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Resumen

Este proyecto de investigacion presenta el desarrollo de un prototipo UAV
de ala fija con sistema de control multi rotor. El modelo pretende mejorar la
autonomia de vuelo de un multi rotor aprovechando caracteristicas aerodina-
micas. La fuerza de sustentacion generada por el ala reduce la potencia re-
querida por los motores para levantar la estructura durante vuelo horizontal
hacia adelante. Para la seleccion del perfil alar y el dimensionamiento del ala
se considera el peso necesario a levantar, el coeficiente de sustentacion pro-
pio de la geometria del perfil, y el &ngulo de ataque. El estudio del ala se hizo
usando FoilSim Il en un perfil alar FX63-120 para obtener las fuerzas de sus-
tentacion y arrastre del ala. El control se realiza a través de un controlador
OSS Pixhawk Mini como autopiloto. La sustentacién del ala es considerada
una perturbacion externa que provoca cambios en la altitud, modificando el
comportamiento del controlador reduciendo la frecuencia de la sefial PWM
enviada al ESC de cada motor. El prototipo es controlado a través del radio
control o en mision. EI modelo matemético es representado mediante aproxi-
macion numérica considerando multiples sistemas SISO (Single Input Single
Output). La obtencién de sefiales muestra un comportamiento impredecible
durante el control manual, pero en misiones controladas existe informacion

aceptable.

Palabras Clave:

e AERONAVE HIBRIDA

e ALAFIJA

e MODELO MATEMATICO UAV
e MULTI-ROTOR

e UAV

e VTOL.



Abstract

This project shows development of a fixed wing UAV prototype with multi
rotor control system. This model pretends increase flight time of multi rotor
system using aerodynamic characteristics. The lift force generated by a wing
reduce the required power of the motors to raise up the structure during hori-
zontal forward flight. For airfoil selection and sizing of the wing, we consider
the necessary weight to lift, the CL characteristic of its geometry and the attack
angle. The wing study is done on a FX63-120 airfoil using theorical equations
and simulated in FoilSim 11l to obtain the lift and drag forces. The control is
realized on a Pixhawk Mini autopilot. The lift produced by the wing is consid-
ered an external perturbation which causes altitude changes, modifying the
autopilot behavior, reducing the PWM signal frequency sent to the ESC of each
motor. The UAV is controlled through radio control or mission plan. The math-
ematical model contain a numerical approximation considering multiple SISO
systems. The signal analysis shows unpredictable behavior during manual

controlled flight, but an acceptable stable group of data in controlled mission.

Keywords:

e FIXED WING

e HYBRID AIRCRAFT
e MULTI ROTOR

e SURVEILLANCE

e UAV

e UAV MATH MODEL
e VTOL



Capitulo 1

Generalidades

En el capitulo presente se detallan los antecedentes, justificacion, alcance
y objetivos del proyecto de investigacion desarrollado. En este capitulo cons-
tan trabajos previos directa o indirectamente relacionados con UAVs en con-

figuracién hibrida realizados a nivel internacional.

1.1. Antecedentes

A nivel internacional existen varios prototipos relacionados con la combi-

nacion de UAVs de ala fija y ala rotaria (Engineering, 2016).

La familia de UAS Songbird usa cuatro rotores moviles implementados en
las alas para el despegue y aterrizaje de la aeronave, combinado con un fu-
selaje similar a un helicéptero. Para el despegue, los motores se encuentran
en posicion vertical. Después del despegue, los brazos mueven los motores
hasta una posicién horizontal. El prototipo usa dos controladores de vuelo. El
primero estabiliza la aeronave en las fases de despegue, transicion y avance.
El segundo controlador de vuelo ofrece navegaciéon y guia para vuelo auto-

nomo Yy telecomunicaciones con la estacion en tierra (Monninghof et al., 2015).



Figura 1. VTOL SONGBIRD 1500 V1 con rotores verticales para despegue.
Fuente: (Monninghof et al., 2015)

Figura 2. VTOL SONGBIRD 1500 V1 con rotores en posicion horizontal para
vuelo.
Fuente: (Monninghof et al., 2015)

El prototipo VertiKul tiene un disefio hibrido Unico de ala fija y cuadricéptero.
Posee un ala fija baja con un disefio tail-sitter. Cuatro hélices de paso fijo pro-
veen sustentacion durante la elevacion y empuje durante el vuelo nivelado
(Hochstenbach, Notteboom, Theys, & De Schutter, 2015).



Figura 3. VertiKUL UAV.
Fuente: (Hochstenbach et al., 2015)

ATMOS UAYV es un prototipo con un disefio Unico descrito como una com-
binacion entre una aeronave de ala fija y un helicéptero, combinando el despe-
gue y aterrizaje vertical (VTOL) con vuelo de crucero horizontal (Hulsmans, de
Groot, & Dokter, 2013).

Figura 4. ATMOS UAV.
Fuente: (Hulsmans et al., 2013)

QUADSHOT UAV es un VTOL hibrido de ala voladora multi modo. La ae-
ronave teledirigida tiene un disefio con inusual estructura que consiste de un
ala voladora, cuatro rotores montados en pylon, y aletas en la punta del ala. Su
forma le permite realizar vuelo en VTOL sin rotores moviles o empuje vectorial.
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Puede elevarse verticalmente en una forma similar a un UAV multi rotor estan-
dar para maniobras de traslacion horizontal, y puede realizar la transicion per-

fectamente en modo de vuelo hacia adelante (Ferrell, Smith, Stark, & Chen,

2013).

Figura 5. Vista frontal de Quadshot UAV.
Fuente: (Ferrell et al., 2013)
QTW VTOL UAV es una aeronave que despega en modo VTOL con los
bordes dirigidos de sus alas de manera vertical hacia arriba. Inicialmente escala
verticalmente y luego acelera mientras rota sus alas gradualmente hasta la po-

sicion horizontal (Muraoka, Okada, Kubo, & Sato, 2012).

Figura 6. Prototipo QTW QUX-02A.
Fuente: (Muraoka et al., 2012)



Un cuadricoptero es comunmente representado como una masa de cuerpo
rigido con inercia y autogiroscopia ajustada a la gravedad y torques de control
(Pounds, Mahony, & Corke, 2006).

El control PID es la mejor opcion en aviacion para sistemas en tres dimen-
siones (Verdejo, Pérez, & Estrada, 2009), sin embargo, existen otras técnicas
de control como el control Linear Cuadrético (LQ) (Bouabdallah, Noth, Siegwart,
& Siegwan, 2004). El prototipo IAl Heron es un UAV desarrollado por Malat,
division de las Industrias Aeroespaciales de Israel que utiliza un control PID
para estabilizar el vuelo, sin embargo, el sistema es controlado por un piloto
humano (Verdejo et al., 2009).

Figura 7. 1Al Heron.
Fuente: (Verdejo et al., 2009)

El trabajo “AR-Drone as a Platform for Robotic Research and Education”
(Krajnik, Vonasek, Fiser, & Faigl, 2011) utiliza un método numérico similar para
obtener el modelo dinamico de un dron con el fin de obtener parametros para

navegacion autonoma.



1.2. Justificacidn e Importancia

Actualmente, los sistemas aéreos no tripulados (UAS) ofrecen mayores
ventajas al ser utilizadas para vigilancia aérea, reconocimiento e inspeccion

en ambientes complejos y peligrosos. (Kendoul, 2012).

La investigacion orientada a los vehiculos aéreos no tripulados abarca las

plataformas de ala fija, ala rotatoria e hibridos.

Los UAV de ala fija son eficientes aerodinamicamente por su configuracion
gue permite generar sustentacion en las alas, sin embargo, carecen de versa-
tilidad durante el despegue y aterrizaje, debido a la necesidad de una exten-
sion de terreno plana y sin obstaculos. Las aeronaves de ala fija son menos
adeptas que las aeronaves de alas giratorias en la maniobrabilidad en entor-
nos restringidos (Kumar & Michael, 2012).

Los UAV de ala rotatoria ofrecen estabilidad y simplicidad en su manejo,
pero su autonomia de vuelo es muy limitada. La fundamental limitacién de las
micro-UAVs surge de la energia a bordo para el funcionamiento, deteccion y
calculo, que puede ser insustancial para los requerimientos de potencia

(Michael, Scaramuzza, & Kumar, 2012).

El presente prototipo pretende combinar ambas plataformas, con el fin de
aumentar la autonomia de un cuadricoptero mediante la implementacién de
una estructura aerodindmica de ala fija que permita apoyar al sistema de pro-

pulsion multirotor, ademas de realizar un despegue y aterrizaje controlado.

A nivel nacional este tipo de configuracion hibrida no ha sido desarrollada,
debido a la escasez de departamentos dedicados a la investigacion aeronau-
tica, razon por la que este proyecto abre nuevos campos de investigacion para

las entidades universitarias involucradas.



1.3. Alcance

El presente proyecto se enfoca en el desarrollo de un prototipo UAV de
mini escala de Nivel 1, segun el nivel de autonomia, de ala fija con sistema de
control de cuadricoptero, a través de la implementacion de multirotores, que
permitan realizar un despegue y aterrizaje vertical. Se utilizardn cuatro rotores
fijos localizados en las alas, y el principio de funcionamiento de un cuadricép-
tero para movilizar la estructura. En el disefio mecanico de la estructura, la
implementacion del sistema se realiza a través de la elaboracién de un disefio
conceptual, modelamiento geométrico aproximado, andlisis aerodinamico,
modelamiento propulsivo, analisis de restricciones, analisis de peso de com-
ponentes, andlisis de tamafio y optimizacion. Para el control y planificacion de
vuelo del sistema propuesto se utiliza software libre y un controlador OSS
como autopiloto. Las modificaciones en los pardmetros de configuracion per-
miten que el cuadricOptero aproveche las ventajas aerodinamicas del sistema
de ala fija. En cuanto al manejo y direccionamiento del prototipo, se utilizara
dos modos: un sistema de radio control que permita maniobrar el movimiento
en los tres ejes coordenados y un sistema de vuelo autbnomo manejado
desde una computadora en tierra a través de software. Sobre la localizacion

se contara con un modulo de posicionamiento global GPS.

1.4. Objetivos

1.4.1. Objetivo General

Disefar y construir un prototipo UAV multirotor de mini escala de despegue
vertical con estructura aerodinamica de ala fija que se pueda maniobrar con
un sistema de control de cuadricéptero, para mayor versatilidad y autonomia

de vuelo.



1.4.2. Objetivos Especificos

1.5.

Desarrollar el disefio estructural y aerodinamico del UAV, a través de
herramientas CAD/CAE, para realizar simulaciones de vuelo que per-
mitan validar la funcionalidad de disefio.

Determinar los rotores y hélices que intervienen en el proceso de des-
pegue del UAV, mediante los calculos asociados al peso del prototipo,
para obtener un balance adecuado durante el ascenso.

Analizar un controlador OSS autopiloto eficiente y accesible, a través
de recopilacion de informacion primaria y secundaria, para obtener es-

tabilidad en el control de los rotores del prototipo.

Determinar los parametros del controlador necesarios para combinar el
funcionamiento del UAV como cuadricoptero y ala fija, a través de las
herramientas disponibles en el controlador, buscando aumentar la au-
tonomia y estabilidad robusta del sistema.

Evaluar el desempefio del prototipo, a través de pruebas experimenta-
les en entornos abiertos sin lluvia con velocidad, con el fin de realizar

modificaciones del disefio que mejoren su eficiencia.

Estructura del Documento

En el capitulo 1 se aborda la temética asociada a la descripcion general

del prototipo, los antecedentes a nivel internacional, ademas de la influencia

del proyecto. Prosiguiendo con la identificacion del problema, se obtiene la

justificacion, alcance y se plantea los objetivos tanto generales como especi-

ficos.

En el capitulo 2 se incluye el marco tedrico relacionado con los vehiculos

aéreos no tripulados (UAV), clasificacion y aplicaciones. Se considera también

la importancia de una correcta seleccion del perfil, geometria y localizacion

alar durante el dimensionamiento del ala.
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En el capitulo 3 se muestra la metodologia, el disefio mecénico, aeronau-
tico, eléctrico, que contempla el fuselaje, empenaje, ala, dimensionamiento de
baterias y motores. Ademas se incluye el modelamiento matematico que des-

cribe el comportamiento del sistema.

En el capitulo 4 se explica el proceso de implementacion del sistema, al

igual que los resultados obtenidos de las diversas pruebas realizadas.
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Capitulo 2

Marco Teodrico

2.1. Resena sobre UAVs

Existen tres clases de aeronaves que vuelan sin pilotos: Los vehiculos aé-

reos no tripulados (UAV), vehiculos pilotados remotamente (RPV) y drones.

Aun cuando el UAV es controlado manualmente o a través de un sistema
de navegacion pre programado, no necesariamente debe ser controlado por
un operador con habilidades de pilotaje. Los UAV militares por lo general tie-
nen autopilotos y sistemas de navegacion que mantienen automaticamente la

actitud y altitud.

El control manual se refiere al control de la posicién del UAV a través de
ajustes manuales del cabeceo, altitud, velocidad, entre otros; a través de inte-
rruptores, joystick o dispositivos apuntadores localizados en la estacion de
control en tierra, permitiendo al autopiloto de estabilizar el vehiculo y asumir

el control cuando el rumbo deseado es alcanzado.

Los sistemas de navegacion disponibles para UAVs son: Sistema de posi-
cionamiento global (GPS), radio e inercial; los cuales permiten pre programar

misiones.

Como requerimiento minimo, un UAV esta compuesto por: un vehiculo aé-
reo, una estacion de control en tierra (GCS), una estacion de planificacion y
control (MPCS), carga util y enlace de datos. Ademas, algunos sistemas pue-
den incluir subsistemas de lanzamiento y recuperacion, y equipos de mante-

nimiento.
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Air vehicle

Data link
antenna

Figura 8. Sistema genérico de un UAV.
Fuente: (Fahlstrom & Gleason, 2012)

2.1.1.Vehiculo Aéreo

El vehiculo aéreo es la parte del sistema que incluye el fuselaje, unidad de
propulsién, controles de vuelo y sistema eléctrico de energia (Fahlstrom &
Gleason, 2012). Los sistemas de telecomunicaciones se encuentran monta-
das en el vehiculo, asi como la carga util, que se reconoce como un subsis-
tema independiente que puede ser intercambiado y disefiado para una o mas
misiones. El vehiculo aéreo puede ser de ala fija, de ala rotativa o hibrido.

2.2. Clasificacion de UAVs

La clasificacion de los UAV puede representarse considerando distintas
variables, tales como tamafio, autonomia, tiempo de vuelo, forma de propul-
sion, etc. La figura 9 describe una clasificacion general de los tipos de aero-

naves.



