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RESUMEN

El presente trabajo tuvo como objetivo el disefio de un Vehiculo Aéreo no Tripulado (VANT) de
tipo multirotor con capacidad de carga de hasta un kilogramo - que puede representar una cdmara
0 sensores para el monitoreo de una variable en especifico. En la primera parte se hizo una revision
de la bibliografia y estado del arte de los sistemas aereos no tripulados. Luego, se procedio a
definir los requisitos para el disefio de la unidad. Debido a que el desarrollo de estos equipos es
reciente, no existen publicaciones o libros que detallen una metodologia para la seleccién de los
componentes, por lo que en esta tesis se disefio e implementd una propia que permitio seleccionar
el sistema de propulsion éptimo que incluye los motores, las hélices y las baterias. En la siguiente
etapa se disefid la estructura para alojar a todos los componentes del VANT. Se realizé una
simulacién de las cargas para evaluar la resistencia, aerodindmica y vibraciones del VANT
mediante un software de elementos. Los resultados fueron positivos, por lo que se puede asegurar

un correcto funcionamiento ante una futura implementacion.

Finalmente, el resultado de este trabajo culmind con una lista de componentes, planos y un
presupuesto de alrededor de $6300 en los que se incluye los costos de materiales, disefio de
ingenieria y manufactura. EI VANT disefiado tiene como dimensiones generales 1014x1007x200
mm, tiene un peso de alrededor de los 7.5 kg y esta en capacidad transportar consigo una carga

de un kilogramo con vientos de hasta 8 m/s.
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INTRODUCCION

El término “Vehiculo Aéreo no tripulado” (VANT) o Drone se emplea para designar al conjunto
de aeronaves que no llevan tripulantes a bordo y cuyo control es remoto o auténomao. Este tipo de
aeronaves comprende desde aviones hasta helicopteros de uno o mas rotores impulsados con
motores eléctricos o de combustion. Como muchas otras invenciones revolucionarias, estas
aeronaves tuvieron sus inicios dentro del ambito militar. Sin embargo, desde el afio 2000, se ha
dado una creciente popularizacion de los VANT impulsada por una serie de mejoras técnicas y
dréastica reduccion de precios en los diversos componentes usados en estos vehiculos. Esto ha

permitido su popularizacién como juguetes y herramientas para investigacién. (Pounds, 2007).

La principal ventaja aparente de los VANT es su capacidad de ejecutar misiones sin necesidad de
exponer a un piloto humano. Este fue el principal impulso para su desarrollo en aplicaciones
militares como reconocimiento y despliegue de ataque aéreos. Por otro lado, el avance de la
tecnologia permitié la miniaturizaciéon de diversos componentes, con lo que se pudo disefiar
VANTS a menores escalas que sus versiones tripuladas, con las ventajas que esto conlleva. Entre
estas se puede mencionar una gran reduccién de costos de fabricacién y operacién, mayor
eficiencia, facilidad de despegue (no se requiere una gran pista de aterrizaje o permisos especiales)

y obviamente portabilidad. Por tal motivo, los VANT han empezado a ser usados de manera
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intensiva en tareas que antes solamente se realizaban con aviones o helicopteros tripulados tales
como fotografia aérea, fotogrametria, vigilancia aérea, conservacion de fauna y flora, evaluacion
de desastres, agricultura de precision, inspeccion de estructuras altas como chimeneas o torres de

alta tension, entre otras.

Dentro de los tipos de VANT, los multirotores han ganado popularidad en los Gltimos afios debido
a la gran versatilidad que ofrecen. Por un lado, tienen la capacidad de mantenerse en un punto fijo
y despegar/aterrizar de manera vertical (Vertical Take Off and Landing — VTOL) tal como lo
hacen los helicopteros. Por otro, son mecanicamente simples debido a que sus hélices son rigidas
- no tienen un plato mecanico como en los helicopteros — por lo que los multirotores son
mecanicamente mas robustos y requieren menos mantenimiento. Las hélices de estos multirotores
pueden ser méas pequefias que las utilizadas en un helicoptero debido a que en conjunto pueden
generar el mismo empuje. Esto permite que sean més compactos y que puedan trabajar en espacios
mas confinados. Sin embargo, esta disminucion en el tamafio de las hélices reduce la eficiencia
aerodindmica. Por tal motivo, es de suma importancia optimizar el disefio para minimizar este

inconveniente.

En los Gltimos afios han aparecido diversos fabricantes de VANTS, especialmente del tipo
multirotor. Los modelos disponibles se ofrecen con caracteristicas muy generales, de manera que
estos puedan abarcar el mayor porcentaje del mercado. Sin embargo, el punto de operacion esta
definido por el tipo de carga que el usuario final instalara en el VANT. Esto implica que no
siempre el VANT trabajara en su punto de operacién 6ptimo, lo que lleva a plantear cual seria el
disefio méas 6ptimo para determinado tipo de carga, bajo determinadas condiciones de operacion.
Para resolver esta interrogante se plantea el siguiente trabajo de tesis, cuyos objetivos se detallan

en el siguiente parrafo.

El objetivo general de esta tesis es disefiar un Vehiculo Aéreo no Tripulado de cuatro rotores
capaz de transportar una carga util de un kilogramo con un volumen méximo de 20x20x20 cm y

en condiciones de viento de hasta 20 km/h. Para lograr esto se propone lo siguiente:

e Hacer una revision de los tipos de multirotor existentes, destacando las ventajas y
desventajas de cada uno.

e Investigar los principios de funcionamiento de las hélices, motores eléctricos y baterias.

e Especificar los requerimientos técnicos para un vehiculo aéreo no tripulado de tipo

multirotor.
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Crear una base de datos de motores y hélices para multirotores con datos pertinentes tales

como velocidad de rotacion, corrientes, potencia, eficiencia y fuerza de empuje.

¢ Proponer una metodologia integral que permite seleccionar el sistema de propulsién del
VANT que consta de motores, hélices y baterias.

¢ Disefiar la estructura mecanica del VANT multirotor con los componentes seleccionados.

e Dibujar los planos de ensamble y fabricacion.

e Realizar la estimacion de costos y presentarlos en un presupuesto.

Estas tareas especificas seran desarrolladas en los siguientes capitulos. A continuacion se describe

cada uno de estos:

El capitulo 1 inicia presentando la definicion de un vehiculo aéreo no tripulado, resefia histdrica
y aplicaciones. Luego, se hace un enfoque en los VANT multirotores y las ventajas que presentan

frente a otras aeronaves.

El Capitulo 2 muestra la lista de requerimientos para el disefio mecanico que involucra la
capacidad de carga, condiciones ambientales de trabajo, dimensiones, peso maximo y costos.

Luego, se plantea un concepto preliminar del VANT en base a los requisitos.

En el Capitulo 3 muestra el desarrollo de una metodologia que permite seleccionar la combinacién
mas adecuada para el sistema de propulsion del VANT multirotor: hélices, motor y baterias. Una
serie de algoritmos utilizan la informacion de una base de datos elaborada especificamente para
esta tesis y en base a los requerimientos de disefio se itera hasta Ilegar a la condicién de

convergencia.

El Capitulo 4 esta centrado en la seleccion de componentes del VANT multirotor con la
metodologia desarrollada en el Capitulo 3. Los valores iniciales se establecen a partir de los
requerimientos de disefio y luego son introducidos al algoritmo. En base a los resultados y las
restricciones establecidas por el disefio, el programa selecciona los motores, hélices y bateria
adecuados. Finalmente, se escogen los otros componentes involucrados en el control electrénico
y estabilizacion del VANT.

El Capitulo 5 involucra el disefio mecénico de la estructura que integra, protege y articula los
diversos componentes seleccionados en el capitulo anterior. Ademas, se muestran los célculos de

resistencia, aerodindmica y vibraciones que sustenta la funcionabilidad del cuadricéptero.

