativa (H,)

El UAV resistente al impacto permitira el vuelo omnidireccional.

Se determina en realizar 10 pruebas por cada ruta que se desea evaluar el

comportamiento, de modo en que se observaran las caracteristicas presentes en cada

vuelo de prueba. Los resultados se muestran a continuacion:

Tabla 70.
Datos obtenidos de la frecuencia observada

Rutas B R M Total
Trayectoria Recta Horizontal 4 3 3 10
Trayectoria Recta Vertical 5 3 2 10
Ruta combinada arco 3 4 3 10
TOTAL 12 10 8 30

Luego de obtener los datos de la tabla de frecuencia observada (0;;) se
procede a calcular la frecuencia esperada (E;;) que queda determinado por la

siguiente férmula estadistica (Gibaja, 2009):

n; *n;

5] n
Donde:
n; : Valor total acumulado en la fila

n ;. Valor total acumulado en la columna
E;; : Frecuencia esperada

n: Valor total de observaciones
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Obteniendo como resultado los siguientes datos expuestos en la tabla 71.

Tabla 71.

Célculo de Frecuencia esperada

Rutas B R M Total
Trayectoria Recta Horizontal 4 3.3 2.7 10
Trayectoria Recta Vertical 4 3.3 2.7 10
Ruta combinada arco 4 3.3 2.7 10
TOTAL 12 10 8 30

Finalmente se procede al céalculo del chi-cuadrado con lo cual permite asociar
las dos variables involucradas en la presente investigacion. Con la utilizacion de la

siguiente formula estadistica (Gibaja, 2009):

X%cal = Z—(OU' — Ey)*

Donde:

X?cal : Valor de Chi-cuadrado
i: Numero de filas
j: Numero de columnas

Determinando el siguiente valor de chi-cuadrado

Tabla 72.
Resultados del Chi-Cuadrado

Rutas B R M
Trayectoria Recta Horizontal 0.00 0.027 0.033
Trayectoria Recta Vertical 0.25 0.027 0.18

Ruta combinada arco 0.25 0.15 0.033
TOTAL 0.50 0.204 0.246

Total=0.95

Es necesario conocer los grados de libertad utilizando la siguiente ecuacion:

v = (cantidad de filas — 1 )(cantidad de columnas — 1)

v=B-1DB-1) =4
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Se ha determinado trabajar con un nivel de confiabilidad de 0.05, que implica
tener un nivel adecuado de confianza en la validacion del presente proyecto, ademas

es conveniente conocer que el nivel de significancia sera:
p = 1 —nivel de significancia
p=1—-0.05=0.95=95%

Finalmente se determinara, si la hipotesis planteada tiene validez en base a la

siguiente comparacion.
X2cal > X745

0.95 > 0.7107

Distribucion Chi Cuadrado xz. (Continuacion)

vip] 055 | 06 | 0,65 0,7 075 | 08 | 085 09 | 095 [ 0975 | 099 | 0,995
1] 03573 | 02750 | 02059 | 01485 | 01015 | 00642 | 00358 | 00158 | 00039 | 00010 | 00002 | 0.0000
2 | 10957 | 10217 | 08616 | 07133 | 05754 | 04463 | 03250 | 02107 | 01026 | 00506 | 00201 | 00100
3 | 20095 | 18692 | 16416 | 14237 | 12125 | 10082 | 07978 | 05844 | 03518 | 02158 | 00148 | 00717
4 | 30469 | 27528 | 24700 | 20947 | 19226 | 16488 | 13665 | 10636 | 07107 | 04844 | 02971 | 02070
S | 39959 | 36555 | 33251 | 29999 | 26746 | 23425 | 19938 | 16103 | 11455 | 08312 | 05543 | 04118
6 | 49519 | 45702 | 41973 | 38276 | 34546 | 30701 | 26613 | 22041 | 16354 | 12373 | 08721 | 06757
T | 59125 | 54932 | 50816 | 46713 | 42549 | 38223 | 33583 | 28331 | 20673 | 16899 | 12390 | 09893
8 | 6876 | 64206 | 59753 | 55274 | 50706 | 45936 | 40782 | 34895 | 27326 | 21797 | 16465 | 13444
9 | 78434 | 73570 | 68763 | 63933 | 58988 | 53801 | 48165 | 40682 | 33251 | 27004 | 20879 | 17349
10 | 88124 | 82955 | 77832 | 72672 | 67372 | 61791 | 55701 | 48652 | 39403 | 32470 | 25582 | 2.1558

Figura 132. Distribucion Chi Cuadrado

Finalmente, con los resultados expuestos anteriormente se comprueba que la
Hipdtesis Alternativa (H;), es véalida e implica que el UAV resistente al impacto permite

el vuelo omnidireccional.