Despegue Yertical Despegue No Vertical
1 I
Ala Rotativa Auto- sustentados Ala flexible Alafija
-] I | P — |
|- Helicopteros Dirigibles Parapente Aeroplanos
(H) ©) ) &)
| Quad-rotors ‘ | Globos aerostaticos | Ala delta ‘
(GR) (GA) (AD)

Figura 9. Clasificacion de UAVs por el tipo de aeronave.
Fuente: (Luna, Sandoval, Gonzales, & Alvarez, 2008).

Figura 10. Dirigible auténomo.
Fuente: (Luna et al., 2008).

Figura 11. Cuadricéptero autbnomo.
Fuente: (Luna et al., 2008).
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Figura 12. Helicoptero autbnomo.
Fuente: (Luna et al., 2008).

Figura 13. Paracaidas autonomo.
Fuente: (Luna et al., 2008).
2.2.1. Caracteristicas de UAVs

Las caracteristicas de las aeronaves UAV varian en funcion de su formay

construccion.

Tabla 1.

Caracteristicas de los principales tipos de aeronaves UAV
CARACTERISTICA HELICOPTEROS AEROPLANOS DIRIGIBLES QUAD-

ROTORS

Capacidad de vuelo - . . -

estacionario

Velocidad de despla- - _— N -

zamiento

Maniobrabilidad ok * * ok

Autonomia de vuelo - - . .

(Tiempo)

Resistencia a pertur-

baciones externas ** rrkk * *x

(Viento)

Auto Estabilidad * ok Fhkk *x

Continua —



Capacidad de vuelo

vertical

Capacidad de carga

Capacidad de vuelo

en interiores

Techo de servicio

*kkk

*kk

*%

*%

*kkk

*kkk

*%

*k%

*k%
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*kkk
*%

*kkk

Fuente: (Luna et al., 2008)

2.2.2. Clasificacion por capacidades de vuelo

En funcién de las capacidades de vuelo tales como la altitud maxima, au-

tonomia, rango de vuelo, etc. Se puede clasificar a las aeronaves como se

indica en la tabla 2.

Tabla 2.

Clasificacion de los UAV por sus capacidades de vuelo

RANGE ALTITUD AUTONOMIA MTOW

CATEGORIA ACRONIMO (Km) (mts) (hrs) (Kg) AERONAVE
Micro J <10 250 1 <5 H, A, otros
Mini Mini <10 150 a 300 <2 <30 H, A, P,otros
Short Range CR 10a 30 3000 2a4 150 H, A, P,otros
Long Range SR 30a70 3000 3a6 200 A, otros
Médium 70 a

Range MR 200 5000 6al0 1250 A, otros
Altitud baja

penetraciéon LADP >250 50 a 9000 05a1l 350 A
profunda

Autonomia

media MRE >500 8000 10a18 1250 AH
Autonomia

alta altitud

baja LALE >500 3000 >24 <30 A
Autonomia

alta altitud me-

dia MALE >500 14000 24 a 48 1500 AH
Autonomia

alta altitud alta HALE <2000 20000 25a 48 12000 A

Continua IEEE)
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Aprox.
Combate UCAV 1500 10000 Aprox. 2 10000 A
Ofensivo LETH 300 4000 3a4 250
Sefiuelo DEC 0a500 5000 <4 250 AH

20000 a

Estratosférico STRATO >2000 30000 >48 ND A
Exo Estratos-
ferico EXO >30000 >30000 ND ND A

Fuente: (Luna et al., 2008)

2.2.3. Clasificacion por carga util

La clasificacién basada en la capacidad de carga util consta en el peso
méaximo de despegue, conocido como Maximum Take Off Wieight (MTOW).

En la tabla 3 se indica la clasificacion.

Tabla 3.
Clasificacion de los UAV segun la carga maxima en el despegue

CLASE DE UAV MTOW (KG) RANGO  ALCANCE — ALTURA

(KM) MAXIMA
Clase 0 <25 Cercano 15 300
Clase 1 25a 500 Corto 15a 150 4500
Clase 2 500 a 2000 Medio 150 a 1000 9000
Clase 3 >2000 Largo >1000 >3000

Fuente: (Luna et al., 2008)

2.2.4. Clasificacion por nivel de autonomia

Existe una clasificacion basada en el nivel de autonomia de la aeronave,
es decir, la independencia del sistema con respecto a un piloto operador en

tierra, como se indica en la tabla 4.



Tabla 4.

Clasificacion segun el nivel de autonomia
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BLANCO NIVEL 1 NO NIVEL 2 NIVEL 3 PILOTO ';:\L/g.l}g
MOVIL AUTONOMO MANIOBRA INTELIGENTE INTELIGENTE
(DRONE) AUTONOMIA LIMITADO COMPLETO
. o e Parcialmente au-
Trayectoria Pre progra- Pie P T [T tonomo posibili-  Posibilidad de
LTI & 4 mada cada, pre pro- - cada, pre pro- .y 4o cajculo de  calculo de ruta
dimensiones gramada gramada ruta
. . . Supervision con-
Clesenciade  Porgequr Custo Vo Comanwels s Guadoy  S°° Somo e
P control ocasional P
Posibilidad Solo en des-
de actuacion  peguey ate- Manipulacion  Como nivel 1 Posible 20E Cglrgg res-
del piloto rrizaje P
Necesidad de Cuando no
actuacion del  Solo en FTS En todos los haya maniobra Ocasionalmente Solo como res-
: casos < paldo
piloto automética
Piloto auto- .
S aticD No No No Limitado Completo
Contacto conti-
Contacto con- Contacto conti- _COntacto conti- - nuo con el pi-
Presencia de L ; nuo con el opera- loto automéatico
Supervision  tinuo con el nuo con el )
ATC dory con el piloto  (con el opera-
operador operador e
automatico dor como res-
paldo)
Por peticién del
TrEErElen POSICIO!’]’ o] Por petici6n Por peticion Por peticion del_ plloto automa-
de ATC activacion del operador  del operador operador o 9?' pi- tico (del opera-
del FTS loto automaticos dor por res-
paldo)

Fuente: (Luna et al., 2008)

2.2.5. Clasificacion por tamafo

La clasificacién por tamafio considera el espacio fisico utilizado por la ae-

ronave, independientemente de sus caracteristicas mecanicas y electrénicas.

Se pueden dividir en:

e UAV Muy Pequefia
e UAV Pequeia
e UAV Mediana
e UAV Grande
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2.2.5.1. UAV Muy Pequefia

Suponen un rango “micro” que se aproxima al tamafo de un insecto grande
con dimensiones en el orden de los 30 a 50 cm. Existen dos clasificaciones
dentro de este grupo; la primera, usa alas de aleteo para volar como un insecto

0 un ave; la segunda, utiliza alas rotatorias.

Skate

Mosquito

Figura 14. UAVs muy pequefas.
Fuente: (Fahlstrom & Gleason, 2012)

2.2.5.1. UAV Pequeiia

Las llamadas UAVs pequerfias tienen una dimensién aproximada entre 50
cmy 1o 2 metros. La mayoria de estas aeronaves utilizan la configuracion de
un aeroplano de ala fija y requieren de lanzamiento manual hacia el aire como

un aerodeslizador de juguete.

Lo

Bayraktar

Raven B

Figura 15. UAVs pequeiias.
Fuente: (Fahlstrom & Gleason, 2012)
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2.25.2. UAV Mediana

Se denominan UAVs medianas aquellas aeronaves que no pueden ser
cargadas por una persona y son mas pequefias que una aeronave ligera.
Por lo general tienen alas de 5 a 10m de envergadura y pueden llevar una
carga util de 100 a 200 kg.

Skyeye

Watchkeeper

Fire Scout Eagle Eye

Figura 16. UAVs medianas.
Fuente: (Fahlstrom & Gleason, 2012)

2.2.5.3. UAV Grande

Los UAVs grandes se refieren a aquellas aeronaves que son mas grandes
gue una aeronave ligera pilotada. Se refieren a aquellas que pueden viajar
largas distancias desde su base por extensos periodos para ejecucion de fun-
ciones de vigilancia. En este grupo se puede denotar al MQ-1 Predator A, que
consta con una envergadura de ala de 17m, puede volar alturas de aproxima-
damente 7620m y cuya autonomia es de aproximadamente 40h y volar hasta

un radio controlado de 925 km de la base de control.
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TR

Predator A

Harfang

Global Hawk

Figura 17. UAVs grandes.
Fuente: (Fahlstrom & Gleason, 2012)

2.3. Configuracion general de un UAV

La configuracién general de un UAV consta de la seleccion inicial de geo-
metria y caracteristicas globales del ala, asi como las superficies de la cola,
basandose en requisitos de disefio, aeronavegabilidad, experiencia previa y
filosofia dominante del disefio (Borrell, 2016).

2.3.1. Caracteristicas de ala

2.3.1.1. Forma en Planta

» Rectangular: Fabricacion sencilla. Alta resistencia inducida. Alto mo-

mento flector. Gran momento de cabeceo.

= ———1

I T r'r I Y

Q i =

Figura 18. Vista en planta de un avion con ala de forma en planta rectangu-

lar.
Fuente: (Borrell, 2016)
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»= Rectangular con estrechamiento: Fabricacion complicada. Disminuye
la resistencia inducida en méas de 20%. Requiere refuerzo en las costi-

llas.

Figura 19. Vista en planta de un avion con ala de forma en planta rectangular
con estrechamiento.
Fuente: (Borrell, 2016)

= Con flecha y doble estrechamiento: Alto costo de fabricacion. Flecha

necesaria para velocidades subsonicas.

Figura 20. Vista en planta de un avion ala de forma en planta con flecha y
doble estrechamiento.
Fuente: (Borrell, 2016)

2.3.1.2. Posicion Longitudinal

» Debe localizarse en el centro de gravedad de la aeronave para evitar
gue el torque generado por el peso y sustentacidon no se compense con

los estabilizadores de empenaje.

2.3.1.3. Posiciéon vertical

= Ala alta
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o Ventajas: Incrementa el efecto del diedro. Mayor estabilidad. Fa-
cil instalacion en la estructura. Sustentacion mas eficiente.

o Inconvenientes: Mayor arrastre inducido debido a su alto coefi-
ciente de sustentacion.

Figura 21. Ala alta.
Fuente: (Sadraey, 2012)

=  Ala media:

o Ventajas: Menor arrastre de interferencia.

o Inconvenientes: Estructura mas pesada.

()
S

Figura 22. Ala media.
Fuente: (Sadraey, 2012)

= Ala baja:
o Ventajas: Menor arrastre inducido. Mas liviano.

o Inconvenientes: Menor sustentacién. Mayor velocidad de stall.

(O

[ o — ]

Figura 23. Ala baja.
Fuente: (Sadraey, 2012)

2.3.1.4. Angulo de incidencia

El angulo de incidencia del ala es el angulo de inclinacion del ala con res-
pecto al fuselaje. Este angulo es seleccionado de tal forma que cuando el ala

se encuentra en el angulo de ataque correcto para las condiciones de disefio
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seleccionadas, el fuselaje se ubica en el angulo de ataque para resistencia
minima. (Raymer et al., 1999)

Chord Line

Leading Edge

Trailing Edge

! !

Angle of Line Parallel To
Incidence Longitudinal Axis

Figura 24. Angulo de incidencia.
Fuente: (Raymer et al., 1999)

2.3.1.5. Diedro

El diedro del ala es el angulo del ala con respecto al horizonte visto desde
el frente. El angulo de diedro debe ser estimado en base a los datos histéricos

y posteriormente revisado tras el andlisis del disefio. (Raymer et al., 1999)

o _{;_-_._._._. Xy FlilﬂU

Figura 25. Diedro.
Fuente: (Sadraey, 2012)

2.3.1.6. Perfil Alar

En aerodinamica, el Numero de Reynolds (Re), es una medida de cociente
de las fuerzas de inercia y fuerzas viscosas y, por lo tanto, mide la importancia

relativa las fuerzas para las condiciones dadas del flujo.

Una consideracion en el disefio aerodinamico es mantener el flujo laminar
sobre la mayor parte posible del perfil aerodinAmico. El perfil alar es una forma

plana que al deslizarse a través del aire, crea a su alrededor una reparticion
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de presiones que origina sustentacion. En términos generales los perfiles
constan de las siguientes partes:

Posicion de la
ordenada maxima

Posicion del espesor
maximo

Ordenada maxima de la linea de curvatura media

L.

Borde de
ataque
(B.A?

Extradds Linea de curvatura media

— —
—_
— —

——

Radio de

curvatura ¥ Intradés R Borde de
del borde Espesor maximo Cuerda salida

de ataque (B.S.)

Figura 26. Partes del perfil alar.
Fuente: (Fernandez-Pefa Molla, 2012)

= Extradés: Parte superior del ala comprendida entre los bordes de ata-
que y salida. En esta zona (en vuelo normal del avién) se forman bajas
presiones y el aire es acelerado (Fernandez-Pefia Molla, 2012).

* Intrados: Parte inferior del ala comprendida entre los bordes de ataque
y salida. En esta zona (en vuelo normal del avién) se forman sobrepre-
siones (Fernandez-Pefia Molla, 2012).

= Borde de ataque: Aplicado en un perfil alar, es el punto en el que pri-
meramente el aire toma contacto para que posteriormente el aire tome
dos rumbos; parte del aire pasa por el extrados y la otra parte del aire
pasa por el intradés (Ferndndez-Pefia Molla, 2012).

» Borde de salida o de fuga: Es el borde posterior del ala, es decir la linea
gue une la parte posterior de todos los perfiles del ala.

= Espesor: Distancia entre el extrados y el intrados.

» Radio de curvatura del borde de ataque: Define la forma del borde de
ataque y es el radio de un circulo tangente al extrados e intrados, y
con su centro situado en la linea tangente en el origen a la linea de
curvatura media (Fernandez-Pefia Molla, 2012).

» Cuerda: Es la linea recta imaginaria trazada entre los bordes de ataque

y de salida de cada perfil (Fernandez-Pefia Molla, 2012).
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= Curvatura: (Desde el borde de ataque al borde de salida). Curvatura
superior se refiere a la de la superficie superior (extradés); inferior a la
de la superficie inferior (intradds), y curvatura media a la equidistante a

ambas superficies.(Fernandez-Pefa Molla, 2012).