Finalmente, en el Capitulo 6 se listan los planos de ensamble y despiece, asi como un estimado

del costo del disefio y fabricacién del VANT.
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A traves de esta tesis se busca crear un documento de referencia que simplifique la seleccion de
componentes VANTSs multirotor y que al mismo tiempo permita estimar la potencia, eficiencia y
autonomia de vuelo. De esta manera, el disefiador puede enfocarse en resolver otros problemas
teniendo la seguridad de que utiliza la mejor combinacién de hélices, motores y baterias
disponibles. Posterior a este trabajo, se apunta a crear un programa que pueda ser utilizado por
personas no necesariamente familiarizadas con los fundamentos técnicos utilizados en los

calculos.
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CAPITULO 1
ANTECEDENTES

En este capitulo se empieza definiendo el término vehiculo aéreo no tripulado o Drone. Luego,
se hace una clasificacion segun el principio de sustentacion: de ala fija (aviones) o de ala rotatoria
(helicopteros). Se explican las ventajas y desventajas de cada uno. Después, se da una breve resefia
del desarrollo de los VANT. Lo que resta del capitulo se centra en los VANT multirotores, en
donde se explica su principio de sustentacion y control, asi como sus ventajas frente al
convencional y conocido helicoptero. Finalmente se da a conocer los diversos componentes

necesarios para su funcionamiento.

1.1 Vehiculos aéreos no tripulados (VANT)

Un “Vehiculo Aéreo no tripulado” (VANT) o Drone es una aeronave que no lleva tripulantes y
gue se controla remotamente o de manera auténoma. El rango de tamafios abarca desde aquellas
a escala real - similar a las tripuladas - hasta aquellas en miniatura. La propulsion de estos varia
segun los requerimientos y puede abarcar desde motores diésel, motores a reaccion hasta motores
eléctricos. Tanto vehiculos de ala fija (aviones) como de alas rotatorias (helicopteros) han sido

puestos en servicio.

Los VANT en sus inicios se crearon con propositos militares (Figura 1-1). Sin embargo, el avance

de la tecnologia, la disminucion de costos y el mercado de consumidores aficionados al radio
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control han impulsado notablemente su comercializacion y usos en el rubro civil. La principa
ventaja aparente de los VANT es el potencial de ejecutar una gran variedad de tareas sin poner en
riesgo la vida de los pilotos. Por ejemplo, un VANT puede usarse para inspeccionar lineas de alta
tension vivas, tarea que en la actualidad aun se hace utilizando helicopteros tripulados (Jones,
2005). Las aeronaves auténomas tienen también aplicaciones en la mineria, industria de la
construccion y agricultura, las cuales actualmente no utilizan vehiculos tripulados a escala real

debido al alto costo

En la actualidad es posible disefiar vehiculos aéreos de escala reducida los cuales son muy
convenientes debido a su portabilidad y habilidad para trabajar en lugares confinados
(Bouabdallah, Samir, 2004). Esto es posible gracias al avance de la miniaturizacion de sensores
utilizando tecnologia MEMS, mejores baterias y técnicas de control mas sofisticadas.

Figura 1-1: General Atomics MQ-9 Reaper®

1 http://en.wikipedia.org/wiki/General_Atomics_MQ-9_Reaper. Drone utilizado por las Fuerzas Aéreas de los EEUU
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1.2 Contexto historico del desarrollo de los VANT

El desarrollo de los VANT siempre ha ido de la mano con las tecnologias que permitiesen el
control y estabilizacion de estas aeronaves. En los principios del afio 1917, Elmer Sperry
construyd una aeronave capaz de autoestabilizarse utilizando giroscopios, barémetros y controles
accionados por servomotores. Luego de un despegue asistido por una persona, el “Hewitt-Sperry
Automatic Airplane” era capaz de volar de manera autdnoma una distancia de 48 km y lanzar una
bolsa de arena en un didmetro de 3.2 km del blanco predeterminado. EI primer vuelo totalmente
no tripulado se dio en el afio 1918 con el “Curtis-Sperry Flying Bomb” el cual despegd desde un

automavil en movimiento y recorrié una distancia de 900 m.

El comienzo de la segunda guerra mundial en 1939 renové el interés en las bombas teledirigidas.
Los avances tecnoldgicos en radiocomunicacion, television y control giroscépico permitieron
producir armas mas sofisticadas, pero con resultados mixtos. Los aliados se enfocaron en disefiar
bombarderos radio-controlados utilizando video-telemetria por medio de camaras dispuestas en
la punta de la aeronave y la cabina de vuelo. Estos intentos tuvieron poco éxito. Las bombas
volantes, especificamente la V-1 (Figura 1-2), tuvieron gran notoriedad debido a su participacion
en el Blitz sobre Londres. Los V-1 utilizaban un péndulo, giréscopo y barémetro. Un anemémetro
colocado en el frente estimaba la distancia recorrida e indicaba el momento para que la bomba
cayera. En la practica, el V-1 era poco preciso; sin embargo, fue responsable de cerca de 6000

victimas mortales.

Un logro notable luego de la guerra fue el QH-50 Gyrodyne (Figura 1-3), el primer helicéptero
no tripulado. Fue desarrollado como un arma antisubmarinos ante un ataque inminente por los

afios 1950. El QH-50 era piloteado desde los barcos y utilizaba los giroscopios para estabilizarse.

En la actualidad, las aeronaves robdticas combinan modernas computadoras con tecnologia
originalmente desarrollada para drones militares y misiles crucero. La mejora en los procesadores,
sensores micro electro-mecanicos (MEMS) y camaras han permitido que los VANT se

introduzcan en diversas actividades civiles.

2 Adaptado de (Pounds, 2007)
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Figura 1-3: QH-50 Gyrodyne

1.3 Principios de sustentacion de aeronaves

Las aeronaves se pueden clasificar segin su principio de sustentacion generalmente en dos
grandes grupos. La primera categoria agrupa a los denominados “ala fija”, conocidos
comunmente como aviones. Para generar sustentacion se requiere que el aire tenga una velocidad
relativa respecto al perfil de las alas, lo cual genera un campo de baja presion en la parte superior
y una de alta presion en la parte inferior. Como resultado, se genera una fuerza hacia arriba,

denominada fuerza de sustentacion (Figura 1-4). La segunda categoria es denomina de ala

3 http://freespace.virgin.net/richard.wordsmith/roc/EDRWGV1.JPG
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rotatoria, siendo los helicopteros los principales representantes. La rotacion de la helice genera
un campo de velocidades en las aspas. EI cambio de velocidad sobre los perfiles de las aspas
genera una fuerza de sustentacion en cada una de estas que sumadas dan una fuerza de

sustentacion reducidas al eje del rotor (Figura 1-5).

Cada uno de estos principios tiene ventajas y desventajas. Los aviones presentan una mayor
eficiencia respecto a la distancia recorrida versus el combustible consumido. Ademas, son
generalmente mas rapidos que los helicopteros. Sin embargo, los aviones tienen la principal
desventaja de requerir una pista de despegue y aterrizaje preparada, lo cual restringe su
versatilidad. En cambio, los helicopteros requieren menos area para el despegue y aterrizaje, la
cual no necesariamente tiene que haber sido preparada con anterioridad. Asociado a esto, los
helicopteros no requieren un movimiento relativo a tierra para generar sustentacion, por lo que
pueden mantenerse en un punto fijo en el aire. Esto es fundamental para tareas de inspeccién o

rescate de personas.

Finalmente, se debe mencionar que la eleccion del tipo de aeronave a utilizar dependera de la
tarea a realizar. En la actualidad, ambos tipos de aeronaves presentan una gran ingenieria

desarrollada; por lo que no es preciso decir que una de estas es técnicamente superior a la otra.