5.8. Analisis comparativo de objetivos alcanzados

El presente proyecto de investigacion ha cumplido con las caracteristicas de
disefio y funcionalidad que se presentan en la tabla 73, siendo importante que se ha
decidido reducir la altura de vuelo a 15 metros ya que el UAV esta predestinado para
entornos controlados, con el fin de garantizar un mayor tiempo de vida util de los
elementos electronicos constitutivos, y adicionalmente si se requiriera vuelos en

espacios abiertos.
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Tabla 73.

Andlisis comparativo del proyecto

Especificaciones Objetivo Limite Disefio Valoracion
Altura (cm) 45 50 45 v
Largo (cm) 45 50 45 v
Profundidad (cm) 45 50 45 v
Altura maxima de vuelo 25 15 25 v
Alcance de radio (m) 25 500 Superior a 750 4
Peso neto 1500 gr 1500 gr 1500 4
Max. Peso de carga (g) 200 300 300 v
Numero de rotores 8 8 8 v
Radio control-emisor 6 12 6 4
canales

Aplicaciones Aeromodelismo Aeromodelismo Aeromodelismo v
Max. Tiempo de vuelo 5 2.5 2.8 v
Velocidad méxima de 2m/s 0.5m/s 1m/s v
crucero (m/s)

Precio de la 2000 USD 2500USD 1901 v

implementacion

5.9. Analisis de costos del proyecto

Para la presente propuesta, se realiza un andlisis econémico para identificar
los recursos necesarios para alcanzar los objetivos y demandas que involucran el

desarrollo del prototipo de investigacion.

Al culminar el ensamblaje, implementacién y las pruebas referentes al proyecto es
necesario conocer el costo de los elementos necesarios para el funcionamiento del
UAV, siendo indispensable mencionar que existen costos adicionales debido a
impresiones en prototipado rapido, adicionalmente se pueden considerar variaciones
de costos por cuestiones de importacion, los detalles se pueden verificar en la Tabla
74.

Existen otros elementos que no han sido incluidos en el analisis pero que
impactan en el uso de estas tecnologias. Especificamente nos referimos a factores

externos que son dificiles de cuantificar, usualmente asociados al impacto ambiental.



Tabla 74.

Presupuesto para el funcionamiento UAV

Pieza

KIT
Controlador de
vuelo

KIT Brushless

Controlador de
velocidad
electrénico
Hélices
graupner 3D
8X4.5mm
Radio Control

Bacteria Lipo

Tubos de fibra de
carbono LM

Kit abracadera de
tubo

Acoples TPU
Impresién 3D
(gramos/tiempo)

Soporte para el
motor
Soporte base GPS

Descripcion

Tarjeta de vuelo Pixhawk
2.4.8 PX4
Modulo GPS con compas
UBLOX - M8N
Radio YKS - 3DR
Telemetria 915 MHz
Mddulo De Potencia
XT-60
Soporte anti-vibracion
Interruptor de seguridad
Timbre

Motor RTF 2208 -
1100KV
Tornillo
M5X8mm

Adaptador de hélice
ESC DYS SN20A mini
con Simonk

Izquierda
Derecha

Emisor FlySky FS-i6X
Receptor FlySky-X6B 2.4
GHz-6¢h
YPG 1800 mAh - 70C- 4S
12mmX10mmX355,25mm
10mmX8mmX423,8mm

5mmX3mmX500mm
Abrazadera para tubo de
fibra de carbono 12mm
Tuerca y tornillo
M3X25mm

Nodo de acople tipo 1

(6 entradas)

Nodo de acople tipo 2

(5 entradas)

Acople de diagonal para
tubo de 5mm

Cruceta central

Fibra de carbono

PLA
Subtotal

Cantidad

Transporte envios e Impuestos de aduana

Gastos Varios
Total

Coste unitario
(USD)
76,99

42,99
42,99
47,99

2,90

2,61

1,81
28.40

18,08

6,00
6,00

95,00
20.03

40,00
13,88
12.00
16,00
2,43

1,10

15
3,50

0,50
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Coste
total

218,28

227,20

144,64

96,00

115,03
80,00

434,80

38.88

68,40

28,00

0,50
1451,73
250
200
1901.73
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CAPITULO VI
CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES
Conclusiones
Se ha investigado y realizado un estudio de los UAV que existen en el mercado
y las diferentes maneras de desplazamiento, para asi desarrollar una aeronave
no tripulada que exhibe un disefio y una estructura muy innovadora, que
permite verificar una trayectoria omnidireccional de acuerdo a los parametros

establecidos.

Se ha demostrado que la nueva morfologia para UAV Omnidireccional admite
describir formas de desplazamiento diferente y ha mejorado las caracteristicas
de vuelo en un 17,95 %, de acuerdo a los resultados obtenidos en las pruebas
basadas en acelerometros, corrigiendo superficialmente el cabeceo y alabeo,

caracteristicos de los vehiculos aéreos cominmente utilizados.

La implementacion de un chasis UAV con nuevas prestaciones vy
funcionalidades, cumpli6 con los movimientos caracteristicos de un
desplazamiento Omnidireccional, diferente al de los UAV convencionales
(quadcopteros) permitiendo, en un futuro el descubrimiento de nuevas
trayectorias en el espacio.