Existe una gran variedad de perfiles alares que fueron desarrollados en su

mayoria de manera empirica. En los afios 1930, NACA desarroll6 una familia

de perfiles alares definidos matematicamente.(Raymer et al., 1999)

Tabla 5.
Caracteristicas perfiles NACA

Serie

NACA Sustentacion  Resistencia Ventajas Desventajas
Amplio rango de velo-
Cuatro ci- . cidades, bajo efect(_) Momento de cabeceo
Baja Alta por rugosidad, movi-
fras . alto
miento de centro de
presiones pequefio
. . Caracteristicas de en-
Cinco ci- . Momento de cabeceo P
Baja Alta . trada en pérdida po-
fras bajo
bre
. Relativamente Bajaaaltas  No presenta picos de Sustentacién relativa-
Serie 1 . : . - ;
baja velocidades baja presion mente baja
) Alta resistencia fuera
Serie 6 Alta Razonable Optimo para altas ve-  de rango, alto mo-
locidades mento de cabeceo,
sensible a rugosidad
Caracteristicas de en-
Serie 7 Media - baja Baja Bajos coeficientes de  trada en perdlda po-
momento de cabeceo bre, sensible a la ru-
gosidad
Serie 8 Desconocidas Desconocidas Velocidades supercri- Desconocidas

ticas

Fuente: (Sadraey, 2012)



Tabla 6.

Perfiles alares convencionales
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Seccién

Curvatura Fuerza Velocidad alar llustracion

Baja Bajo arrastre Alta Delgada P e

Profunda  Ata sustenta- Baja Gruesa ‘
ciéon

Profunda A8 sustenta- Baja Delgada A
cion

Baja sustenta- Borde de
Profunda cién Alto arras- Baja arrastre re- A_

tre

flejado

Fuente: (Raymer et al., 1999)

2.3.1.7.

Geometria del ala

La geometria de un perfil alar se caracteriza por las coordenadas de las

superficies, superior e inferior.

Tabla 7.

Configuracion alar por forma en planta

CONFIGURACION

ALAR POR FORMA VENTAJAS DESVENTAJAS
EN PLANTA
Ideal para vuelos cortos
Alta sustentacién a baja velo-
cidad y adecuada estabilidad
RECTA Su resistencia al avance es Para bajas velocidades

TRAPEZOIDAL

ELIPTICA

elevada

Mantiene un peso innecesa-
rio en la zona de punta de ala

Mayor rigidez

Mayor velocidad, mejor ma-
niobrabilidad de la aeronave

Posee una distribuciéon mas
adecuada de la sustentacion
sobre la superficie alar

La distribucién de sustenta-
cion eliptica es la que da una
resistencia inducida menor

Mal comportamiento durante la

pérdida de sustentacion

Falta de efectividad de los alero-
nes en las proximidades de la

Continua )
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Tienen mucha maniobrabili-  pérdida y que esta se produce sin
dad y buena sustentacion a previo aviso.
bajas velocidades.

El borde de ataque perma-
nece tras la onda de choque

generada por el morro del Presentan problemas de estabili-

avién ( cuando vuela a veloci-  dad en vuelo supersénico con

dad supersonica) tendencia a picar el avién, al re-
DELTA Se reduce enormemente la trasarse el centro de presiones

resistencia aerodinamica y
aumenta la maniobrabilidad

Dispone de mayor volumen
interno para almacenar com-
bustible u otras cosas

Peligro al volar a bajas velocidad
y su alta resistencia a baja altura.

A baja velocidad, su inestabilidad
aumenta en funcién de la dismi-
nucion del angulo de la flecha

Mayor velocidad y tiene me-
nor resistencia al avance

Fuente: (Sadraey, 2012)

EN FLECHA

2.3.2.Superficie de Cola
2.3.2.1. Cola baja

Los estabilizadores horizontal y vertical se unen estructuralmente de forma

separada e independiente.

Figura 27. Cola Baja.
Fuente:(Borrell, 2016)

2.3.2.2. ColaenT

Demanda un refuerzo estructural del estabilizador vertical. Evita que la es-
tela de ala incida sobre el estabilizador horizontal e incrementa el control de

la aeronave a velocidades bajas.
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Figura 28. Colaen T.
Fuente:(Borrell, 2016)

2.3.2.3. Cola cruciforme

Admite un refuerzo menor del estabilizador vertical. Mantiene el estabiliza-

dor horizontal lejos de los motores.

Figura 29. Cola cruciforme.
Fuente:(Borrell, 2016)

2.3.2.4. Cola vertical doble

Utilizado en aviones de combate por su maniobrabilidad, y en aviones des-

tinados a operar en porta-aviones.

L

Figura 30. Cola vertical doble.
Fuente: (Borrell, 2016)
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2.4. Autopiloto

Un autopiloto es un sistema que se utiliza para guiar de manera automatica

un vehiculo sin la asistencia de un operador humano (Figueiredo, 2014).

Actualmente, los sistemas autopiloto utilizan software computacional para
el control del equipo y sistemas GPS para determinar la posicion. Combinando
dichos sistemas, se pueden realizar tareas 0 misiones mas complejas, tales

como seguimiento de objetivos o despegue y aterrizaje automatico.

Uno de los autopilotos mas emblematicos corresponde al vehiculo auto-
nomo de Google, que posee un costoso y complejo sistema de control. El ob-
jetivo primordial de estos sistemas es la evasion de obstaculos en diferentes

entornos, ademas de seguir las trayectorias trazadas.

Figura 31. Vehiculo autbnomo de Google.
Fuente: (Figueiredo, 2014)

El autopiloto de un UAV debe ser capaz de guiar la aeronave entre distintos
puntos. El sistema de control de vuelo se comunica con la estacion en tierra a
través de telemetria, ademas de recibir la sefial GPS para una constante ac-
tualizacion de datos de posicion y enviar las entradas de control para los mo-
tores del UAV.

Un sistema de autopiloto para UAV es un sistema de control de lazo ce-

rrado que consta de dos partes: el controlador y el observador de estado
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(Chao, Cao, & Chen, 2010). El observador de estado es un sistema de medi-
cién inercial que incluye sensores giroscopicos, acelerbmetro y sensores mag-
néticos. Las mediciones del sensor y datos del GPS pasan por un filtro que
genera estimaciones de la posicion actual del vehiculo, que posteriormente, a
través de la estrategia de control usada, enviara las sefiales de entrada al
controlador. En la figura 32 se indica la estructura funcional de un autopiloto
para UAV.

GPS Receiver

" State ' ) -
State *\ State Estimator } | Controller == gigvator

_ Observer .~

Figura 32. Estructura funcional de autopiloto de UAV.
Fuente: (Chao et al., 2010)

2.4.1.Autopilotos en el mercado

24.1.1. UAV Navigation VECTOR

VECTOR es una unidad de control de vuelo disefiada para drones y UAVsS
de gama alta, desarrollados por UAV Navigation. Es capaz de realizar despe-
gue, aterrizaje y plan de vuelo automatico.
Puede controlar varios tipos de UAVs, desde UAVs tacticas de ala fija, drones
subsonicos de alto nivel, helicopteros y plataformas multi rotor. En su nucleo
se encuentra una unidad POLAR AHRS/INS que combina los sensores AHRS
(Actitud de cabeceo y sistema de referencia), IMU (Unidad de medicion iner-
cial), INS (Sistema de navegacion Inercial), ADS (Sistema de datos aéreos) y
GPS (Geo posicionamiento global).



30

Figura 33. UAV Navigation VECTOR.
Fuente: (Figueiredo, 2014)

24.1.2. Micropilot MP2x28 Series

Micropilot ofrece una serie de autopilotos de gama media para drones de
ala rotatoria pequefios y UAVs de ala fija. La principal ventaja de este autopi-
loto es su tamafio reducido y peso. Cuenta con GPS, giroscopio y acelerome-
tro de 3 ejes, altimetro y sensor de velocidad de presion que le permiten rea-
lizar operaciones de vuelo a altitud y velocidad constante, asi como navega-
cion entre puntos. Soporta despegue y aterrizaje autbnomo, asi como lanza-

miento manual.

Figura 34. Micropiloto MP2028.
Fuente: (Figueiredo, 2014)

2.4.1.3. Ardupilot APM 2.6

El autopiloto APM 2.6 es un sistema Open Source basado en una plata-
forma Arduino, que puede ser usado en drones de ala fija y ala rotatoria.
Consta de un procesador principal y una unidad de medicion inercial (IMU),
ademas de 4 puertos seriales, GPS, telemetria inalambrica y conexion para

compas externo.

Entre sus capacidades se encuentran, despegue y aterrizaje autobnomo,
navegacion entre puntos, telemetria y sistema de regreso a punto de lanza-

miento cuando la sefial de radio se pierde.
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Se puede utilizar con una aplicacion de control en tierra como Mission
Planner, a través de la cual se puede calibrar y configurar el autopiloto para

almacenar misiones y obtenciéon de datos en tiempo real.

-
»
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Figura 35. Ardupilot APM 2.6.
Fuente: (Figueiredo, 2014)

2.4.1.4. 3DR Pixhawk

3D Robotics (3DR) desarroll6 un autopiloto open source (OSS) de altas
prestaciones llamado PIXHAWK, disponible para sistemas de ala fija, multi
rotor, helicOpteros, botes, y en general, plataformas robo6ticas moviles. Com-
bina la funcionalidad de una unidad de manejo de vuelo (PX4FMU) y un mé6-
dulo de entradas/salidas (PX4l10). Entre sus sensores se encuentran girosco-

pio de 16 bits, acelerémetro/magnetémetro de 14 bits y barémetro.

Figura 36. Autopiloto Pixhawk
Fuente: (Figueiredo, 2014)



32

La tabla 8 muestra una comparativa entre las caracteristicas técnicas de los

autopilotos considerados, tales como sensores, peso, consumo energético,

etc.
Tabla 8.
Comparacion de autopilotos
AutoDi- Consumo Sistema Costo
P energético Sensores Navegacion CPU opera- Peso (g)
loto - (USD)
(W) tivo
AHRS/IMU/INS GNSS/GPS/ DUAL
VECTOR 25 /IADS/Magnetd GLONASS/D 850 Windows 10000 180
metro GPS MIPS
Sensor de ve-
MP2028 001  locidad/Alime-  honcps  3MiPS  windows 1200 28
tro / Giroscopio 8000
/ Acelerémetro
Girosco-
pio/Aceleréme- .
tro/Altime- WldlLe
APM 2.6 0.5 z GPS 32 MIPS dows/Li- 40 31
tro/Magneté-
- nux/Mac
metro/Barome-
tro
. 252
_ Girosco- MIPS/ .
pio/aceleréme- 168 Win-
Pixhawk 15 tro/baréme- GPS MHz dows/Li- 110 38
tro/magneto- nux/Mac
metro Cortex
M4F

La seleccion del autopiloto se realiza en el capitulo 3, seccién 3.2.7.

2.5. Fuentes de energia para UAV

Los UAV se equipan con diferentes tipos de fuentes de energia. La forma
mas popular de equipar energéticamente a un UAV son las baterias, que pue-
den estar compuestas por una o mas celdas en un arreglo en serie o0 paralelo.
Cada celda en una bateria de Li-lon o Li-Po posee un voltaje entre 3.2 Vy 3.7
V. (Krawczyk, Mazur, Tomasz, & Stoktosa, 2014)

Las baterias estan limitadas a una relacion energia/peso de 150-200

Wh/kg, por lo que son considerablemente pesadas.
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Los retos mas importantes en el campo de las baterias son: mejorar la
energia especifica y potencia, extender la vida util de la bateria y ciclos de uso

mas eficientes. (Krawczyk et al., 2014)

Para la selecciéon correcta de una bateria se debe considerar sus caracteristi-

cas, descritas con los siguientes términos:

» Celda: Es un dispositivo electro quimicos capaz de proveer energia ba-
sado en una reaccion quimica interna.

» Resistencia serie equivalente (ESR): Resistencia interna de una celda que
limita la corriente de pico que puede transportar.

» Capacidad en Amperios-hora (Ah): Cantidad de corriente que la bateria
puede manejar durante una hora antes que el voltaje de la bateria llegue
al voltaje de corte.

» Tasa de descarga C: Valor de corriente (A) que es numéricamente igual a
la capacidad de la celda en amperios-hora (Ah).

» Voltaje de medio punto (MPV): Voltaje nominal de la celda medido cuando
la bateria posee el 50% de la carga total.

» Energia especifica: Es una medida de cuanta energia una bateria contiene
en comparacién con su peso.

» Densidad energética: Medida de cuanta energia posee una bateria en

comparacion a su volumen (Simpson, 2011).

2.5.1.Baterias de Litio Polimero (Li-Po)

Consiste en un paquete plano con un separador de polimero, altas tasas
de descarga y baja densidad de energia. Las baterias LiPo usa la quimica de
las baterias de Li lon, sin embargo, los separadores de polimero reducen la
capacidad pero permiten mas altas tasas de descarga (Krawczyk et al., 2014).

Su vida util consta de 600 ciclos de descarga.
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Figura 37. Baterias Li-Po.
Fuente: (Adafruit, 2014)

2.5.2. Baterias de Litio lon (Li-lon)

Las baterias de Li-lon tienen una alta densidad de energia, sin embargo,
poseen una tasa de descarga baja. Otra ventaja es su operacion por mas de
1000 ciclos de carga. Las baterias de Li-lon son vulnerables a corto circuitos
y sobrecargas (Krawczyk et al., 2014). Cuando una bateria de Li-lon se corto-
circuita, se crean altos flujos de electricidad y la temperatura de la bateria au-

menta a cientos de grados en segundos, calentandose las celdas contiguas y
resultando en una reaccion de combustién de la bateria.

ﬁ

-

L Liion 18830 3 7V $600min |

PRvsoovy AL LERSEL T

Figura 38. Baterias Li-lon.
Fuente: (Adafruit, 2014)
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La tabla 9 muestra una comparativa entre los distintos tipos de baterias
existentes en el mercado que pueden ser aplicables para un UAV de mini es-

cala.
Tabla 9.
Comparacion de tipos de baterias
Densidad Voltaje Capaci- Energia Tasa de .
. P e descarga Ciclos de .
Bateria energética /celda dad/celda especifica continua descaraa Costo Comentario
(Wh/L) V) (Ah) (Whikg) (C) 9
Ni-MH 140-300 1.2 0.8-2.9 100 052  500-2000 Bajo Eferﬁgori;”e'
. . Efecto me-
Ni-Cd 50-150 1.2 <3 40-60 1-3 2000 Bajo moria
LiCoO2 400 3.7 <3 200 25 400 Alto -
LiFePO4 220 3.2 1-20 90-110 30 O Ao Notbxica
LiPo 300 3.7 <8 130-200 60 1000 Medio  Inflamable
Lilon 200500 3.7 <4 75-200 26 400-1200 Mi‘ljt'é’ Inflamable

El analisis de corriente consumida y seleccion de bateria se realiza en el ca-

pitulo 3, seccién 3.2.6.