Lift
5 High speed,
T reduced pressure
> il
" —
Aerofoil

B e

> < LN
' \ L'
> - 14

Low speed,
increased pressure

Figura 1-4: Perfil aerodinadmico de un ala de avién*

4 http://theengineerspulse.blogspot.com/
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Figura 1-5: Sustentacion de un helicéptero®

1.4 Vehiculo aéreo no tripulado (VANT) de multiples rotores o multirotor

Figura 1-6: Aeryon Labs SkyRanger®

Los multirotores son una clase de VANT propulsado por dos 0 mas alas rotatorias o rotores
(Figura 1-6). A diferencia de los helicopteros, los multirotores utilizan por lo general hélices de
angulo de ataque (pitch) fijo’. Para explicar los principios de funcionamiento de los multirotores
se tomara como ejemplo los cuadricopteros (Figura 1-7), cuyos principios pueden escalarse para
a otros VANT de seis, ocho y mas rotores de nimero par. Los cuadricopteros disponen de cuatro
motores, generalmente dispuestos simétricamente respectos de un centro geométrico. Dos de

estos motores giran en direccion horaria y los otros dos en direccién antihoraria de manera de

5 http://www.copters.com/
6 http://www.aeryon.com/products/avs/aeryon-skyranger.html
" M. Cutler del MIT disefio un cuadricoptero con hélices de angulo variable. Sin embargo, es un caso aislado y experimental.
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contrarrestar el torque (Figura 1-7-
velocidad angular de los motores. Para desplazar el cuadricdptero hacia adelante, se genera mayor
empuje en la parte posterior y menor en la parte delantera. Esto hace que el cuadricoptero se
incline y se genere una fuerza resultante hacia adelante (Figura 1-7-a). Para lograr el giro sobre
su sitio, se incrementa la velocidad de dos de los motores que giran en una misma direccion y se
reduce la velocidad de los otros a fin de que el empuje vertical se mantenga constante, pero se

logre un torque que gire el VANT (Figura 1-7-b).

Lo que motiva el uso de los multirotores frente a un helicéptero no tripulado? es la confiabilidad
y la portabilidad. Un helicéptero depende de un complejo mecanismo para lograr todos los
movimientos. Esto se logra utilizando un plato mecénico el cual gira las palas ciclicamente
(Figura 1-8). Los platos son mecanismos complejos que operan a altas velocidades y en un
entorno con vibraciones lo cual aumenta la probabilidad de falla si no se da un mantenimiento
constante (Pounds, 2007). En cambio, los multirotores al utilizar hélices fijas y generalmente
motores eléctricos tienen menor posibilidad de fallar mec&nicamente. EI mantenimiento es méas
sencillo y econémico, lo cual es un factor fundamental para un uso civil. Para finalizar, la
portabilidad es inherente al disefio debido a que no es necesario utilizar hélices de gran tamafio
para producir el mismo empuje. Las hélices mas pequefias a su vez aumentan la velocidad de

reaccion del VANT, debido a una menor inercia de estas.

Figura 1-7: Movimiento de un cuadricéptero (Pounds, 2007)

8 Yamaha R-max es un helicoptero a escala que funciona a gasolina. Tiene un costo de aproximadamente $100000 .
http://rmax.yamaha-motor.com.au/
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Figura 1-8: Plato de rotor de un helicoptero. ( Bramwell, George Done y Balmford, David, 2001)

1.5 Componentes de un multirotor propulsado con motores eléctrico

A continuacion describen los principales que componen un multirotor que utiliza motores
eléctricos. Los motores eléctricos son una alternativa méas convenientes frente a los motores de
combustion interna debido a su mayor confiabilidad (menor cantidad de piezas mdviles) y su

menor mantenimiento.

a) Motor sin escobillas (Brushless Motor)

Como su nombre lo indica, un motor sin escobillas (Figura 1-9) se diferencia de sus contrapartes
DC por no contar con escobillas de carbono. Al no tener escobillas, se reduce la friccion y por
tanto se aumenta la eficiencia. Ademas, estos motores utilizan imanes de neodimio, una tierra rara
que genera campos magnéticos muy fuertes. Esto permite construir motores de alta potencia y
bajo peso. La alimentacion se da por tres entradas debido a que funcionan como motores
trifasicos. Una desventaja de estos motores es la necesidad de un controlador especial (ESC)
adicional que controle la fase y frecuencia. La nomenclatura de estos motores se da por cuatro
digitos. Los dos primeros indican la cota nominal del diametro en milimetros, mientras que los

dos digitos restantes indican la altura, también en milimetros.
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Figura 1-9: Motor sin escobillas RCTimer HP4108.°

b) Controlador electrénico de velocidad (ESC)

El ESC permite controlar la velocidad del motor sin escobillas. Estos motores funcionan con
sefiales alternas trifasicas. EI ESC se encarga de convertir la corriente continua de la bateria en
tres sefiales alternas desfasadas 120°. La velocidad varia segun la frecuencia de la onda. La sefial
de control es por lo general ancho de pulso modulado (PWM) de 20 ms de muestreo. Algunos

sistemas también utilizan comunicacion 12C.

Figura 1-10: Controlador electrénico de velocidad.*

c) Hélice

Las hélices son las que generan el impulso al multirotor. Estas hélices son fijas, es decir, su &ngulo
de ataque no varia a diferencia de los helicopteros, lo que permite que sean mas robustas, ligeras
y faciles de controlar. Las hélices se clasifican segun el didmetro y dngulo de ataque (pitch). De

manera comercial ambas medidas se dan en pulgadas. El pitch no se expresa directamente como

9 www.rctimer.com

10 http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/d/dL/ESC_35A.jpg
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un angulo, sino mas blen como el desplazamiento

revolucion (Figura 1-11).

Un ejemplo para ilustrar la nomenclatura comercial de las hélices es el siguiente: Una hélice 1045

indica que el didmetro de esta es 10” y que su pitch es de 4,5”.

Pitch

V%

Pitch = distance travelled
in one revolution

Figura 1-11: Definicién de pitch en una hélice.**

d) Unidad de medicién inercial (IMU)

La unidad de medicion inercial es un dispositivo electronico que mide la velocidad, orientacién y
fuerzas gravitatorias utilizando una combinacion de sensores como acelerémetros, giréscopos y
magnetometros. Los IMU son usualmente utilizados en vehiculos aéreos y satélites. Estos
dispositivos son pieza clave de los sistemas de navegacion inercial y la navegacion por estimacién
cuando no es posible utilizar el GPS, pero si se conoce un punto de referencia fijo desde donde se

estima la posicion en base a la velocidad y distancia recorrida.

e) Controladores de vuelo y autopilotos

Uno de los factores importantes que asegura la estabilidad de los multirotores son los
controladores de vuelo. Una persona no seria capaz de controlar individualmente cada uno de los
motores de un multirotor para siquiera estabilizarlo, ni mucho menos lograr un movimiento
definido. Los controladores de vuelo (Figura 1-12) utilizan una unidad de vuelo inercial y un
procesador que contiene un algoritmo de control el cual coordina la velocidad de todos los
motores en funcion a un modelo dinamico establecido. De esta manera, el piloto solo tiene que

introducir como datos las velocidades en determinada direccidn y el controlador se encarga de

UExtraido de www.nzdl.org
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calcular la velocidad necesaria en cada motor. Tambien es posible prescindir del piloto humano
si el controlador de vuelo es equipado con un GPS. El controlador es programado con un plan de
vuelo de manera que el VANT sigue las coordenadas marcadas de forma auténoma y aterriza

finalmente en el lugar designado.

Figura 1-12: Controladores de vuelo comerciales. DJI Naza (a), Ardupilot (b), PixHawk (c), OpenPilot (d)

f) Sistema de control por radio frecuencia

El sistema control remoto consta de dos partes: El control emisor (Figura 1-13) que utiliza el
usuario y el receptor (Figura 1-14) que se conecta al Controlador de vuelo. Por lo general, se
utiliza la banda de 2.4 Ghz, frecuencia designada para este tipo de control de manera que no
genere interferencias con otras sefiales de radio. Para controlar un multirotor se requiere al menos
cuatro canales, pero para utilizar funciones adicionales suelen utilizarse entre cinco a ocho

canales.
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Figura 1-13: Transmisor de radio*? Figura 1-14: Receptor de radio'®

g) Bateria de polimero de litio

Conocidas cominmente como baterias Lipo (Figura 1-15), son baterias recargables compuestas
de células secundarias en serie para aumentar el voltaje. Son utilizadas en robots multirotores

debido a su alta densidad energética (menor peso) y gran capacidad de descarga de corriente.