Una estructura robdtica basada en una figuras como los poliedros ha permitido
incluir una mayor cantidad de actuadores, para su funcionamiento, dando como
resultado el eventual perfeccionamiento en la forma de conservar la direccion,
posicion y la manera de orientarse en el espacio, lo que aprueba el
desplazamiento de forma omnidireccional, por sus diferentes grados inscritos

en la estructura tipicamente 30, 45 y 60 grados.

Existen vibraciones producida propias de movimiento omnidireccional para lo
cual se ha mejorado en 4.14% estas caracteristicas tomando en cuenta que

estos tipos de dispositivos son sensibles a perturbaciones.

El dispositivo desarrollado asegura una resistencia de al menos de 25 metros

en caida libre, tomando consideraciones de resistencia mecanica de los
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elementos que constituyen el chasis del UAV omnidireccional, ademas de ser
liviano, mantener estabilidad y garantizar la permanencia de los elementos

electronicos y tarjetas ubicadas para su funcionamiento.

Las hélices Graunpner 3D 8X4.5 simétricas son polivalentes en el vuelo, la
caracteristica de estas hélices permite dotar al conjunto de particularidades

distintas en la manera de desplazarse.

El andlisis por elementos finitos es una herramienta que ofrece muchos
beneficios al momento de disefiar y analizar determinada seccion o bloque,
debido a su alta eficiencia detecta problemas y fallas, pudiendo disminuir el
coste econGmico en etapas previas a la construccion y seleccidon de materiales,
y se a podido verificar que la fibora de carbono seleccionada cumple las

caracteristicas necesarias para mantener su formay seguridad en el vuelo

La estructura presenta y un valor de resistencia a corte de 0.606 Mpa, una
deformacion total equivalente a 0,0197 mm y una deformacion axial maxima de
7.7 mm en el eje X, notandose que estos valores estan dentro del disefio optimo
para precautelar la permanencia de la estructura UAV y sus elementos internos

gue los constituye

La cruceta central elaborada de TPU, es el elemento que sufre mayor esfuerzo
a corte de 0.661 Mpa y se deforma de manera maxima en 1.43 mm, por lo tanto
los ocho nodos formados por este material no superan estas condiciones de

esfuerzo ya que el material presenta un resistencia a la rotura de 39 Mpa

Mission Planner permitié incorporar efectivamente una nueva morfologia, de
dron UAV para movimiento Omnidireccional admitiendo que un futuro se pueda
seguir desarrollando nuevos modelos dinamicos para el mejoramiento de la

comunicacién entre software y maquina.

En la implementacion de los componentes mecanicos eléctricos y electrénico,

la comunicacion maquina-humano lo realiza la aplicacion Mission Planner, que
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por su versatilidad y su alto rango de configuracion facilita el monitoreo en

tiempo real para el primer vuelo y las pruebas de desplazamiento

Recomendaciones

Realizar la adquisicién de todos los implementos mecanicos eléctricos y
electrénicos para la construccion del UAV al mismo tiempo, para cumplir con el
cronograma de actividades y abaratar costes de transporte envios e impuestos

de aduanas.

Realizar una buena sincronizacion de los ESC’S, garantiza el buen
funcionamiento de los motores para que entreguen las correctas revoluciones
por voltio, asi evitando un recalentamiento que a corta la vida Gtil y ponga en

riesgo de colisién en pleno vuelo al drone.

Se debe incorporar en las diagonales de la estructura los tubos de fibra de
carbono, para evitar el efecto de las cargas de torsion, para mejorar las

condiciones de vuelo.

Para desarrollar la investigacion se sugiere socializar con grupos foros y blogs
de discusién, que estan al tanto del progreso de tecnologias con drones en el

pais y el mundo.

En el ensamble de los motores en el chasis del drone, utilizar instrumentos del
nivelacion puesto que la linea de accién de fuerzas que ejerce el motor sobre
la superficie los vectores de los planos Y y Z se deben anular para que no exista

vibraciones y se pueda levantar el drone.

Al realizar vuelos o misiones de largo alcance, se aconseja realizar
constantemente un monitoreo en la base de control de los valores de voltaje y
corriente, puesto que el consumo de energia es considerablemente mayor ya
gue el motor no ejerce completamente la fuerza ya que se encuentra a 45

grados lo que genera mayor consumo de energia.
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= En la configuracién de la Plataforma Mision Planer se sugiere desactivar el
blogue ARMMING CHECK, ya que en intervalos de tiempo determinado la
tarjeta controladora de vuelo revisa que todas las partes del dron se encuentren
activadas y en un buen estado de funcionalidad, asi pudiendo evitar bloqueos
de control de pilotaje, colisiones en pleno vuelo o que se pierda el dron en

misiones.

= En el ensamble de las hélices se propone una distancia de 18,4cm asi evitando
turbulencias y pérdida de empujé entre motores lo cual no permitira que el dron

Levante el vuelo
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