2.6. Resumen

EOn este capitulo se aborda los temas relacionados con los vehiculos aé-
reos no tripulados (UAV) mostrando clasificaciones formales e informales que
permiten identificar los distintos tipos de aeronaves. De igual forma se des-
cribe las caracteristicas de UAV tanto de ala fija como rotatoria. Se indica tam-
bién contenido relacionado a la configuracion general de una aeronave, mos-
trando las caracteristicas tanto del ala como de las superficies de cola, deno-
tando su importancia para la implementacion de caracteristicas aerodindmicas
en el disefio del proyecto. Se realiza también una clasificacion de los distintos
tipos de autopilotos y sus caracteristicas. Ademas, se muestra una breve des-
cripcion de las fuentes de alimentacion comunes para UAV, indicando sus
ventajas y desventajas. Estos aspectos se consideraran como base para el

desarrollo del prototipo.
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Capitulo 3

Metodologia y Disefio

En el presente capitulo se evidencia el desarrollo del disefio del prototipo.
Se inicia con el disefio aerodindmico a través de: la seleccion del perfil alar
mas Optimo para nuestros requerimientos, las caracteristicas de la geometria
del ala, el disefio CAD del empenaje, fuselaje y ala. En cuanto al disefio elec-
tronico se incluye el dimensionamiento de motores, baterias, controladores de
velocidad (ESC) y dispositivos de comunicacion. Para el control, se realiza la

configuracion de los pardmetros del controlador a través de software libre.

3.1. Metodologia de Disefio

La metodologia a seguir para el presente proyecto es el método en V, ya
gue este modelo permite un entendimiento simplificado de los procesos com-
plejos asociados con el desarrollo de sistemas para el analisis de ciclo de vida
y gestion del proyecto. Este modelo proporciona, ademas, asistencia concreta
sobre la implementacion de una actividad y sus fases de trabajo (Gausemeier
& Moehringer, 2003).
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OPERACION Y
MANTENIMIENTO

VERIFICACION Y
VALIDACION

CONCEPTO DE
OPERACIONES

REQUERIMIENTOS VERIFICACION
Y ARQUITECTURA F¥ALIDACION
DEL SISTEMA
ot Micon
DETALLADO
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IMPLEMENTACION

E——

TIEMPO

Figura 39. Metodologia en V.
Fuente: (Gausemeier & Moehringer, 2003)
El prototipo a desarrollarse pretende combinar las plataformas de vehicu-
los aéreos no tripulados multi rotor de ala rotatoria y de ala fija, con el fin de
obtener las ventajas de cada sistema, versatilidad de vuelo en el caso del sis-

tema multi rotor y autonomia de vuelo en el caso de las aeronaves de ala fija.

Se busca implementar un sistema que posea despegue y aterrizaje vertical
de los vehiculos de ala rotatoria, ademas de aprovechar la fuerza de susten-

tacion que se genera por el ala de un prototipo de ala fija.

3.1.1. Corriente de especificacion

3.1.1.1. Conceptos de Operaciones

El prototipo consta de una unidad de radio control de envio — recepcién, el
hardware de autopiloto y la estructura del UAV. Desde la unidad de radio con-
trol se envia la sefial que inicia el despegue de la estructura, al igual que la
modificacion de altura o posicion, en donde el sistema de autopiloto se encar-
gara de enviar la sefial de control a los reguladores de velocidad, conectados
a los cuatro rotores moviles. El sistema ofrece la localizacion del UAV me-

diante GPS, ademas de los datos inerciales proporcionados por la IMU in-
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terna. Durante el vuelo, el autopiloto combina el sistema de control del cua-
dricoptero y el planeo generado por la estructura aerodindmica del UAV, pro-

curando no producir cambios en la altitud a la que se encuentra la aeronave.

3.1.1.2. Requerimientos y arquitectura

La arquitectura bajo la que se trabaja es jerarquica entre el autopiloto como
central activa, recibiendo la sefial de radio control desde la base, para ejecutar
los comandos respectivos para los modulos reguladores de velocidad y los
rotores. La estructura de UAV de ala fija esta conformada por el fuselaje, la

unidad de control, las alas y los brazos de soporte para los rotores.

3.1.1.3. Disefo detallado

El disefio del UAV consta de cuatro categorias principales, en las que se

enmarcaran los componentes que forman parte del prototipo:
= Componentes mecanicos:

Constara de varias etapas: disefio del perfil aerodinamico, disefio de la
estructura del fuselaje y empenaje, disefio de la estructura de acople entre
brazos de los motores y ala y disefio de la estructura de soporte del rotor.
Para la implementacién se debe utilizar materiales resistentes y livianos; los
materiales indicados para este tipo de estructuras son PLA, balsa, fibra de
carbono y fibra de vidrio. Adicionalmente se utiliza poliuretano de alta densi-

dad o recubrimiento de monokote.
= Componentes electrénicos/eléctricos:

Para la seleccion de los dispositivos electrénicos hay que tomar en cuenta
el tipo de controlador (autopiloto), el sistema de radio control, el dimensiona-
miento de los rotores asi como su respectivo ESC, los sensores externos y el
sistema de radio telemetria. Cada componente se seleccionara en funcion
ciertas caracteristicas fisicas, tension maxima, capacidad, peso y tensién no-

minal.

= Componentes del sistema de control:
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El control de la aeronave se realiza por medio de un autopiloto y un sistema
de radio control. El envio de sefiales permite regular la velocidad de los rotores

y controlar el vuelo del UAV.
» Software y hardware para implementacion, analisis y simulacion:

Se usan diversos software de disefio mecéanico, asi como también software
de simulacién de vuelo y programacién para controladoras autopiloto
OpenSource.

3.1.2. Corriente de pruebas
3.1.2.1. Integracion de partes, pruebay verificacion

Los sistemas de cuadricOptero y ala fija estdn implementados como un

solo conjunto, permitiendo realizar pruebas de vuelo basicas.

3.1.2.2. Verificacion y validacion del sistema en conjunto

Se realiza pruebas de estabilidad durante el despegue y durante el vuelo,
verificando el comportamiento del conjunto, y de ser necesario, realizar un

reajuste de variables.

3.1.2.3. Mantenimiento del sistema

El prototipo ha sido construido de manera modular, de tal forma que las
alas y el fuselaje sean modulos distintos, al igual que una caja que contiene

los elementos electronicos encargados del control.

3.1.3. Corriente de desarrollo

3.1.3.1. Implementacion

Posterior al andlisis y desarrollo del concepto, se probara el sistema en un
simulador de vuelos; en caso de obtener resultados positivos, se procedera

con la implementacion de las partes fisicamente.
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3.2. Disefio

3.2.1. Seleccidn del perfil alar
El prototipo tiene las siguientes caracteristicas y requerimientos:

= Velocidad de vuelo subsoénica
= Alta sustentacion

= Bajo arrastre

Tabla 10.

Perfil alar convencional

Curva Fuerza Velocidad Seccion Alar llustracion
Profunda Alta sustentacién Baja Delgada G,

Fuente: (Sadraey, 2012)

En caso de necesitar seleccionar un perfil alar adecuado de secciones pre-
viamente disefiadas y publicadas, dos recursos de perfiles alares confiables
son Eppler y NACA (Sadraey, 2012).

En funcién de nuestros requerimientos, la bibliografia sugiere el perfil alar
Eppler 395, sin embargo, considerando la experiencia de expertos en aerom-
delismo, se decidié un perfil alar similar mas actual, FX63-120, perfil que se

presenta en la Figura 40.

FX 63-120 AIRFCIL
0.3 T T T T T

0.2+ . R PP STOTPN B o

0.1 : : : : :

02k : : : i : _

0.3 i I I i 1 i 1 I I
0 0.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 40. Perfil alar FX63-120.
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Las caracteristicas geométricas del perfil alar son:

» Espesor maximo 12% al 30.8% de la cuerda

= Maxima curvatura 5.2% al 50% de la cuerda

3.2.2. Geometria del ala
3.2.2.1. Forma

En la Tabla 11 se indican ventajas y desventajas de la forma del ala.

Tabla 11.

Ventajas y desventajas de la forma de ala

Configuracion del Ventajas Desventajas

ala segun laforma

Recta Vuelos cortos Baja velocidad
Alta sustentacion a bajas
velocidades y estabilidad
Alta resistencia de arrastre

Fuente: (Sadraey, 2012)

La forma de ala seleccionada es recta por su alta sustentacion, mayor es-
tabilidad y es ideal para vuelos cortos a baja velocidad. La Figura 41 muestra

la configuracion seleccionada.

Figura 41. Forma recta (configuracion del ala)
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3.2.2.2. Localizacion vertical del ala

La localizacion del ala influye directamente el disefio de los demas com-
ponentes de la aeronave, incluyendo el disefio de la cola y el centro de grave-
dad. La tabla 12 describe las ventajas y desventajas de la localizacién vertical

del ala.

Tabla 12.

Ventajas y desventajas de la localizacion vertical del ala

Localizacién . .
Ventajas Desventajas

Incrementa el efecto del diedro.
Mayor arrastre indu-

Mejor estabilidad. cido debido a su alto

Ala Alta o
Facil instalacion en estructura.  co€ficiente de sus-
tentaciéon

Sustentacion mas eficiente.

Fuente: (Sadraey, 2012)

Se decide utilizar la localizacién de ala alta debido a sus ventajas que afec-

tan al comportamiento de la aeronave.

3.2.2.3. Dimensionamiento del ala

Existen varios graficos que ilustran las caracteristicas de un perfil alar. Es-
tas son mayormente las variaciones no dimensionales de la sustentacion,
arrastre y momento de cabeceo relativo al angulo de ataque. En las Figuras
42, 43 y 44 se indican las graficas correspondientes al perfil alar FX63-120.

Cl v Alpha

Figura 42. Grafica Cl vs Alpha (a)
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Cd v Alpha

Figura 43. Gréfica Cd vs Alpha (a)

Cm v Alpha

Figura 44. Grafica Cm vs Alpha (a)

Donde:

» Cl = Coeficiente de sustentacion (Lift coefficient), que indica la fuerza
sobre el perimetro del perfil perpendicular al viento relativo.

» Cd = Coeficiente de resistencia (Drag coefficient), indicativo de la
fuerza paralela al flujo.

= Cm = Coeficiente de momento (Torque coeffcient), indicativo del mo-
mento de fuerza al respecto de un polo.

= Alpha = Angulo de ataque (Attack angle)

Sobre el estudio de las fuerzas de sustentacién, arrastre y momento de

cabeceo se obtienen los siguientes resultados teoricos:

Para un angulo de ataque a=7° los valores de los coeficientes segun las

gréficas corresponden a:

C, =138
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Cp = 0.13
Cy = —0.09

La densidad del fluido a nivel del mar es 1.29kg/m3 a nivel del mar, tem-
peratura de 10°C, humedad relativa de 94%, presion atmosférica de
703.14hPay velocidad relativa de 45km/h.

La sustentacion, arrastre y momento de cabeceo se calculan con las si-

guientes ecuaciones:

L=C,-q"S (1)
D=Cp-q'S )
M=Cy-q-S-c 3)
1
q=5p v’ @)
Ty p (5)
P = Po T Do

Donde:

» p = densidad del fluido en el que se esta volando. Para el aire, este
valor es 1.293 kg/m3 a nivel del mar
= g = presion dindmica. Depende de la densidad del fluido y la velocidad

del mismo.

Donde se obtiene un valor de densidad de flujo: p = 0.86558228 %.

Posteriormente se halla el valor de la presion dinamica, calculada con la

densidad del fluido y la velocidad relativa de la aeronave (V)

kg
q=067.62 L.

m

3.2.2.4. Razon de aspecto

Aspect Ratio (AR) se define como una relacién entre la envergadura del

ala (b) y la Cuerda Aerodinamica Normal del ala (C).

Para un equilibrio adecuado entre la longitud de envergadura y la cuerda

del ala, es necesario considerar un valor medio entre 6 y 7, ya que un valor
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demasiado alto de AR aumenta la sustentacion, sin embargo, afecta al peso

del ala considerando el largo y el espesor del perfil.

AR = (6)

b
C
Donde:

b= envergadura del ala (m).

C= Cuerda del perfil alar (m).

En el disefio propuesto se eligio un AR=6 y una cuerda aerodinamica nor-

mal = 200mm. El resultado es una envergadura de ala: b = 1200 mm.

3.2.2.5. Superficie Alar

Para el célculo de la Superficie Alar, se considera la cuerda del perfil FX63-

120, ademas de la envergadura del ala, mostrada en la figura 45:

Figura 45.Longitud de cuerda del perfil alar FX63-120
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dz:

P 1200mm

Figura 46. Envergadura del ala

Para el calculo de la Superficie alar, se toma en cuenta la Ecuacion 7.

S=b-C )

Obteniendo como resultado: S = 0.24 m?2.
Lo que nos permite calcular las fuerzas:

L=17.11N
D=211N
M= -1.46 Nm

3.2.2.6. Incidencia del ala

El angulo de incidencia alar debe ser un angulo relativo que considere el
angulo de inclinacién del multi rotor para alcanzar la velocidad de entrada en
pérdida, y el angulo de ataque del ala con respecto a la direccién del flujo de

aire.

Se eligié un angulo de incidencia alar de 20° considerando dos aspectos:
la fuerza de sustentacion requerida para levantar el prototipo de 2kg, que se
alcanza en la velocidad de entrada en pérdida de 12.5 m/s, ademas de la
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velocidad generada por la rotacion de los motores y el &ngulo de inclinacion.

En la Figura 47 se indica el &ngulo de incidencia del ala en el modelo CAD.

Figura 47. Angulo de incidencia del ala con respecto al fuselaje

3.2.2.7.

Diedro

El prototipo tiene 2° de angulo de diedro debido a la necesidad de mejorar

la estabilidad lateral de la aeronave. Esta caracteristica es importante cuando

el prototipo se encuentra en el aire y la velocidad del motor disminuye, redu-

ciendo la estabilidad lateral ofrecida por el controlador.

3.2.3. Disefo del empenaje

La configuracion del empenaje depende directamente de la disposicion del

estabilizador horizontal y vertical. Para la seleccién del tipo de cola se consi-

deran las aplicaciones, ventajas y desventajas, indicadas en la tabla 13, pre-

viamente identificadas en la seccion 2.3.2.

Tabla 13.

Caracteristicas de configuraciones de empenaje

Tipo de cola

Descripcién Ventajas

Desventajas Aplicaciones

Convencional

Adecuada estabili-

De uso generalizado dad y control

Estabilizador verti-
cal méas pequefio,
mas eficiente, re-
duce fatiga en es-
tructura

Superficies horizon-
tales del empenaje
en parte superior del
est. vertical

Aviones co-
i merciales
Mas pesada, Aviones con
requiere re-  motores tra-
fuerzoenest. serosyde
vertical largo alcance

Continua )
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Alto estabilidad y Aviones mili-
_ control, mas efi- tares, regio-
. Hibrido entre la cola
Cruciforme ; ciente, reduce fa- - nales, tur-
convencionalyenT -
tiga en estructura, bohélice y
mas liviana ejecutivos
Reemplaza superfi- Mavor peso
cies de estabilizado- Arrastre de interfe- yorp y :
EnV ; . : mayor ta- Avionetas
res por dos superfi- rencia reducido N
- mafio
cies en forma de V
Similar a la c_ol_a €N Arrastre de interfe- Mayor pesoy  Aviones de
EnY V, con superficie in- . : mayor ta- entrena-
X rencia reducido ~ ;
ferior mafio miento

Se selecciona una cola cruciforme por las ventajas brindadas por la confi-
guracion convencional y de la forma en T, que ofrecen alta estabilidad y con-
trol, y ligereza. Se elige, ademas, esta configuracion por el angulo de inciden-
cia necesario en el estabilizador horizontal para mantener el empenaje para-

lelo a la cuerda del ala.