Figura 1-15: Baterfa de polimero de litio marca Turnigy.**

12 http://rcplanesforbeginners.net/
13 http://www.mlstatic.com

14 http://www.rchelicopterfun.com/images/Turnigy_5000_6S_Batt250pics.gif
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CAPITULO 2
DISENO PRELIMINAR

En este capitulo se empieza con la lista de requerimientos para el disefio del VANT multirotor,
teniendo en cuenta variables como la capacidad de carga, condiciones ambientales estimadas de
operacidn, dimensiones, peso méaximo y costos. Cada uno de los requisitos ha sido fundamentado
en base a la informacion extraida de la bibliografia. Luego, se propone un disefio preliminar a fin
de estimar el peso de la estructura mecanica, dato fundamental para el célculo y seleccion del

sistema de propulsion.

2.1 Requerimientos

Se mencionan los diversos requerimientos para el VANT multirotor fundamentando cada uno de

estos desde una perspectiva técnica, funcionalidad, ergonémica y econémica.

a) Dimensiones:

El VANT sin las hélices debe caber en un didmetro de 1.5 m. Esto responde a la necesidad de
trabajar en espacios confinados de manera menos intrusiva que sus contrapartes tripuladas. Por
otro lado, también se responde a la necesidad de portabilidad que permita transportar el VANT

en un automovil.
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Tendra un peso méaximo de 10 kg considerando todos los dispositivos necesarios para la operacién
del VANT. Estos 10 kg no incluyen el peso extra que el VANT puede cargar. Este limite ha sido

establecido para que una sola persona pueda transportarlo con facilidad.

¢) Modalidad de vuelo

El VANT debe tener la capacidad de mantenerse en al aire en un punto fijo a fin de poder tomar
imagenes o mediciones. Ademas debe ser capaz de aterrizar y despegar en lugares estrechos sin

necesidad de una pista de aterrizaje.

d) Capacidad de carga

El peso méximo de la carga a transportar serd maximo de un kilogramo con dimensiones que no
excedan los 20x20x20 cm. La carga fue considera en funcién al peso promedio de una camara
digital compacta cuyo peso oscila en los 300 g y agregando un factor de seguridad en caso se
requieran accesorios adicionales. Otros sensores suelen tener pesos similares e incluso inferiores
debido a que las nuevas tecnologias han permitido reducir el tamafio y peso de estos. Las
dimensiones méaximas responden a una limitacién aerodinamica. Un objeto de un gran volumen

puede generar excesivo arrastre aerodindmico en el VANT.

e) Autonomia de vuelo

Se espera que la unidad pueda tener una autonomia de vuelo superior a los 15 minutos por recarga
de bateria. EI tiempo se estim6 en funcién al tiempo que demora en subir (2 minutos), tomar
mediciones (10 minutos) y regresar de manera segura (2 minutos). Siempre es recomendable tener

paquetes de baterias extras para realizar el cambio inmediato y continuar con las operaciones.

f) Replicable

El disefio debe ser replicable, es decir, debe utilizar componentes comercialmente disponibles o

cuya fabricacidn facilite su produccidn en serie de manera econémica.
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g) Resistencia a Impactos y cal

El VANT contara con un tren de aterrizaje que podra soportar un impacto de al menos 20 cm en
caida libre (sin asistencia de los motores). Este requerimiento responde al hecho de que en
ocasiones el VANT no siempre aterrizara de manera suave debido a las condiciones ambientales
adversas. Las otras partes del VANT no contemplan su disefio para resistir impactos, por lo que

el usuario debe tomar las precauciones necesarias y manipular con cuidado la unidad.

h) Resistencia mecénica de la estructura

Un VANT multirotor es una aeronave que trabaja utilizando motores que rotan a alta velocidad.
Por tal motivo, este funcionara en permanente vibracion. La estructura y sujeciones deben estar

preparados para tales condiciones de trabajo

i) Facilidad de acceso de componentes internos

Previo a cada vuelo se requiere acceder al computador de vuelo del VANT a fin de calibrar los
sensores y grabar la ruta de vuelo. Por otro lado, las baterias deben ser reemplazadas en cada
vuelo. Por tales motivos, es necesario tener un facil acceso a estos componentes para agilizar los

preparativos iniciales previos al despegue.

j) Simplicidad mecéanica

Se busca un sistema mecénico el cual sea econémico y féacil de mantener. Esto permite tener un
sistema mas robusto cuyo mantenimiento se realiza en menor tiempo y con menor cantidad de

repuestos. Ademas, el tiempo para capacitar al personal de mantenimiento se reduce.

k) Potencia

Posterior a la finalizacion de esta tesis, se espera implementar el disefio propuesto. Se ha
proyectado que el primer prototipo sea probado en la ciudad de Lima. Por tal motivo, se requiere
que el VANT con su carga Util pueda volar en zonas con vientos de hasta 7 m/s (26 km/h) que es
la velocidad méaxima registrada segin el atlas e6lico del Perd (Ministerio de Energia y Minas,
2008).
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Condiciones ambientales

Continuando con el item anterior, la ciudad de Lima tiene una temperatura varia entre los 10 — 30
°C a lo largo del afio con una humedad relativa cercana al 100%. Por tal motivo, el VANT debe

poder operar en ese rango climatico, en condiciones sin lluvia o garua.
m) Estabilidad de vuelo

El VANT debe ser capaz trasladarse de manera fluida y estable, alin en condiciones de viento

dentro de los limites de disefio (item k).
n) Capacidad de vuelo autbnomo (Opcional)

Un VANT tiene una gran variedad de variables de control. Incluso los pilotos experimentados
pueden llegar a tener problemas en generar trayectorias definidas cuando existen variaciones en

la direccién y velocidad del viento. Por tal motivo, como condicion opcional se desea que el

sistema sea capaz de volar por trayectorias predefinidas de manera autbnoma.

Tabla 2-1: Resumen de los requerimientos para el VANT

item Requerimiento Detalle

a | Dimensiones Longitud maxima: 1.5 m

b |Masa Peso maximo: 10 kg (sin carga)

c | Modalidad de vuelo | Capaz de posicionarse en una posicion fija en el aire. Despegue y

aterrizaje en lugares estrechos.

d | Capacidad de carga | Méaximo: 1 kg

e | Autonomia de vuelo | Minimo: 15 min

f | Replicable Debe utilizar componentes comercialmente disponibles en la medida de

los posible

g |Resistenciaa El tren de aterrizaje debe soportar impactos en caida libre de hasta 20 cm
impactos y caidas de altura. Los otros componentes no contemplan esta resistencia

h | Resistencia mecanica | Contemplar condiciones de vibracién permanente
de la estructura

i | Facilidad de acceso | Facil acceso a la computadora de vuelo y baterias
de componentes
internos

j | Simplicidad Menor costo del VANT en general y menor costo de mantenimiento
mecanica

k | Potencia de los EI' VANT con carga til debe volar en zonas con vientos de hasta 26
motores km/h

I | Condiciones Temperatura: 10 - 30 °C. HR=100%. Sin lluvia o garua.
ambientales

m | Estabilidad de vuelo | Estable en condiciones de viento. Capaz de moverse se manera fluida.

n | Capacidad de vuelo | Es deseable que el VANT pueda operar se manera autbnoma, sin
autonomo (opcional) | intervencién del piloto.

Tesis publicada con autorizacién del autor

No olvide citar esta tesis




> PONTIFICIA
TESIS PUCP gm\ée&s:ﬁmn

DEL PERU

2.2 Propuestas preliminares de diseio

En esta seccion se toman decisiones sobre diversos aspectos en la estructura del VANT. En cada
item se escoge una alternativa en funcion a los requerimientos. Los items posteriores estan
influenciados por los anteriores, por lo que han sido ordenados de manera jerarquica en funcién
de su repercusion en el disefio final. Este conjunto de decisiones permite elaborar el disefio
preliminar que sirve de base para la ingenieria de detalles, que incluye la seleccion de los

componentes, tales como motores, hélices, baterias y electrénica de control.

a) Namero de motores y rotores

Un VANT requiere de por lo menos dos hélices que generen sustentacién positiva para ser
denominada un multirotor. Los multicopteros nacen como una solucién a la gran complejidad

mecanica que presenta el rotor en un helicoptero convencional (Figura 1-8).

El primer disefio posible es un Bicoptero (Figura 2-1). Este tipo de disefio requiere de dos motores
que generen sustentacion, pero ademas de dos servomotores los cuales orienten los motores para

hacer que el VANT se desplace hacia adelante, atras o gire sobre su centro.