3.2.3.1. Estabilizador Horizontal

Para el dimensionamiento del estabilizador horizontal, la relacion entre la
Superficie alar y la Superficie del estabilizador debe ser un valor entre 20% y
23% (Sadraey, 2012). Para un valor de 21.5% los resultados obtenidos son:

2 _ 0215 (8)
Sw
La superficie de estabilizador horizontal (Sh) es 0.0516 m?2.

La relacion entre el alargamiento del estabilizador y la envergadura del ala

debe acercarse al 30%.

b o3 (9)

Lw

La longitud del estabilizador horizontal es 0.36m.
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3.2.3.2. Estabilizador Vertical

La relacion entre el area del estabilizador horizontal y estabilizador vertical
para una cola en forma de T es 1. Para el resto de configuraciones debe ser

un valor entre 1.5y 2 (Raymer et al., 1999).
S, = 0.0278 m?

En la Figura 48 se muestra el ensamblaje de la cola del prototipo.

Figura 48. Empenaje cruciforme conformado por
estabilizador horizontal y vertical
3.2.4. Velocidad de entrada en pérdida

La velocidad de entrada en pérdida es la minima velocidad requerida por

la aeronave para levantarla.

Velocidad stall (mph) = 4.73 * (Constante tipo de costilla) * \/Carga alar (0z) (10)
Constantes tipo de costilla:

» 1 = Costilla Clark

= 1.05 = Costilla acrobéatica

= 1.17 = Costilla de velocidad
Para el célculo de la Carga alar:

Peso del avion (0z)

Carga alar (0z) = Superficie de ala (ft?)

(11)
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El peso de la aeronave es 1.894kg (66.8 0z) y una superficie alar de 2. 58
ft2. El valor de la carga alar es 25.89 oz/ ft2.

A través de la ecuacion 11 se obtiene la velocidad de entrada en pérdida
igual a 24mph (38.6 km/h).

3.2.5. Seleccién de motores para multi rotor

De acuerdo al peso del sistema, se realiza el dimensionamiento de los mo-
tores y hélices que ofrezcan el empuje necesario para levantar la estructura
mecénica y hardware a bordo. En la tabla 14 se muestra el peso total del sis-

tema.

Tabla 14.

Descripcion general del peso del sistema

Iltem Elemento Peso ()
1 Estructura mecanica 825.5
2 Motores y hélices (aprox.) 500
3 Hardware s bordo 679
4 Carga (aprox.) 200

Peso Total 2204.5

Para los motores de un cuadricéptero se considera un factor de seguridad
gue permita volar a la aeronave a una velocidad considerable y permitir una

recuperacion en caso de pérdida repentina de empuje vertical.
F.§5.=2
Empuje Total Requerido = 4409 g

El empuje necesario para cada motor debe ser de 1102.5 g. A través de
diferentes proveedores, se encontro que los motores disefiados para cargas
pesadas tienen bajos kV, usan hélices grandes y necesitan al menos baterias
de tres celdas (3S). Por esta razon, el primer paso es seleccionar el nimero

de celdas de las baterias: 4S.
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La velocidad requerida es 24mph (10.73 m/s) en vuelo hacia adelante, por
lo que es necesario calcular los kV de los motores.

_ Rotational speed (rpm)
B Voltage (V)

(12)

m 1
Forward speed (?) =50 Rotational speed (rpm) * Propeller step (m) (13)

Calculated KV
Recommended KV = 06E (14)

En el Mercado, el paso medio de la hélice es 4in (0.1m). La velocidad ro-
tacional requerida es 6438 rpm con una hélice de 4in de paso. Para un mejor
desemperio de los motores, se recomienda que la velocidad deseada sea al-
canzada al 65% de aceleracion. Los kV calculados son 435 kV, y los reco-
mendados son 670 kV.

Dependiendo de la disponibilidad en el mercado, se selecciona motores
ARRIS 3508 700kV. Las hélices adecuadas segun los datos del motor, bate-
rias 4S y el empuje requerido son hélices de fibra de carbono 13in-4in. Las
hélices seleccionadas son APC 1345 (13in-4.5in).

Figura 49. Motor ARRIS 3508 700kV

3.2.6. Seleccién de baterias

Los motores seleccionados definieron el nimero de celdas que debe tener
la bateria. Las baterias LiPo son utilizadas generalmente en sistemas para
multi rotores debido a su alta tasa de descarga, pero ofrecen un limitado
tiempo de vuelo. Para incrementar el tiempo de vuelo, el prototipo utiliza ba-
terias Lilon de 4 celdas con una configuracion serie (Cell NCR18650GA). Las

baterias LiPo son usualmente preferidas en multi rotores por su alta tasa de
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descarga, pero el motor ARRIS 3508 a 700KV necesita una corriente de 6A y
88.8W (segun la hoja de datos) para un empuje de 800g. En la tabla 15 se
detalla los valores de corriente de los elementos del sistema a bordo.

Tabla 15.

Consumo de corriente de elementos a bordo
Corriente unitaria Corriente total

Elemento Cantidad (A) (A)
Motores 4 6 24

Autopiloto + GPS 1 0.25 0.25
ESC 4 0.25 1
Telemetria 1 0.3 0.3

Receptor RC 1 0.25 0.25
PPM Encoder 1 0.2 0.2
Total 26

Considerando el peso y la potencia requeridos, se seleccioné las baterias
TitanPower 4S 3.5AH Endurance con una tasa de descarga 2C-6C (7A-20A),
ofrece una potencia de 80W a 260W, por tanto se utilizan dos baterias conec-

tadas en configuracion paralela.

Figura 50. Bateria TitanPower 4S 3.5Ah Endurance

3.2.7. Seleccién del autopiloto

Se selecciona el autopiloto 3DR Pixhawk Mini debido a su compatibilidad
con Windows y Linux ademas de ser un dispositivo Open Source programable
de costo accesible con una alta velocidad de procesamiento. Las caracteristi-

cas técnicas se indican en la tabla 16.



Tabla 16.
Caracteristicas técnicas de autopiloto Pixhawk Mini

32 bit ARM Cortex M4 168MHz, 210DMIPS, 192+4 KB

Procesador SRAM
Sistema Operativo abordo NuttX Real Time Operating System (RTOS)
Sensores Inerciales MPU9250 e ICM20608
Médulo GPS uBlox M8N GPS/GLONA?S{TI?elDou, Sensitividad -167
Conectores Micro JST
Médulo de salidas 8 PWM/Servo
Peso 1589

Tiene una amplia gama de funciones tales como:

= Despegue y aterrizaje automaticos.

» Planificacion de rutas de vuelo.

= Opciones de conectividad para periféricos adicionales.

= Soporte para baterias 4S con el modulo de poder.

» Entradas de alimentacion redundante y conmutacién automatica.

= Es compatible y optimizado para el firmware de vuelo PX4.

Figura 51. 3DR Pixhawk Mini

3.2.7.1. Configuracién del autopiloto

53

Para la configuracion del autopiloto se utiliza el software QgroundControl

v3.0.2, se inicia con la seleccion del tipo de aeronave que se va a volar, como

se indica en la figura 52.
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Figura 52. Seleccion del frame en el software QgroundControl

A continuacion se configuran los sensores dispuestos en el autopiloto; gi-
roscopio, acelerometro, compas y nivel horizontal, segun las instrucciones que

se muestran en el software, como se observa en la figura 53.

Vehicle Setwp  Sensors Setup

Summary Sensors Setup is used to calibrate th
Firmware
Rotate the vehicle continuously as shown in the diagram until marked as Completed
Joystick
Airframe
Radio Cancel
((#)) sensors
Flight Modes
Power
Safety
Completed Incomplete Completed
Tuning

Camera

Parameters

Incomplete Rotate Incomplete

Figura 53. Configuracion del giroscopio

La seleccién de modos de vuelo se realiza a través del canal 4 del trans-

misor radio control (RC) como se indica en la figura 54.
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QGroundControl v3.0.2
File Widgets

@) % % A x.°, @l B89% Stabilized

Flight Mode Settings Switch Settings

Summary
Mode channel: = Channel 4 Return switch: | Unassigned

Firmware
Flight Mode 1~ Altitude Kill switch: ~ Unassigned

Airframe .
Flight Mode 2 ~ Stabilized Offboard switch: = Unassigned
Radio Flight Mode 3 | Stabilized Channel Monitor
1
Sensors Flight Mode 4 = Stabilized 2

Flight Mode 5 | Stabilized

Flight Mode 6 | Hold
Power

Safety

Use Muiti Channel Mode Selection
Tuning

Camera

Parameters

Figura 54. Seleccion de modos de vuelo.

En la pestafia “Power”, indicada en la figura 55, se configuran los parame-
tros de la bateria. Segun la hoja técnica de nuestra bateria de Li-lon, se mo-
difica el voltaje de corte a 2.5 V/celda (normalmente 3.2 V/celda para baterias
Li-Po). Los valores “Voltage divider” y “Amps per Volt” se refieren al ajuste de
las estimaciones de voltaje y corriente en base a la informacion de los senso-
res internos, por lo que deben ser configurados con la medicién del voltaje y

corriente con carga.

QGroundControl v3.0.2
File Widgets

§ ﬁau °\° d A "-10?.10 @

Battery

Radio

Sensors

Flight Modes

Safety
must use USB ¢

Tuning Calibrate

Cai

Figura 55. Configuraciones de energia en QgroundControl.



56

Para configurar la constante de tiempo para los movimientos de cabeceo y
alabeo se accede a la pestafia “Parameters” y seccién “Multicopter Attitude
Control”, donde una constante de tiempo mas alta reducira la velocidad de
respuesta del cuadricoptero. EI mena y valores de constante de tiempo se

muestran en la figura 56 y tabla 17 respectivamente.

QGroundControl v3.0.2

Q ?,n °§g A x5, @l B89% Stabilized

—

CArL MIC_ALRU_K_MAA Jou.u aey/s Mdx acro rom race
Firmware FW Attitude Control MC_ACRO_Y_MAX 360.0 deg/s Max acro yaw rate
FW L1 Control MC_PITCHRATE_D 0.0030 Pitch rate D gain
Airframe
FW TECS MC_PITCHRATE_FF 0.0000 Pitch rate feedforward
Radio
Follow target MC_PITCHRATE_I 0.050 Pitch rate I gain
Sensors GPS MC_PITCHRATE_MAX 220.0 deg/s Max pitch rate
GPS Failure Navigation MC_PITCHRATE_P 0.150 Pitch rate P gain
Flight Modes
Geofence MC_PITCH_P 6.500 1/s Pitch P gain
Power
Land Detector MC_PITCH_TC )5S Pitch time constant
Safety MAVLink MC_RATT_TH 1.00 Threshold for Rattitude mode
Miscellaneous MC_ROLLRATE_D 0.0030 Roll rate D gain
Tuning
Mission MC_ROLLRATE_FF 0.0000 Roll rate feedforward

SR MC_ROLLRATE_1 0.050 Roll rate I gain
Parameters Multicopter Position Contrel = MC_ROLLRATE_MAX 220.0 deg/s Max roll rate
PWM Outputs MC_ROLLRATE_P 0.150 Roll rate P gain
Radio Calibration MC_ROLL_P X Roll P gain
Radio Signal Loss MC_ROLL_TC Roll time constant
Radio Switches MC_YAWRATE_D 0.00 Yaw rate D gain
Return To Land MC_YAWRATE_FF 0.0000 Yaw rate feedforward
5D Logging MC_YAWRATE_I 0.10 Yaw rate I gain
Sensor Calibration MC_YAWRATE_MAX 200.0 deg/s Max yaw rate
Sensor Enable MC_YAWRATE_P 0.20 Yaw rate P gain
System MC_YAWRAUTO_MAX 45.0 deg/s Max yaw rate in auto mode

UAVCAN MC_YAW_FF 0.50 Yaw feed forward

VTOL Attitude Control MC_YAW_P 2.801/s Yaw P gain

Figura 56. Configuracion de parametros en QgroundControl
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Tabla 17.

Valores de constante de tiempo para cabeceo y alabeo

Name Description Min Max  Default

MC_PITCH_TC  Pitch time constant  0.15 0.25 0.2

MC _ROLL_TC Roll time constant 0.15 025 0.2

Para la configuracion del sistema de radio control, se accede a la pestafia
“‘Radio” y se realiza la calibracion de cada canal de comunicacion. En la figura

57 se indica el menu de monitoreo de los canales.

@) % %9 4 A x5 @i = Bon Avwe

o o~

Figura 57. Menu de calibracion de radio control en QgroundControl

3.2.8. Telemetria

Para la comunicacién del prototipo con la estacién en tierra se selecciona
un médulo de telemetria cuyo radio de operacion sea aproximadamentel km
y cuya frecuencia de operacion es 915 MHz de acuerdo al estandar ameri-

cano.

Las caracteristicas técnicas del kit de telemetria de 3DR utilizado se mues-

tran en la tabla 18.
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Tabla 18.
Caracteristicas técnicas de médulo de telemetria 3DR
Frecuencia 915MHz
Tecnologia Espectro ensancha(c;lzc:_' péosr)salto de frecuencia
Rango de operacion 1 milla (1.6 km)
Potencia de Salida 100mW (20dBm)
Protocolocdigncomunlca- MAVLink
Técnica para transmision Acceso multiple por division de tiempo (TDM)
Sensitividad -117 dBm
Interfaz TTL UART
Microcontrolador SiLabs Si1000 RF
Mdédulo inalambrico Si4432 (Data rate= 0.123 a 256 kbps)
Conectores de Antena RP-SMA
Peso 289

En la figura 58 se muestran el transmisor y receptor del médulo de telemetria.

Figura 58. Receptor y transmisor del kit de telemetria 3DR

3.2.9. Sistema de Radio Control

El dispositivo de control manual en tierra RC se selecciona en base al reque-
rimiento de un rango de alcance mayor a 400m y bajo costo. De igual manera,
gue trabaje con un rango de radio frecuencia estandar de 2.4 GHz y posea al
menos 5 canales. En la tabla 19 se muestran las caracteristicas técnicas del
transmisor y receptor RC seleccionado. En la figura 59 se muestran el trans-

misor y receptor RC seleccionados.
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Tabla 19.
Caracteristicas técnicas del transmisor RC FlySky T6
Modelo FS-T6
Distancia remota 500 m
Canales 6
Rango de RF 2.40 - 2.48 GHz
Ancho de banda 500 Hz
Sistema 2.4 GHz AFHDS
Potencia RF 20 dBm
Alimentacion DC 12V
Figura 59. Transmisor y receptor FS-T6
3.2.10. Esquema de conexion, arquitectura y funciona-
miento

La arquitectura general de un drone se muestra en la figura 60, conside-

rando los subsistemas mecanicos, eléctricos, de control y comunicaciones.
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Figura 60. Arquitectura interna de un UAV multirotor
Fuente: (Casazola, Arnez, & Espinoza, 2014)

La arquitectura de software que rige el comportamiento del prototipo en

modo auténomo se describe en la figura 61.

AW Autonomic MW

v e AW Autonomic MW:
Crea planes de vuelo
Drone Middleware ° Drons Safety Control:

Reglas basicas para
mantener la integridad
fisica del dron
e APM Middleware:
Control de motores,
integracion de sensores
e Nuttx OS:

Drone Safety Control B APM Middleware

j Sistema operativo en
PX4 Middleware tiempo real
NuttX OS

Figura 61. Arquitectura de software de UAV

El esquema de conexién mostrado en la figura 62 muestra de manera ge-
neral las conexiones necesarias para el funcionamiento del hardware del sis-

tema. El tipo de conexién, cables y conectores se especifican en la tabla 20.
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Figura 62. Esquema de conexién de elementos electronicos

Las especificaciones para cableado y conectores utilizados en el sistema

a bordo se muestran en la tabla 20.

Tabla 20.
Conexiones eléctricas y electrénicas del prototipo
Iltem Elemento 1 Elemento 2 Conexién T(I;r:kJJI(::-e Conector

1 Baterias Power Module  Unidireccional AWG 14 XT60
2 Power Module Unidireccional ~ AWG 18 -
3 ESC Unidireccional AWG 18 XT60
4 Receptor RC PPM Encoder Unidireccional Cobre 2.5mm  Jumper
5 PPM Encoder Unidireccional Cobre 2.5mm Micro JST
6 GPS Unidireccional Cobre 2.5mm  Micro JST
7 Pixhawk Telemetria Tx  Bidireccional Cobre 2.5mm  Micro JST
8 ESC Unidireccional Cobre 2.5mm Micro JST
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En cuanto al funcionamiento del sistema, se adjunta un diagrama de flujo

descriptivo en la figura 63. Los rangos de valores de las sefiales que intervie-

nen en el proceso se explican en la tabla 21.

Tabla 21.
Rangos de valores para sefiales
Iltem Sefial Tipo Unidad Rango
1 Sefial RC AED E2 milisegundos 1-2
pulso
2 Pitch, roll, yaw Angulo grados 0-35
3 Sefial PWM a ESC Anchode  microsegun- ;475 1909
pulso dos
4 Corriente a motores Corriente Amperio 0.8-9
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3.2.11. Desarrollo del disefio

En base a los valores calculados para el ala y a los requerimientos meca-
nicos, se utilizan 17 costillas de soporte, mostradas en la figura 64, conside-
rando que el espacio entre costillas no puede ser mayor a 700mm. Se afladen
6 costillas mas resistentes para las cajas de concentracion de esfuerzos, mos-
tradas en la figura 65 y 66. Ademas 3 listones, 2 de ellos se ubican en la
tercera parte de la cuerda del alay 1 en el borde de ataque, como se muestra

en la figura 67.

Figura 64. Costilla de soporte

Figura 65. Costilla acople ala — brazo

Figura 66. Costilla caja de esfuerzos



65

SN
‘\9‘?\
PS5

Figura 67. Costillaje del ala
Para el disefio del fuselaje se considera mayormente bordes curvos para

reducir la resistencia de la estructura al flujo de aire. En la figura 68 se muestra

el disefio preliminar y final para el fuselaje.

Figura 68. Disefio preliminar (izqg.) vs disefio final (der.)

En la figura 69 se puede apreciar la importancia de afiadir bordes curvos
en las secciones donde se genera vacio. Esta simulacion muestra las trayec-
torias de flujo de aire a través de la estructura representando la velocidad con
colores; el color azul se refiere al &rea con muy baja velocidad, donde se ge-
nera vacio. Se puede apreciar un mejor comportamiento en el disefio final

ofreciendo menor resistencia al fluido
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Figura 69. Simulacién de la velocidad de flujo de aire en
cada disefo de fuselaje.

Para acoplar el sistema multi rotor al ala fija es necesario un acople entre
el ala 'y los brazos del cuadricoptero. Para el disefio, se considera una altura
necesaria para evitar interferencias ocasionadas por el flujo de aire generado
por las hélices, lo cual afecta a la sustentacion del ala. De igual forma, un
angulo de inclinacién que mantenga la referencia horizontal para los brazos y

el angulo de incidencia para el ala. El disefio final se muestra en la figura 70.

Figura 70. Acople entre ala y brazo de multi rotor.

En cuanto a la sujecion de los motores a los tubos de los brazos, se utili-
zaron soportes para los motores acoplados con pernos pasantes. En la figura

71 se indica el disefio CAD de estos soportes.
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Figura 71. Soporte para sujecion de motores

Para el dimensionamiento de los brazos que forman parte del sistema multi
rotor, se considera la distancia minima para evitar colisiones entre las hélices
y el empenaje, asi como entre las hélices y el ala. Las distancias consideradas
para el disefio son de 720 mm y 740 mm aplicando una minima asimetria

similar al marco QAV250. En la figura 72 se indica la disposicién de los brazos.

Dist: 103247mm

[srafl 719.69mm [

[l 740.30mm

Figura 72. Distancia de brazos del sistema multi rotor

Al disefio base se afiade una caja de proteccion externa para las baterias
gue ofrece ventilacion en caso de aumento de temperatura en el ambiente. En

la figura 73 se muestra el disefio propuesto.
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Figura 73. Caja externa de proteccion para baterias

Dentro del fuselaje, se encuentra una caja de proteccién para los elemen-
tos electrénicos como el controlador, distribuidor de energia, controladores de
velocidad, receptor radio control y codificador PPM. La figura 74 muestra el

disefio propuesto de la caja y antenas con la implementacion electrénica.

PIXHAWK

MIN

(©) (d)
Figura 74. Elementos electronicos, a) Piso superior caja, b) piso inferior de la
caja, c) caja de elementos, d) GPS y antenas
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El ensamblaje de todos los componentes mecanicos y electronicos se

muestran en la figura 75.

Figura 75. Disefio final CAD del prototipo

3.2.12. Analisis estatico y dinamica de fluidos

Para el dimensionamiento de los ejes se considera la factibilidad de ma-
nufactura y materiales. Para los brazos se utiliza fibra de carbono de médulo
alto (Fibra HM utilizada en aviacién) con didmetro minimo de media pulgada
y espesor 1mm, con el fin de disminuir el peso del prototipo. En la tabla 22 se

indican las caracteristicas mecéanicas de la fibra de carbono.

Tabla 22.
Propiedades mecéanicas de la fibra de carbono
Propiedad Fibras SM  Fibras IM  Fibras HM Fibras LM Fl'J?_'rI?AS
% de carbono 95 95 >909 >97 >99
Diametro (um) 6-8 5-6 5-8 11 10
Densidad (gtm) 1.8 1.8 1.9 1.9 2.2
Resistencia a la 3800 3450-6200 3450-5520  1380-3100 2410
traccion (Mpa)
HEngEriEn D &l 1.6 1.3-2.0 0.7-1.0 0.9 0.4-0.27
rotura
Resistencia elec- 1650 1450 900 1300 220-130
trica (u_cm)
Conduct|_\/|dad tér- 20 20 50-80 i )
mica

Fuente: (Ruoff & Lorents, 1995)

El esfuerzo flector provocado en los ejes se describe con la ecuacion:
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M-c
Oflector = i (15)
El punto de méximo esfuerzo corresponde a la unién con el acople del ala,

por lo que los valores para el analisis son:

» Fuerza =8.82 N (900g de empuje)
» Longitud del brazo = 295.3 mm
* ¢ =6.25mm (tubo de media pulgada)

= espesor de pared = 1mm

La inercia para un tubo se describe con:

1= (g — dipe™ (16)
64‘ ext int
El valor del momento de inercia del tubo es 971.488 mm*. A través de la

ecuacion 15 se obtiene que el maximo esfuerzo flector es 19.437 MPa.

Para el laminado se utiliza resina epoxi para unir las capas de fibra de car-
bono, que tiene una resistencia a la flexion de 80MPa a 140 MPa, que nos

servird para el calculo del factor de seguridad.

80 MPa

i = 17
Factor de Seguridad 1943 MPa (17)

Se obtiene un factor de seguridad de 4.11 para los tubos de los brazos. En
la figura 76 se muestra la simulacion de los esfuerzos maximos de von Misses,

aplicando la fuerza de empuje correspondiente a 900g (8.87 N).

1.955e+007

Figura 76. Analisis estatico de flexidbn en brazo del prototipo
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Al realizar el analisis estético de flexién en el brazo, se obtiene un esfuerzo
flector maximo de 19.55 MPa para la region externa del tubo del brazo en la
unién con el acople con el ala, lo que indica que no se producira rotura de los

brazos.

Finalmente se realiza el analisis estéatico del prototipo completo, reempla-
zando los elementos faltantes como una fuerza de 11.76 N (1.2 kg) en la caja
de esfuerzos del ala, ademas de considerar la gravedad, como se muestra en

la figura 77.

von Mises (N/m*2)
1.964€+007
1.800e+007

| 1.637e+007
. 1.473e+007
_ 1.200e+007
. 1.146e+007
| 0.820e+006

. 8.184e+006

_ 6.547e+006

o
p 1.064e+007

. 4.010e+006

3.274e+006
I 1.637e+006
3.381e+002

Figura 77. Analisis estatico de la aeronave

El esfuerzo maximo de Von Misses es 19.64 MPa, y se encuentra en la
union entre el tubo de fibra de carbono que forma los brazos y el acople con
el ala. El desplazamiento maximo es 2.9 mm en la base de los motores fron-

tales.

El error entre el valor calculado de esfuerzo de 19.43 MPa con el valor

simulado de 19.64 MPa es del 1.08%, por lo que se considera admisible.

En cuanto al analisis del comportamiento del prototipo en un fluido (aire)
en software de analisis computacional de dinamica de fluido (CFD), se consi-
dera la presién de la ciudad de Quito (73078 Pa), temperatura ambiente pro-
medio (298.15 °K) y la velocidad de stall (10.77 m/s). El flujo de aire tiene una
inclinacion de 13° debido a la inclinacién (cabeceo) del prototipo en vuelo ho-

rizontal hacia adelante (dngulo de ataque de 7°).
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En la figura 78 se muestra el gréfico bidimensional de la disposicién de
presiones alrededor del ala para una seccion transversal localizada en el ex-

tremo del ala.

Figura 78. Simulacion de disposicion de presiones en extremo del ala

De la figura 78 se puede concluir que existe sustentacion debido a la mayor
presion en el intradds que en el extradds; conociendo la ecuacion de Bernoulli,
el aire se acelera en el extradds y desacelera en el intradds; la succion del
extradds contribuye mas a la sustentacion que la sobrepresion en el intrados.

En la figura 79 se indica la distribucidon de presiones para la seccion trans-
versal central del prototipo, donde intervienen tanto el fuselaje como el empe-

naje.
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Figura 79. Simulacion de distribucion de presiones en seccion transversal
central del prototipo

En la figura 80 se muestra la disposicion de velocidades del fluido alrededor

de la seccion transversal central del prototipo.

Figura 80. Disposicion de velocidad del aire alrededor de la seccion transver-
sal central de la aeronave

De la figura 80 se puede detallar que la resistencia aerodinamica de la
estructura es media - baja, existe una importante contribucién por parte de la
caja de baterias para disminuir la resistencia en la parte inferior del fuselaje, y
la separacion de la capa de aire es media, lo que indica que la estructura se

encuentra en el punto de estabilidad y maxima sustentacion.

Sobre la influencia de las hélices en el flujo de aire que llega al ala, se debe

considerar el sentido de giro, longitud y paso de las hélices, que determinaran
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el radio y espesor de la region rotatoria para el analisis CFD. Las hélices 1345
definen el radio de la region rotacional en 330mm (13in) y el espesor en 30
mm (1.8 in). En la figura 81 se muestra la vista superior del prototipo y el sen-

tido de giro de los motores.

Figura 81. Sentido de giro de las hélices y region rotatoria en prototipo

A continuacion, se realiza una comparativa de la regién de mayor influen-
cia de los multi rotores, en el plano transversal de los tubos de los brazos. En
la figura 82 se muestra la disposicion de velocidades alrededor del prototipo

sin la influencia de las hélices y con la influencia de las mismas.
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(b)
Figura 82. Simulacion de disposicion de velocidades de la influencia de rota-
cion de hélices, a) sin hélices, b) con hélices

De la figura 82 se puede indicar que la influencia de los multirotores se
centra en la resistencia de la aeronave, sin embargo, en la region destacada,
se puede observar que no existe alteracién en el comportamiento del fluido
para el perfil alar debido a la distancia vertical del acople entre el ala 'y la lon-
gitud de los brazos de los motores.

En la figura 83 se muestra una comparacion de velocidades desde la vista
superior del prototipo.

Figura 83. Simulacion de disposicién de velocidades (vista superior), a) sin
hélices, b) con hélices
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3.3. Plan de vuelo

Para realizar un plan de vuelo se debe acceder a la pestafia de navegacion

), se selecciona la opcion afadir (+), se escoge en la pantalla que muestra
el mapa el punto deseado (take off / waypoint / landing) y se configura la mi-
sion.

La figura 78 muestra una misién con 5 puntos, mientras que la tabla 22

muestra los puntos y parametros de dicha mision.

Tabla 23.
Simbolos de una mision planificada en QgroundControl
Simbolo Nombre
H Auto Home
T Take off
1 Waypoint
2 Waypoint
3 Waypoint
L Landing

Figura 84. Mision planificada en QGroundControl V3.0.2
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3.4. Resumen

En el capitulo se indica el analisis de la metodologia aplicada para el desa-
rrollo del disefio del prototipo. El desarrollo del proyecto se lo realiza mediante
la metodologia en V utilizando las respectivas corrientes de especificacion,
desarrollo y pruebas aplicadas al prototipo. Se presenta el disefio detallado
mecanico del ensamble: ala, fuselaje, empenaje, y electronico: seleccion de
autopiloto, motores, radio control, telemetria y baterias. Se muestra también
el proceso de configuracion del autopiloto, el esquema de conexion electro-
nica, la arquitectura interna y de software del UAV, el diagrama de flujo de
funcionamiento y el plan de vuelo para la posterior obtencién de datos. En
cuanto al andlisis estatico se incluye el estudio de la resistencia y material de
los brazos correspondientes al sistema multirotor, regiones que estan someti-
das al mayor esfuerzo. Sobre el estudio de fluidos, se indica el andlisis de
presiones y velocidades del flujo de aire alrededor del perfil alar asi como del
prototipo, al igual que la influencia de los multirotores en el flujo de aire que

genera la sustentacion en la superficie alar.
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Capitulo 4

Implementacion, Pruebas y Re-

sultados

El presente capitulo detalla el proceso de construccion e implementacion
de los componentes mecéanicos y electronicos del prototipo. Se realizan prue-

bas y se muestran los resultados obtenidos del proyecto.