Motor y
hélice

Servomotor

Figura 2-1: Bicoptero

Otro disefio posible es un Tricdptero (Figura 2-2), sin embargo, debido al nimero impar, estos
multirotores requieren que exista una compensacion para el torque generado, tal como el rotor de
la cola en un helicoptero. Por tal motivo, uno de los tres motores suele estar acoplado a un
servomotor el cual orienta este para contrarrestar el torque (Figura 2-3). Este tercer motor

orientado consume parte de la energia solo para evitar que el Tricoptero gire sobre su sitio, lo cual
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es un factor de ineficiencia. Sin embargo, este diseno tiene la ventaja de tener una respuesta rapida

para ejecutar un giro sobre su sitio. Esto es ideal para filmaciones de competencias deportivas.

Figura 2-3: Servomotor acoplado de un tricéptero

El siguiente modelo es la configuracion mas popular, el cuadricoptero con cuatro motores. El
namero par de motores permite generar un torque neto nulo, por lo que no es necesario tener un
motor que genere un impulso para compensarlo. No se requiere servomotores para orientar las
hélices, debido a que los cuatro motores son suficientes para lograr los movimientos necesarios.
Esto a su vez permite un disefio mecanicamente méas robusto debido a la menor cantidad de

uniones moviles.
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Figura 2-4: Cuadricoptero®®

Otras configuraciones populares son los hexacopteros y los octocopteros con seis y ocho motores
respectivamente. En los hexacOpteros se pueden encontrar dos formatos: el tradicional (Figura
2-5) donde todos los rotores se encuentran en el mismo plano y los de configuracion Y6 (Figura
2-6) donde cada par de motores se encuentra de manera colineal. Las ventajas de los hexacOpteros
frente a los modelos anteriores son, para una misma potencia, el tamafio mas compacto y la
redundancia a prueba de errores. Si uno de los motores falla, los restantes pueden permitir aterrizar
con seguridad el VANT o inclusive terminar la mision asignada. Por otro lado, la configuracion
Y6 logra mas potencia en un menor espacio que el formato tradicional. Sin embargo, la eficiencia
aerodindmica de los rotores disminuye en esta configuracion debido a que los rotores interfieren

el flujo de aire entre si.

Figura 2-5: Hexacoptero DJI Figura 2-6: Hexacoptero Y6

15 http://store.3drobotics.com/products/IRIS
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Los Octocopteros tienen principios similares a los hexacopteros, solo que cuentan con mayor
potencia por unidad de &rea ocupada. En la Figura 2-7 se observa la configuracion tradicional y

en la Figura 2-8 la version X8 con motores en pares colineales.

Figura 2-7: Octocoptero DJI Figura 2-8: Octocdptero X8

Tabla 2-2: Tabla resumen - Pros/Contras de nimeros de motores

Numero Ventajas Desventajas’®
de
motores
1 La mayor eficiencia aerodindmica. Mecanismo de palas complejo y
COstoso.
2 El mecanismo de control es mas simple | La estructura con servos tiene parte
que en un helicoptero moviles susceptibles a fallas.
4 No requiere de mecanismos mdviles | No tiene redundancia a fallas.

para el control. Solo se requiere | Autonomia intermedia.
modificar la velocidad individual de
cada motor.

6 Sistema de control similar al anterior. | Menor autonomia. Requiere una
Al tener mas motores es mas estable | estructura costosa.

ante perturbaciones. Mayor potencia
en menor espacio. Provee redundancia

Menor eficiencia aerodindmica

a errores

8 Alta resistencia a perturbaciones y | Alto consumo de energia. Baja
redundancia a errores. Gran potencia | autonomia de vuelo. Requiere una
por espacio ocupado. estructura mas costosa.

Para cumplir con los requerimientos de disefio se debe lograr un equilibrio entre la complejidad
del mecanismo de control y la autonomia de vuelo. De las alternativas mostradas, el cuadricéptero
tiene las cualidades mas equilibradas. Por otro lado, si bien la falla de uno de estos motores
ocasionaria la pérdida de control del VANT, los motores eléctricos con el adecuado
mantenimiento tienen un funcionamiento muy robusto y predecible, lo cual reduce

significativamente la ocurrencia de fallas por motivo de los motores.

18 Detalles de la aerodinamica en el Anexo 4
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b) Geometria del cuadro para el cuadricoptero

Luego de seleccionar el nimero de motores, el siguiente paso consiste en definir una estructura
(chasis) que aloje a estos motores y deméas componentes. La Figura 2-9 (a) muestra una
configuracién simétrica respecto al centro geometrico. Los cuatro brazos se proyectan hacia el
centro geométrico, y son unidos unos a otros mediante soldadura o una placa (cartela) a la cual
los brazos son atornillados, pegados o soldados. La Figura 2-9(b) se muestra la configuracion tipo
H, en la que dos perfiles sujetan un motor en cada extremo. Ambos perfiles se sujetan de forma
paralela entre si mediante una estructura central rigida. Este disefio es mas rigido que el primero,
sin embargo requiere mayor material para lograr la misma distribucion geométrica. Un tercer
disefio Figura 2-9(c) muestra un marco cuadrado, que puede servir para aumentar la rigidez de
las estructuras anteriores, mas no es Util por si sola. De estas configuraciones se escoge la primera
debido a que requiere la menor cantidad de material y posee una configuracion doblemente

simétrica que contribuye a obtener un control més estable.

(a) cruz (b) “H” (c) cuadrada

Figura 2-9: Tipos de configuraciones para la estructura

c) Tipo de perfil para los brazos

La eleccién del perfil (seccidn transversal) de los brazos se determina principalmente por tres
factores: rigidez, peso y aerodinamica. La rigidez y el peso estan asociados directamente por el
factor de forma y el material. Existen diversos materiales ligeros y resistentes como los
composites (fibra de carbono o fibra de vidrio) y aleaciones metalicas (magnesio o aluminio). En
este disefio se utilizara el aluminio debido a la disponibilidad de perfiles en el mercado local y un
menor precio comparado a los composites. Por otro lado, la forma del perfil (Figura 2-10) es la
que determina la rigidez y aerodindmica del brazo. En base al Anexo 5, puede notarse que el perfil
redondo tiene el menor coeficiente de arrastre aerodinamico, lo cual permite minimizar las
pérdidas de potencia. La rigidez requerida se puede lograr definiendo el diametro y espesor del

tubo.
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Figura 2-10: Tipos de perfiles estructurales®’

d) Sujecion al cuerpo central

El disefio también considera la forma de union de los perfiles de los brazos entre si para formar
un armazon rigido. La Figura 2-11 muestra una de las forma mas simples, la union del brazo a
dos placas mediante tuercas y pernos. En este caso, el mayor inconveniente es la escasa superficie
de contacto entre el tubo y las placas (punto de tangencia). Las Figura 2-12 y Figura 2-13 utilizan
una pieza adicional que permite una mejor sujecién del tubo a la estructura. Esta pieza adicional
aumenta el costo del producto y el peso total del VANT. Finalmente, la Figura 2-14 es un disefio
integrado y optimizado en donde el cuerpo es de una sola pieza que integra los brazos y la
estructura central. Esta clase de disefio es el més costoso y solo justifica su precio cuando se
realiza en grandes cantidades. De las alternativas, se selecciono la abrazadera de la Figura 2-12

debido a que asegura una buena sujecion entre las piezas.

Figura 2-11: Tubo tangente a dos planchas y atornillado

g Catalogos de Aluminios PFK — Corporacién Furukawa
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Figura 2-12: Tubo con abrazadera unido a plancha

Figura 2-13: Sujecion mediante empalme
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Figura 2-14: Cuerpo monocasco*®

e) Sujecion del motor

Se muestran tres posibles soluciones para sujetar el motor al extremo del tubo. La primera (Figura
2-15) es una proposicion valida, pero no muy estable. La segunda opcién (Figura 2-16) utiliza
una abrazadera al tubo y proporciona una superficie plana para colocar el motor. El Unico
inconveniente es la exposicion de los cables al exterior. La tercera opcién (Figura 2-17) implica

fabricar una pieza que pueda sostenerse en el tubo y tenga una saliente para instalar el motor, por

18 pJI Phantom 2
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0 que los cables no son expuestos. La eleccion se resume entre la segunda y tercera propuesta,
dado que ambas cumplen con los requerimientos. Sin embargo, se decide utilizar la segunda

alternativa (Figura 2-16) debido a su menor costo.