4.1. Implementacién

La implementacion del prototipo inicia con la construccion de los moldes
para el fuselaje, los acoples entre ala —brazo, los soportes de los motores, y
las costillas para la caja de esfuerzos en impresion 3D. A continuacion, las
costillas de soporte mediante corte laser en balsa. La construccion del ala,
fuselaje, brazos, empenaje y ensamblaje se detalla mediante hojas de proce-
sos y planos que se adjuntan en los anexos. Se realizan pruebas del funcio-

namiento del sistema.

4.1.1.Estructura

41.1.1. Fuselaje

Para la construccion del fuselaje, el primer proceso consiste en la impre-
sion 3D de dos moldes hembra que serviran como base para el laminado en

fibra de carbono.

Los moldes fueron realizados en una impresora 3D Anycubic Kossel Delta,
utilizando PLA, con una altura de capa de 0.2 mm, y relleno de 50%, perimetro

externo e interno de 2 capas, como se muestra en las figura 85 y 86.
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Figura 85. Configuracion de la impresora 3D para moldes

Figura 86. Proceso de impresion de moldes de fuselaje

Una vez impresos los moldes, se procede a adherir las partes y seguir el

procedimiento para laminado que se muestra a continuacion:

= Lijar con lija de hierro 120, 180 y lija de agua 240. Figura 87.b.
» Preparar la superficie con Vinil. Figura 87.c.
= Encerar con cera desmoldante, de 7 a 8 capas. Figura 87.c.

= Cubrir con una capa de liquido desmoldante. Figura 87.c.
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Colocar capas de fibra de carbono en superficie de Bagging Film.
Preparar mezcla de resina y acelerante epoxy con la formula.

o 100g de resina

o 1279 de acelerante
Colocar mezcla de resina y acelerante y esparcir en todas las superfi-
cies. Figura 87.d.
Ubicar Bagging Film en superficie plana
Colocar las capas de fibra de carbono formando angulo de 90° entre
cada capa. Figura 87.e.
Colocar tejido de Peel PLY
Colocar capa de Breather Film
Ubicar seccion inferior de valvulas de vacio y manémetro
Cubrir seccién superior con Bagging film
Sellar los bordes con cinta de alta presion (General Sealants Inc.)
Realizar cortes en + en bagging film para acoplar bomba de vacio y
mandmetro.
Ubicar la bomba de vacio y manémetro
Encender hasta alcanzar una presion de 0.7 kg/cm2. Figura 87 f.
Dejar bomba encendida por aproximadamente 2 horas
Apagar bomba y dejar conectado el sistema por aproximadamente 17
horas
Retirar bagging film y capas de Breather film y Peel PLY con cuidado.
Desmoldar la superficie compacta de fibra de carbono. Figura 87.g.

Dejar secar 2 horas a temperatura ambiente.
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Figura 87. Construccion, a) Adhesién de partes del molde, b) lijado de super-

ficies, c) aplicacién de vinil y cera desmoldante, d) aplicacion resina en lami-

nas de fibra de carbono, e) aplicacién laminas de fibra de carbono en molde,

f) sellado hermético y aplicacion de bomba de vacio, g) desmolde, h) corte y
union.
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Los detalles de construccion tales como: dimensiones, material, secuencia
de operaciones, maquinas y herramientas usada, se especifican en las hojas

de procesos adjuntas en los anexos.

4.1.1.2. Empenaje

Para la construccién del empenaje se realiza el siguiente proceso:

= Preparar Honeycomb y cortar fibra de vidrio con guantes (cuidado t6-
xico). Figura 88.a.

= Cortar Bagging Film, Breather film, y Peel PLY.

» Preparar la resina con las cantidades segun la férmula:

o 100g de resina
o 1279 de acelerante. Figura 88.b.

= Ubicar Bagging Film en superficie plana

= Colocar capa inferior de fibra de vidrio. Figura 88.c.

= Colocar mezcla liquida (roja) y esparcir en toda la superficie. Figura
88.c.

= Ubicar la plancha de Honeycomb. Figura 88.d.

= Ubicar capa de fibra de vidrio superior. Figura 88.e.

» Colocar mezcla y esparcir en toda la superficie. Figura 88.e.

= Colocar tejido de Peel PLY

= Colocar capa de Breather Film

= Ubicar seccion inferior de vélvulas de vacio y manémetro

= Cubrir seccién superior con Bagging film

= Sellar los bordes con cinta de alta presion (General Sealants Inc.)

»= Realizar cortes en + en bagging film para acoplar bomba de vacio y
mandmetro.

= Ubicar la bomba de vacio y manémetro. Figura 88.f.

» Encender hasta alcanzar una presion de 0.7 kg/cm2

= Dejar bomba encendida por aproximadamente 2 horas

= Apagar bomba y dejar conectado el sistema por aproximadamente 17
horas

» Retirar bagging film y capas de Breather film y Peel PLY con cuidado.
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» Dejar secar 2 horas a temperatura ambiente
» Proceder a cortar segun forma de estabilizadores. Figura 88.g.

9) h)

Figura 88. Construccion, a) Corte lamina de fibra de vidrio, b) preparacion de
las resina, c) aplicacion de resina en fibra de vidrio, d) aplicacién lamina de
HoneyComb, €) aplicacién de la lamina de vidrio superior y resina, f) aplica-
cion de bomba de vacio, g) corte de los estabilizadores, h) ensamblaje del

empenaje.
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4.1.1.3. Ala

La construccion del ala, se realiza en corte laser de las costillas de soporte
en balsa de 5mm de espesor e impresion 3D en PLA para las costillas de las
cajas de esfuerzos. A continuacion se ubica el larguero inferior y se coloca las
costillas en las posiciones segun el disefio CAD, luego se ubica el larguero
superior y se refuerza cada separacion entre las costillas con pedazos de ma-
dera de balsa. Se recubre todo el costillaje con laminas de balsa de 4mm ad-
heridas al costillaje. Para el borde de ataque se coloca un liston y se procede
a lijar toda el ala con el fin de obtener la superficie superior e inferior totalmente

lisas.

Finalmente se unen los lados derecho e izquierdo del ala, se recubre la
parte central con fibra de vidrio y se recubre toda el ala con Monokote, como
se muestra en la figura 89.

Continua —
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Figura 89. Construccion, a) Impresion 3D costillas, b) corte laser costillas, c)
posicion de largueros y costillas, d) recubriendo de balsa, €) lijado y coloca-
cion de borde de ataque, f) recubrimiento con fibra de vidrio.

41.1.4. Tubos

Para la construccion de los tubos de fibra de carbono, se engrasa un eje
de Y2 pulg, a continuacion se prepara la resina con las cantidades antes men-
cionadas y se lamina todo el eje, se recubre con tejido Peel PLY y se deja
secar por alrededor de 12 horas. Finalmente se desliza el eje (molde) y se
procede a lijar y pulir el tubo de fibra de carbono, como se muestra en la figura
90.

Figura 90. Construccién, a) Laminado fibra de carbono, b) secado de resina
y ¢) lijado y pulido.
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4.2. Pruebas y resultados

Posterior a la implementacion de la estructura mecénica y montaje de ele-
mentos electronicos, se planificaron una serie de pruebas para garantizar el

correcto funcionamiento del prototipo:

= Prueba 1: Control de velocidad de motores a través de autopiloto Pix-
hawk.

* Prueba 2: Control de estabilidad en movimientos frontales y laterales.

» Prueba 3: Funcionamiento del sistema en modo autbnomo a traves de
misiones planificadas

* Prueba 4: Desemperio energético

4.2.1. Prueba 1: Control de velocidad de motores a través de

autopiloto Pixhawk

La primera prueba consiste en realizar la conexion de los elementos elec-
tronicos siguiendo el diagrama antes descrito, ademas de realizar una confi-
guracion inicial del sistema con los parametros generales, tales como el tipo

de frame, configuracion del RC, y dejando los demas valores por default.

En primera instancia, la conexion de sefiales de control se realizd utili-
zando las salidas receptor radio control a la entrada de sefiales de los ESC,
con lo que se comprob6 el correcto funcionamiento de motores, receptor y
transmisor RC. Esta prueba se realiz6 sin montar las hélices por motivos de

seguridad, como se muestra en la figura 91.
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Figura 91. Prueba de control de velocidad de motor con receptor RC y ESC

El siguiente paso consistio en codificar la sefial del receptor RC a traves
del PPM Encoder, las cuales se conectan al puerto “RC” del autopiloto y rea-
lizar el control de velocidad del motor conectando las salidas PWM del auto-

piloto Pixhawk a las entradas de sefial de los ESC.

Figura 92. Control de velocidad de motor a través de sefiales PWM del auto-
piloto Pixhawk Mini

A continuacion, se realiza la conexion de los ESC y motores restantes en
la estructura para realizar la calibracion de los ESC. Aqui se afiade el montaje

de las hélices. Las pruebas se realizaron sin montar el fuselaje y empenaje

debido a la inestabilidad de la aeronave.
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Figura 93. Prueba de calibracion de los ESC

Finalmente, el resto de elementos se ensamblan y se realizan pruebas de

vuelo a baja altura.

Figura 94. Prueba de vuelo a baja altura

4.2.2. Prueba 2: Control de estabilidad en movimientos fronta-
les y laterales
Para controlar la estabilidad en los movimientos frontales y laterales del

prototipo, es necesario configurar correctamente los parametros del controla-

dor. Las variables que se modificaron se indican en la tabla 24.



89

Tabla 24.
Parametros modificados en el controlador
Item Variable Valor Descripcién
1 MC_PITCH_TC 0.25 Constante de tiempo de cabeceo maxima

2 MC_ROLL_TC 0.25 Constante de tiempo de alabeo maxima

3 MPC_MANTHR_MAX 90% Méaximo empuje en modo manual

4 MPC_MAN_P_MAX 35° Maximo angulo de cabeceo en modo manual
5 MPC_MAN_R_MAX 35°  Maximo angulo de alabeo en modo manual

Debido a la considerable distancia de los brazos y la presencia de una
distancia entre el radio cubiertos por las hélices, la minima diferencia de em-
puje produce un movimiento brusco, lo que quiere decir que el sistema era
muy sensible, por lo que los pardmetros se modificaron para dar un tiempo de

respuesta mas lento y angulos maximos mas pequefios.

En la figura 89 se aprecia al prototipo estabilizado en modo HOLD.

Figura 95. Prototipo estabilizado en hovering

4.2.3.Prueba 3: Funcionamiento autbnomo y obtencién de da-
tos por telemetria
El funcionamiento del sistema para vuelo autbnomo se realiza a travées de

misiones planificadas en QgroundControl, que se ejecutan en la aeronave

cuando se activa el modo MISSION.
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La prueba realizada considera una mision con una trayectoria cuadrada,
con una velocidad de crucero x/y de 5m/s, velocidad de despegue de 1.5 ms/s
y velocidad de aterrizaje de 0.5 m/s, planificada como se indica en la tabla 25.
La mision se realiza en un area abierta de la Universidad de las Fuerzas Ar-
madas — ESPE; en la figura 90 se indica los puntos de la trayectoria a seguir.
En la figura 96 se muestra al prototipo ejecutando la misién.

Tabla 25.
Planificacion de la mision para prueba 3
Simbolo  Nombre Altitud relativa Distancia a
(m) punto previo (m)
H Auto Home 0 0
T Take off 5 162
2 Waypoint 0 229
3 Waypoint 0 16.97
4 Waypoint 0 229
L Landing 4.9 15.97

Figura 96. Mision realizada en la Universidad de las Fuerzas Armadas -
ESPE
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Figura 97. Ejecucion de mision en Universidad de las Fuerzas Armadas —
ESPE

Los datos se obtienen a través de la telemetria bajo el protocolo de comuni-
cacion MAVLIink, y se almacenan en el equipo como archivos .mavlink, com-
patibles con software de andlisis de telemetry log (APM Planner). En la figura
98 se muestran los valores de velocidad en eje x y velocidad en eje y obteni-

dos durante la mision.

10019999970 7
0126801794 ‘

X 0% 0.
zzzzz

Figura 98. Velocidad en eje x y eje y en visualizador de archivos log APM
Planner v2.0.24
Para la estimacion de posicion se analizan los datos de geo posiciona-

miento global de latitud y longitud de la aeronave. Para latitud, se considera
el tramo desde el punto T hasta 2, mientras que para el andlisis de variacién

de longitud, se analiza el tramo de 2 a 3.

La tabla 26 muestra el calculo del error cuadratico para los valores de lati-
tud igual a 5.547x10".
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Tabla 26.
Error cuadratico medio (ECM) para latitud
Latitud
Error
Valor Valor
o N2
# Dato esperado (°) medido (°) abs(oo;uto (x; — %) (x; — %)

1 -0.3157909 -0.315826 3.51E-05 3.04E-06 9.2416E-12
2 -0.3158378 -0.3158746 3.68E-05 4.74E-06  2.24676E-11
3 -0.3158883 -0.3159601 7.18E-05 3.974E-05 1.57927E-09
4 -0.3159664 -0.3159706 4.2E-06 -2.786E-05 7.7618E-10
5 -0.315966 -0.3159536 1.24E-05 -1.966E-05 3.86516E-10
Promedio  3.206E.05 (i —X)? 5.54734E-10

n

La tabla 27 muestra el célculo del error cuadratico para los valores de lon-
gitud igual a 4.908x107".

Tabla 27.
Error cuadratico medio (ECM) para longitud
Longitud
Error
Valor Valor
# Dato esperado (°)  medido (°) absg;uto (x; — %) (x; — %)
1 -78.4452765  -78.4452732 3.3E-06 -2.156E-05  4.64834E-10
2 -78.4452644  -78.4452481 1.63E-05 -8.56E-06  7.32736E-11
3 -78.4452368  -78.4451944  4.24E-05 1.754E-05  3.07652E-10
4 -78.4451754  -78.4451166 5.88E-05 3.394E-05 1.15192E-09
5 -78.4451075  -78.445104 3.5E-06 -2.136E-05  4.5625E-10
_ 2
Promedio  2.486E-05 2%~ %)" 4.90786E-10
n

4.2.4. Prueba 4. Desempefio energético

Para el célculo de tiempo de vuelo aproximado se recure a las férmulas
siguientes:

Capacidad bateria (Ah) * Voltaje (V) * 60 min
Consumo total (W)

Tiempo de vuelo (min) =

(18)

Consumo total motores(W) = 4 - Consumo cada motor(W)  (19)

Consumo cada motor (W) = Voltaje (V) - Corriente (A) (20)



93

El sistema energético utiliza baterias 4S (14.8 V), y segun la hoja de datos
de los motores ARRIS 3508 700kV, se consumen 6A promedio al 62.5% de

potencia.