Figura 2-15: Sujecion directa al tubo

L, W . >,

Figura 2-16: Sujecion con abrazadera

Figura 2-17: Mediante un componente integral de una sola pieza.

f) Posicién del motor

El hecho que el motor esté sujeto hacia arriba o abajo no afecta su funcionamiento mecanico. Sin

embargo, en condiciones de lluvia la sujecién superior puede proteger al motor, siempre que esta
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no tenga agujeros que permitan el paso del agua. Para que esto se cumpla, el motor debe estar
disefiado para refrigerarse sin necesidad de un flujo de aire que pase por el interior, lo cual no es
comun. Ademas, esta configuracion también implica que la hélice esta mas cerca del suelo, lo que
aumenta las probabilidades de dafios en caso de un mal aterrizaje. Debido a que los requerimientos
de disefio no indican que la operacion del VANT se realizard bajo lluvia, se escoge la
configuracién con sujecion inferior de los motores debido a que coloca las hélices en una posicion

mas elevada. Por otro lado, también facilita el ensamble de las hélices con los motores.

Sujecion Superior

Sujecidn Inferior

Figura 2-18: Orientacion del motor

g) Ubicacién de las baterias.

Las baterias representan alrededor del 30-40% del peso total del VANT, generalmente. Por lo
tanto, su posicion en el cuadricoptero es critica ya que esto define la localizacion del centro de
gravedad, critico para la estabilidad del control. En la Figura 2-19 se aprecia la posicion de las
baterias encima (a), en medio (b) y por debajo del chasis (c). La configuracion (b) permite lograr
la menor inercia; sin embargo es dificil posicionar las baterias. Las configuraciones (a) y (c) son
basicamente iguales desde la perspectiva dindmica. Se escoge la alternativa (a) dado que facilita

el montaje y cambio de las baterias.

Figura 2-19: Posicién de las baterias respecto al VANT
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Tren de aterrizaje

La funcion del tren de aterrizaje es proporcionar soporte al VANT al momento de despegue y
absorber las cargas de impacto al momento de aterrizar. La Figura 2-20 muestra un concepto
simple donde se utiliza una espuma como amortiguador. El inconveniente es que la espuma se
deteriora rapidamente y que ademé&s ocupa mucho volumen, lo cual aumenta el arrastre
aerodinamico. Un segundo concepto (Figura 2-21) muestra un tren de aterrizaje rigido, el cual es
atil cuando se busca proteger equipos colocados en la parte inferior del VANT, dado que la
estructura no se deforma - lo que ocasionaria que el equipo llegue a impactar en el piso).
Finalmente, en la Figura 2-22 se muestra un tren de aterrizaje con amortiguacién. Su
comportamiento varia segun la velocidad del impacto, siendo més rigido a altas velocidades de
descenso. Es el sistema mas efectivo para un tren de aterrizaje con los inconvenientes de un mayor
peso y costo. De las tres alternativas, se escoge el tren de aterrizaje rigido. EIl impacto puede ser
disminuido significativamente con un correcto aterrizaje, que puede ser automatizado en el

controlador de vuelo.

=

‘e 00 OFF
02085 %
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Figura 2-20: Tren de aterrizaje de espuma
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Figura 2-21: Tren de aterriza rigido
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Figura 2-22: Tren de aterrizaje con amortiguacion

2.3 Disefio conceptual

El disefio conceptual (Figura 2-23) retine las decisiones del acapite anterior y tiene como principal
objetivo ser la linea base del disefio definitivo. Este debe expresar la disposicion geométrica de

las partes y el peso estimado de la estructura para fines de los calculos del sistema de potencia.

En base a la Tabla 2-1, los requerimientos (a), (c) y (d) son resueltos por un sistema VTOL
(vertical take-off and landing) como un helicéptero, los cuales son capaces de despegar
verticalmente y posicionarse en un punto fijo en el aire. Ademas utilizan un disefio compacto que
les permite elevar grandes cargas sin la necesidad de tener una gran area de sustentacion como en

el caso de las alas en los aviones.

Los requerimiento (b), (d), (e) y (k) son basicamente restricciones de disefio las cuales deben ser
resueltas mediante optimizacion en la seleccion de componentes del sistema de propulsion. Sobre
estas restricciones de disefio se aplican las condiciones (f) y (j) referentes a factores técnico-
econémicos. Esto lleva a restringir la solucion a un sistema multirotor de cuatro hélices o
cuadricdptero. Los cuadricdpteros permiten gran estabilidad y flexibilidad de vuelo con una
eficiencia aceptable y sin la complejidad del mecanismo de un helicoptero, tal como se menciono

en el capitulo anterior.

Finalmente, los requerimientos (g), (h) y (l) estan relacionados a factores de materiales y
ergonomia de disefio. Para hacer un disefio resistente a impactos y vibraciones este debe contener
la minima cantidad de componentes sin complicar el disefio o elevar los costos de fabricacion. En
el caso necesario de las uniones, debe cuidarse que éstas sean resistentes a las vibraciones, de
manera que no se aflojen durante el funcionamiento del VANT. EIl requerimiento (I) esta
directamente relacionado con la proteccién de los componentes hacia el medio ambiente, siendo

los méas vulnerables los motores y la electronica de control.
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para

Abrazadera a la placa

portamofor

Abrazadera

Tren de aterrizaie

Motor sin escobillas

Hélices

Figura 2-23: Disefio preliminar del cuadricoptero
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2.4 Partes de la estructura del cuadricoptero

A continuacién se detalla de manera general los componentes de la parte estructural (Figura 2-23) —
no se consideran los componentes electronicos ni baterias. Los motores y hélices se muestran sélo de

manera referencial.

a) Porta motor

Comenzando desde el exterior, se encuentran los brazos del VANT. Cada brazo tiene la funcién de
sujetar al motor a una distancia predeterminada del centro. Como se muestra en la Figura 2-24, hay
una pieza especialmente disefiada para sujetar al motor, la cual se ha denominado “porta motor”. Esta
provee los agujeros y ranuras necesarias para poder fijar el motor y sujetarse al tubo del brazo.

Ademas, debe permitir la circulacion de aire para la refrigeracion del mismo.

Figura 2-24 Disefo preliminar de porta motores

b) Perfil o tubo del brazo

Luego se encuentra el tubo o perfil que sostiene al porta motor (Figura 2-25). Esta estructura funciona
como una viga en voladizo. Debe tener como caracteristicas ser lo mas ligera posible (como todos los
componentes del VANT), resistir las cargas dindmicas y ser o menos intrusiva al flujo de aire
generado por las hélices (menor area y perfil aerodindmico — Anexo 4). Por este motivo, se ha
escogido un tubo, el cual tiene un perfil circular el cual tiene un buen comportamiento aerodinamico.

Ademas, este tipo de tubo en aluminio es comercial, econémico y facil de trabajar.
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Figura 2-25: Tubo de aluminio para brazo

¢) Placa central

La placa central (Figura 2-26) tiene la funcion de unir los cuatro tubos y mantenerlos fijo respecto al
centro geométrico. Ademas, sirve como superficie para colocar los componentes electrénicos, las
baterias y los accesorios para realizar trabajos especificos. EI material escogido es composite de fibra

de carbono, debido a su gran relacion de resistencia-peso, ideal para aplicaciones en aviacion.

Figura 2-26: Placa central de PVC

d) Tren de aterrizaje

La funcion del tren de aterrizaje (Figura 2-27) es proporcionar una estructura que soporte al
cuadricoptero en el antes del despegue y sobre todo en el aterrizaje. Es deseable que este tenga la
capacidad de absorber la energia del impacto al aterrizar a fin de que estos no se transmitan a los otros

componentes del VANT.
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En el céalculo de los componentes del sistema de propulsion — motores, hélices y baterias — es

necesario tener un peso estimado de todos los demas componentes.