Se afiade, ademas, los 2A de corriente utilizados por el hardware abordo,
obteniendo una corriente total de 26A, lo que representa un consumo total de
384.8 W. Se utilizaron 2 baterias de 3500 mAh en configuracién paralela, por

lo que se considera una capacidad aproximada de 7Ah.

A través de la ecuacion 18, se obtiene un tiempo de vuelo de 16.15 minutos

aproximadamente.

La figura 99 muestra el tiempo de vuelo de acuerdo con los datos obtenidos

por telemetria a través de la variable BATTERY_STATUS.battery_remaining.

Figura 99. Porcentaje de bateria restante vs tiempo en segundos en APM
Planner Log Graph

Las baterias de Li-lon tienen una caida de voltaje alta en el tiempo de inicio
gue se estabiliza posteriormente. Para obtener el tiempo de vuelo, se consi-
deran las regiones donde la gréfica decrece. Las regiones planas correspon-
den a tiempos muertos como transporte o preparacién. La bateria estuvo ac-
tiva por 1975 segundos (33 minutos) y 1081 segundos en vuelo (18.016 mi-

nutos).

Con los datos obtenidos, se obtiene un aumento en el tiempo de vuelo co-

rrespondiente al 11.55%.
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4.2.5. Andlisis del disefo del ala

Los valores calculados de sustentacion, arrastre y momento de cabeceo del
ala fueron comprobados en el software de analisis aerodinamico FoilSim Ill,
mostrados en la figura 100, bajo las siguientes condiciones.

= Altitud con respect al nivel del mar: 2975 m

= Angulo de ataque: 7° (angulo relativo entre incidencia del ala e inclinacion
calculada por el sistema multi rotor)

= % curvatura del perfil alar: 5.2
» Cuerda: 0.2 m
» Envergadura: 1.2 m

= Velocidad relativa entre fluido y aeronave: 12.5 m/s

Foilgim Il Units: m

Input Student  Version 1.5b Qutput

Flight | Shape | Probe | Gages ‘

Size | Analysis | Geometry | Data ‘

Select Plot | Plot |

Rescale
[Fossae ] o Resale

d)

Figura 100. Analisis del ala, a) Comportamiento visual del sistema, b) sus-

tentacién, arrastre, numero de Reynolds y relacién L/D, c) gréfica velocidad
en km/h vs %cuerda, d) grafica presion en kPa vs %cuerda

La tabla 28 muestra la comparacién y porcentaje de error en los célculos

de sustentacion y arrastre teéricos y simulados.
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Tabla 28.
Calculo del error relativo para fuerza de sustentacion y arrastre
Variable Valor te6- Valor simu-  Error abso- Error rela-
rico (N) lado (N) luto tivo (%)
Sustentacién 22.3969 23 0.6031 2.62217391
Arrastre 3.0099 3.117 0.1071 3.43599615

Se observa que el error relativo es inferior al 5%, por lo que se considera

que el disefio cumple con los requerimientos propuestos.

4.2.6. Modelamiento Matematico

Para el modelamiento matematico se utiliza un método de aproximacion

numeérica considerando multiples sistemas SISO (Single Input Single Output).

Se considera al controlador interno como un elemento capaz de mantener
los angulos deseados y velocidades lineales sin la complejidad de un modelo
estandar. La figura 101 muestra los tipos de movimientos de un avion.

Perpendicular axis

\ g™
N

Center of gravity

Longitudinal axis

Roll ]
Lateral axis

Pitch
Figura 101. Movimientos de la aeronave, pitch (cabeceo), roll (alabeo) y yaw
(guifiada).
El modelamiento relaciona:
= Velocidad en eje X vs Angulo de cabeceo (Pitch)

= Velocidad en eje Y vs Angulo de alabeo (Roll)
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» Velocidad en eje Z vs Altura relativa del prototipo

= Velocidad de guifiada vs Angulo de guifiada (Yaw)

426.1. Datos obtenidos de telemetria

Los datos obtenidos se almacenan en archivos log de telemetria MavLink
receptados en el software QGroundControl, como se muestra en la figura 102.
Durante el vuelo, la mision fue ejecutada tres veces para obtener mejores re-
sultados y luego se replicé el movimiento con el radio control en modo estabi-

lizado.

""fi } ]

| 11\ s "
| W |
l;"r 'x',‘( ViVA“’.\\(h\‘r "‘A‘V')VJ‘}“.
|

\ |
: il (il
1 o | | K ‘-,»z;d) o
M| . \}1 Hioodh, (L

Figura 102. Gréfica de los datos log de telemetria de velocidad en eje Y vs
angulo de alabeo realizados en APM Planner 2.0.24 con la regiones de inte-
rés marcadas, misiones (gris), RC modo estabilizado (rojo) y mision seleccio-

nada (negro).

La regidn seleccionada tiene un grupo de datos mas estable debido a las
condiciones de viento, por lo que los andlisis siguientes se basaran en esta

region del gréfico.

La figura 103 muestra los ejes coordenados del prototipo considerando la
orientacion de la Unidad de Medicion Inercial (IMU).
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Figura 103. Ejes coordenados x/y/z del prototipo

4.2.6.2. Velocidad en eje x vs angulo de cabeceo

La velocidad lineal en x y el angulo de cabeceo son variables principales
en el analisis en vuelo hacia adelante debido a la relacion directa con la velo-
cidad de crucero. Con el fin de analizar los pardmetros, la figura 104 muestra
las sefales de entrada y salida.

_ Tk

FJ“JLI ‘—LJ L B

Figura 104. Sefal de salida de velocidad en eje x (arriba), sefial de entrada
del angulo de cabeceo (abajo)

Funcién de Transferencia
Se seleccion6 métodos de identificacion con analisis continuo en el domi-

nio del tiempo con estimacion de funcion de transferencia. La figura 105 mues-

tra la sefial original de salida y la salida simulada.

_ 0.2101s% — 0.005987s + 0.0144 (21)
" 564 0.385955 + 0.48725% + 0.0995s3 + 0.0561252 + 0.003729s + 0.001127

Tf
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Figura 105. Sefal original de salida (negro), sefial simulada de salida (azul)
para velocidad en eje x

4.2.6.3. Velocidad en eje y vs angulo de alabeo

La velocidad en el eje Y y el angulo de alabeo se relacionan con la estabi-
lidad lateral del sistema. Para analizar los parametros, la figura 106 muestra

los datos de sefial de entrada y salida.

Input and output signals

_a: ‘t|L e Nl |r— T -
¥ I e | I ]

Figura 106. Sefial de salida de velocidad en eje y (arriba), sefial de entrada
del angulo de alabeo (abajo)

Funcién de Transferencia
Se seleccion6é métodos de identificacion con analisis continuo en el domi-
nio del tiempo con estimacion de funcion de transferencia. La figura 107 mues-

tra la sefial original de salida y la salida simulada.

—0.1079s2% + 0.02002s — 0.003025 ( )

Tf =
f 56+ 0.2433s5 + 0.4292s* 4 0.0531s3 4 0.0459s2 4+ 0.00071s + 0.0005716
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Figura 107. Sefial original de salida (negro), sefial simulada de salida (azul)
para velocidad en eje y

4.2.6.4. Velocidad en eje z vs altitud

Para analizar los parametros, la figura 108 muestra los datos de sefial de

entrada y salida.

T s

so00
T T T T — —
4000

2000

1000

1000
o

Figura 108. Sefial de salida de velocidad en eje z (arriba), sefial de entrada
de altitud (abajo)

Funcién de Transferencia
Se seleccioné métodos de identificacidon con analisis continuo en el domi-
nio del tiempo con estimacion de funcion de transferencia. La figura 109 mues-

tra la sefial original de salida y la salida simulada.

_ —0.0007482s° — 0.000002615s* — 0.00005317s% + 0.000008268s% + 0.000001498s + 0.0000002481 (23)
- 554 5.45s% 4 1.758s3 + 0.6638s2 + 0.1224s + 0.0000002109
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Figura 109. Sefal original de salida (negro), sefial simulada de salida (pur-
pura) para velocidad en eje z

4.2.6.5. Velocidad rotacional de guifiada vs angulo de guifiada

Con el fin de analizar los parametros, la figura 110 muestra los datos de

entrada y salida preparados para el analisis.

Ingut and output signals

Time

Figura 110. Sefnal de salida de velocidad rotacional de guifiada (arriba), se-
fal de entrada de angulo de guifiada (abajo)

Funcién de Transferencia
Se seleccion6é métodos de identificaciéon con analisis continuo en el domi-
nio del tiempo con estimacion de funcion de transferencia. La figura 111 mues-

tra la sefial original de salida y la salida simulada.
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Tf = —0.02006s° + 2.8285* — 3.9565% + 5.6465% — 0.8336s + 0.6348 (24)
f= s5 +2.571s* + 7.109s3 4 4.159s2 + 1.061s + 0.5744

|
10

Figura 111. Sefial original de salida (negro), sefial simulada de salida (azul)
para velocidad rotacional de guifiada

4.2.6.6. Influencia del ala fija

La influencia del ala fija depende de los valores de presion dinamica (q) y
coeficiente de sustentacion (Cl). Para nuestro caso, puede expresarse en fun-
cion del angulo pitch y la velocidad lineal en el eje X.

Los valores de la IMU (Inertial Measurement Unit) para el &ngulo pitch se

encuentran en el rango de -3.86 a 3.86 para angulos entre -45° y 45°. Consi-

derando al angulo de ataque como una variable “x”:
x =20 —12.02 - Pitch (25)
El coeficiente de lift es un coeficiente aerodinamico adimensional caracte-

ristico de un perfil alar bidimensional que depende del angulo de ataque.
La curva puede ser descrita con una aproximacion polinomial de tercer

grado, que se indica en la figura 112.
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Figura 112. Coeficiente de sustentacién vs angulo de ataque para perfil alar
FX63-120 (azul) y aproximacién polinomial de tercer grado (rojo)

Cl = —0.0005x3 + 0.0048x2 + .1384x + 0.1854 (26)
La presion dinAmica esta asociada con la velocidad relativa de la aeronave

y la densidad del fluido:

q = 0.4328 - v? (27)
La fuerza de sustentacion se relaciona con la presiéon dinamica, el coefi-

ciente de sustentacion y la superficie alar.

L=024-q-Cl (28)

El diagrama de blogues para la fuerza de sustentacion se muestra en la

figura 113.
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Figura 113. Diagrama de bloques del analisis de fuerza de sustentacion

4.3. Resumen

En este capitulo se detalla la implementacion del prototipo comenzando con

la construccion de la estructura de la aeronave. Las hojas de procesos se

muestran en el apartado de anexos, conjunto con los planos necesarios para

cada operacién. A continuacién se muestran pruebas y resultados, mencio-

nando las métricas de evaluacion, el desarrollo de cada prueba y discusién de

los resultados obtenidos a lo largo de cada proceso.

Se indican los errores obtenidos con respecto a los valores ideales de disefio

desde las fuerzas de sustentacidon y arrastre, con un error relativo del 3%,

hasta el error medio cuadratico del posicionamiento autbnomo de la aeronave,

siendo menor a 0.01.
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Capitulo 5

Conclusiones, Recomendacio-

nes y Trabajos Futuros

En el presente capitulo se indican las conclusiones y recomendaciones

fruto de las pruebas realizadas para el prototipo. Se indican ademas, propues-

tas de trabajos futuros asociados al presente trabajo.

5.1.

Conclusiones

Se disefd y construyé un prototipo UAV multirotor de mini escala capaz
de aprovechar las ventajas aerodinamicas de ala fija aumentando el
tiempo de vuelo en un 11.55% con respecto a una configuracion de
cuadricéptero estandar, debido al consumo reducido de potencia de los
motores y el menor voltaje de corte permitido por las baterias de Li-lon
de 2.5V por celda.

Se desarroll6 el disefio estructural y aerodindmico del prototipo reali-
zando andlisis estaticos de los componentes sometidos a mayor carga,
asi como el estudio del comportamiento dinamico del fluido al entrar en
contacto con el sistema, verificando que la propulsién rotacional gene-
rada por las hélices no interfiere con el flujo de aire dirigida hacia la
superficie alar.

Se analizé6 el controlador Pixhawk, cuya programabilidad y compatibili-
dad con sistemas operativos abiertos permite la modificacion de los pa-
rametros asociados con el control de una aeronave, permitiendo man-
tener la estabilidad del prototipo con los cambios realizados en su es-

fructura.
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Se determind los parametros del controlador mas adecuados para la
correcta implementacion del ala fija en el sistema, identificando que el
tiempo de respuesta del sistema de control debe ser mas alto, ya que
la estabilidad lateral del controlador se ve complementada por las su-
perficies del empenaje.

Se evalud el desempefio del prototipo, identificando que durante el
vuelo a la velocidad de entrada en pérdida el prototipo planea per-
diendo altitud en pasos mas lentos comparado con un sistema multi
rotor convencional, alta maniobrabilidad desde la estacion en tierra con
el control RC, alta exactitud en geolocalizacion durante misiones pre-
programadas para vuelo autbnomo, pero presenta inestabilidad ante

alteraciones externas como vientos cruzados.

Recomendaciones y trabajos futuros

Se recomienda implementar superficies de control en el ala 0 empenaje
del prototipo con el fin de realizar una conmutacién en el modo de
vuelo, permitiendo que para trayectorias amplias se utilice control Uni-
camente de ala fija.

Se recomienda aminorar el volumen de la caja del hardware vy el largo
de los brazos para disminuir el esfuerzo flector en las uniones y los
desplazamientos verticales en el extremo libre de los tubos, reduciendo
vibraciones y evitando alteraciones en la estabilidad ante vientos cru-
zados.

Se plantea aplicar los principios aerodinAmicos en sistemas multi rotor
de carga, permitiendo usar la fuerza de sustentacion generada por el
ala combinada con el empuje de las hélices para alcanzar una carga
atil mayor.

Se plantea implementar en el prototipo sistemas de vision artificial para
generacion de mapas en entornos abiertos.

Para el desarrollo de trabajos futuros se puede implementar superficies

de control en el ala 0 empenaje del prototipo con el fin de realizar una
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conmutacion en el modo de vuelo, permitiendo que para trayectorias

amplias se utilice control Unicamente de ala fija.
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