El peso de cada componente se calcula con el volumen y densidad. Los componentes electronicos

son ligeros, pero aun asi se les dara un valor significativo estimado. El peso cableado sera estimado

en base a la longitud de los brazos y el peso lineal de estos.

Tabla 2-3: Peso de componentes - Disefio preliminar

Peso individual Peso subtotal
Componente Material Cantidad (9) (9)
Aluminio/
Porta motor Composite 4 30 120
Tubos Aluminio 4 46 164
Placa central Composite 2 108 216
Tren de aterrizaje ABS 4 17 68
Multifilar 14
Cableado (3 por brazo) AWG 12 10.8 129.6
Componentes electronicos | Varios 1 350 350
Total 1047

Debido a que esta es una primera aproximacion del peso, se le dar4 un margen extra del 50% para

anticipar algiin cambio. Esto da un peso estimado de 1,6 kg para el VANT sin incluir motores, baterias
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y la carga til a transportar. El disefio final tendra variaciones en funcidn de los calculos del sistema

de propulsion.
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CAPITULO 3
METODOLOGIA PARA SELECCION DEL SISTEMA DE
PROPULSION

En este capitulo se presenta una propuesta de metodologia propia para el dimensionamiento del
sistema de propulsion del multirotor que comprende las hélices, los motores y las baterias (Figura 3-1
y Figura 3-2). El primer paso consiste en establecer los valores iniciales los cuales constan de un peso
estimado de la estructura, peso de la carga util, limitaciones geométricas y tiempo de vuelo. El
segundo paso consiste en seleccionar un conjunto de motores y hélices que se ajusten a la descripcion
de los datos ingresados. De esta lista se elige el conjunto de mayor eficiencia. Estos datos son
ingresados a un segundo algoritmo que calcula la capacidad adecuada para la bateria. De aqui se
obtiene un tiempo estimado de vuelo y un nuevo peso de bateria. Luego se reinicia la tarea con los
datos del peso actualizados hasta finalmente converger. La convergencia se establece cuando el
conjunto de motor y hélice se repiten en dos iteraciones consecutivas. Finalmente, con estos datos se
procede al disefio final del VANT.

Tesis publicada con autorizacion del autor
No olvide citar esta tesis




A PONTIFICIA
TESIS PUCP gx_lr\éel_r:g?/\o

DEL PERU

Motor sin escobillas

Figura 3-1: Componentes del sistema de propulsion en un cuadricoptero

‘ INICIO ’
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VALORES
INICIALES
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ALGORITMO 1:
—»{  SELECCION DE
MOTOR + HELICE

h 4

ALGORITMO 2:
NO SELECCION DE
BATERIA

Figura 3-2: Diagrama de bloques del algoritmo de seleccién del sistema de propulsion
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3.1 Metodologia para la seleccion de motores y hélices

Al rotor una hélice se genera una fuerza en cada uno de las aspas de esta. Esta fuerza puede
descomponerse en una componente de empuje paralela al eje axial y una componente tangencial a la
trayectoria de la hélice (Figura 3-3). La primera genera el empuje necesario para elevar y mover el
VANT, mientras que la segunda genera un momento en el motor (Figura 3-4). Conforme se
incrementa la velocidad de rotacion se incrementa el empuje, pero también el torque sobre el motor.
Este incremento de torque aumenta exponencialmente debido a que a mayores velocidades se
incrementan las pérdidas producto de las turbulencias en las aspas de la hélice. Para la seleccion de
un motor y hélice se requiere conocer el comportamiento del empuje, la corriente y la potencia
respecto de la velocidad de rotacién. Esto permite calcular la eficiencia en cada punto para asi

seleccionar la mejor alternativa.

Los fabricantes de motores sin escobillas para multirotores ponen a disposicion de los clientes tablas
de ensayos de sus motores acoplados de diversas hélices y conectados a diversos voltajes dentro de
su rango de trabajo. Para esta tesis se ha seleccionado al fabricante RC Tiger Motors el cual es
reconocido como uno de los mejores fabricantes de motores sin escobillas. De su pagina web se
obtuvo informacion de los ensayos de 36 motores sin escobillas disefiados especificamente para
aplicaciones en multirotores. A partir de estos datos se construyé una base de datos donde se muestra
el modelo del motores, dimensiones de la hélice acoplada, voltaje de trabajo, ciclo de trabajo,

corriente, potencia, empuje generado, temperatura de trabajo y peso del motor.

Se ingresa al algoritmo estableciendo el empuje estimado del motor (calculado dividiendo el peso del
VANT entre el namero de motores), tamafio méaximo de hélice (establecido por restricciones
geométricas del disefio), maximo porcentaje de ciclo de trabajo (esto se establece como un margen
de seguridad de manera que el motor no trabaja siempre al 100% de carga) y la eficiencia minima.
Con estos datos se filtra la base de datos y finalmente se selecciona el conjunto més eficiente de la

lista. EI diagrama de bloques del algoritmo se encuentra en la Figura 3-5.
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Figura 3-3: Fuerzas en las hélices Figura 3-4: Fuerzas y momentos en el motor
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Figura 3-5: Diagrama de bloques del algoritmo de seleccion de motor y hélice
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3.2 Metodologia para la seleccion de baterias

En los VANT multirotor se utilizan baterias de litio-polimero debido a su alta energia especifica
(Anexo 3). Las baterias Lipo se clasifican segun el voltaje, capacidad en mili Amperio-hora (mAh) y
corriente maxima de descarga. Este tipo de bateria se construyen uniendo celdas en serie o paralelo

para asi aumentar tanto el voltaje como la capacidad.

Existe una serie de datos preliminares a obtener previos al célculo de las baterias. EI primer dato es
la relacion entre la corriente consumida y el empuje generado por el motor. A partir de la curva
(Figura 3-6) se hace un ajuste por minimos cuadrados para obtener la curva polinémica que identifica
al motor. En este ejemplo se encuentra una curva de comportamiento cuadratico. Lo siguiente es
obtener el valor de la energia especifica para una bateria Lipo. Esto se calcula promediando
densidades energéticas de baterias Lipo de diversa capacidad y voltaje (Anexo 3). Se hall6 que la

energia especifica promedio es de 108 Wh/kg para la marca Turnigy modelo nanotech.

Motor MN3520 KV400

30
25
20

15 —8— 1550

Corriente (A)

—8— 1654
10

5 -

o 1758

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500
Empuje (g)

Figura 3-6: Corriente vs Empuje para el Motor 3508 kv380

La intuicién podria indicar que una bateria de mayor capacidad podria ofrecer mayor tiempo de vuelo.
Sin embargo, debe considerarse que una bateria de mayor capacidad implica que los motores deben
elevar un mayor peso. Por lo tanto, debe calcularse el punto 6ptimo donde se logre la mayor

autonomia de vuelo con las restricciones de corriente maxima admitida por el motor.
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Figura 3-7: Algoritmo de seleccidn de baterias

En la Figura 3-7 se aprecia el algoritmo de seleccion. Los datos iniciales a ingresar son: el modelo
matematico de la corriente versus el empuje (Figura 3-6), energia especifica del tipo de bateria, el

peso del VANT sin las baterias, limite de corriente el motor y limite de peso total.
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El programa calcula en cada iteracion la corriente, peso total del VANT y tiempo de vuelo estimado.

Si en algun punto se llega uno de los valores limite, el programa se detiene y arroja los datos hasta
ese momento. La corriente se calcula en base al modelo matematico ingresado y el peso del VANT,
el cual varia en cada iteracion. El peso de las baterias es calculado en funcion de su voltaje y capacidad
en Ahcon la ( 3-1.

V (3-1)
x1000 (g)

Pesopqt =

donde C es la capacidad de la bateria en Ah,V el voltaje de la bateria y p es la energia especifica en

Wh
kg

Con esto se puede establecer el peso total:

Pesoorqr = Estructura + Motores + Electronica + Pesoy,: + carga util (3-2)

Una acotacion importante es que la variable Motores cambia en cada iteracion segin lo explicado en
la seccion anterior. Tanto el peso de la estructura, la electrénica y la electronica pueden considerar

constantes.

A partir de esto se simula el tiempo de vuelo en funcion de la capacidad de la bateria con la siguiente

formula;
((P) Cx60 . (3-3)
= en min
Pesototal
1 ( m ) XxXm

donde C es la capacidad de la bateria en Ah, I

Pesototal ./ ;
m es la funcién obtenida del modelo del motor

y m es el nimero de motores

Al analizar la ( 3-3 se puede notar que el tiempo de vuelo esta en funcién de la capacidad de la bateria.
Al observa la Figura 3-8 se puede apreciar que el tiempo de vuelo aumenta rapidamente al inicio,
pero conforme se incrementa la capacidad de la bateria la pendiente de la curva decrece. La seleccion

de la bateria se establece cuando se cumple cualesquiera de los dos criterios mencionados a

52
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continuacién. El primer criterio fija la capacidad de la bateria cuando la pendiente de la curva tp(P)
en la Figura 3-8 alcanza un valor determinado. Este criterio fija la capacidad de la bateria cuando ya
no se da un aumento apreciable del tiempo de vuelo. El segundo criterio se establece por la corriente
méaxima soportada por el motor. La Figura 3-9 se intersecta con este valor lo que permite establecer
el valor maximo de la capacidad de bateria admisible.

Tiempo estimado de vuelo (min)

35.00
30.00
25.00

20.00

15.00 —8— Tiempo estimado de

vuelo (min)
10.00

Tiempo de vuelo (min)

5.00

0.00
0 5 10 15 20 25

Capacidad de la bateria (A-h)

Figura 3-8: Autonomia de vuelo

Corriente por motor (A)
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2.00
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0 5 10 15 20 25
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Figura 3-9: Corriente por cada motor
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33 Iteraciones y condicion de finalizacion del programa

Un vehiculo aéreo no tripulado debe ser considerado como un sistema integral. Se cometeria un error
si se escogieran los componentes de manera aislada para luego integrarlos, debido a que cada uno de
estos influye en el funcionamiento de los otros lo cual repercute en el rendimiento total. Por tal
motivo, se ha disefiado un método de seleccion que integra las secuencias anteriores y permite
seleccionar el conjunto solucion que alcanza la maxima eficiencia de vuelo para una carga
determinada. Este proceso tiene un carécter iterativo, en donde cada bucle permite optimizar mas el

conjunto. Se muestra el diagrama de bloque de la Figura 3-2.

Como se explicé al inicio del capitulo, el programa selecciona el conjunto mas eficiente con los
valores iniciales proporcionados. Los resultados del motor y baterias permiten actualizar el peso total
de la estructura. Con este nuevo peso se escoge nuevamente un sistema de propulsién y baterias. El
programa finaliza cuando en dos iteraciones consecutivas se obtiene el mismo resultado. Finalmente,
se proporciona al usuario el modelo del motor, el tipo de hélice, punto de operacion del motor y

capacidad y voltaje de la bateria Lipo.

34 Ejemplo de seleccion del sistema de propulsion usando la metodologia propuesta

En este ejemplo se utilizaran los valores iniciales de Tabla 3-1. Estos datos fueron ingresados en el

algoritmo y los resultados se muestran en la

Tabla 3-2. Los valores de eficiencia mas elevados estan en color naranja claro. Puede notarse que en
la primera iteracién el conjunto mas eficiente es el motor MN3510 KV700 con la hélice de 1240 (se

restringio el voltaje a 14.8 V).

Tabla 3-1: Valores iniciales para la seleccion

item Masa(g)
Estructura 476
Motores 300
Electronica 500
Carga util 500
Semitotal 1776
Baterias 1500
Total 3276
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Por motor 819

Tabla 3-2: Resultados de la primera iteracién

Ttem No. Volts (V) Prop Throttle Amps (A) | Watts <W) Thrust (g) RPM Efficiency Operating
(g/'W) temperature( *C)

MN3110 KV470 222 1137 75% 5 110 860 7100 7.82 44
MN3110 KV700 14.8 1240 75% 85 127 930 6500 732 47
MN3110 KV780 14.8 1137 75% 9.2 136 880 7600 647 45
MN3508 KV380 222 1240 75% 4.6 102 870 6200 8.53 40
MN3508 KV700 14.8 1240 75% 10 145 1000 6900 6.9 48
MN3510 KV630 14.8 1240 5% 7.6 110 910 6500 8.27 43
1137 75% 82 120 870 7500 725 43

MN3510 KV700 14.8 1240 65% 74 108 880 6300 815
1240 75% 103 150 1100 7300 733 43
MN4010 KV370 222 1240 75% 5 114 860 6200 7.54 40

MNA010 KVATS 222 1240 65% 6.1 139 960 6500 6.91
1240 75% 82 183 1180 7000 645 50
1137 75% 82 120 870 7500 725 43

U3 KV700 14.8 1240 65% 74 108 880 6300 815
1240 75% 103 150 1100 7300 733 43

Con estos datos se pasa a seleccionar la bateria para la primera iteracién. Primero, se obtiene el
modelo de la corriente versus el empuje ejercido por el motor. Para el motor MN3508 con hélice 1654

se obtuvo lo siguiente (3-4).

[ =3%x1077T? + 0.0122T — 3.4584 3-4

Donde T es el peso total del VANT dividido entre el nimero de motores. Con la ( 3-1, (3-2y ( 3-3
se construye la Tabla 3-3. La fila resaltada corresponde a la capacidad de bateria seleccionada la cual

no debe superar el limite de corriente admitido por el motor.

Tabla 3-3: Seleccion de la bateria (1ra iteracion)

Capacidad Voltaje Peso . | Corrient Tlernpo
., Empuj estimad
Iteracid dela de de Peso e por
, ., , e por ode
n bateria(Ah | operacié | bateri | total motor
) n (V) a (g) motor (A) vuelo
g (min)
205
1 2 14.8 274 0 513 2.87 10.44
MN351 232
1 0 KV700 4 14.8 548 4 581 3.73 16.08
259
1 6 14.8 822 8 650 4.59 19.60
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1 8 14.8 1096 2 718 5.46 21.99
314

1 10 14.8 1370 6 787 6.32 23.72
342

1 12 14.8 1644 0 855 7.19 25.02
369

1 14 14.8 1919 5 924 8.07 26.04
396

1 16 14.8 2193 9 992 8.94 26.84
424

1 18 14.8 2467 3 1061 9.82 27.50
451

1 20 14.8 2741 7 1129 10.70 28.04
479

1 22 14.8 3015 1 1198 11.58 28.49

Para seleccionar la bateria se evalua la ganancia porcentual conforme aumenta la capacidad. Cuando
la ganancia ya no es significativa (menor pendiente de la curva) se escoge el Gltimo valor. La bateria
seleccionada tiene un peso de 1.4 kg aproximadamente. Estos nuevos datos son ingresados

nuevamente al programa (Tabla 3-4).

Tabla 3-4: Datos de la segunda iteracion

Iteracion 1 2
Estructura 476 476
Motores 388 388
Electronica 500 500
Pesos () Carg.a atil 500 500
Semitotal 1864 1864
Baterias 1370 1370
Total 3234 3234
Por motor 809 809

Los resultados de la tercera iteracion resultaron ser los mismos que la segunda, por lo que el algoritmo

concluye. Los resultados de la seleccion son los siguientes:

Motor Tiger Motor MN3510 kv630
Hélices Tiger motor de fibra de carbono 1240
Bateria Bateria Turnigy nanotech de 10 Ah
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El peso de estos componentes sumado a la estructura del disefio conceptual da un valor de 3.2 kg.. El

tiempo de vuelo ha sido estimado en 24 min en sobrevuelo fijo en un punto y condiciones de

laboratorio. En condiciones reales se estima un tiempo de vuelo de 15-20min.
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CAPITULO 4
SELECCION DEL SISTEMA DE PROPULSION Y CONTROL

En este capitulo se dimensiona el sistema de propulsion del multirotor que comprende las hélices, los
motores y las baterias por medio de la metodologia enunciada en el capitulo anterior. EI primer paso
consiste en la estimacion del peso de la estructura, motores, componentes electronicos, carga util y
baterias. Este peso estimado es requerido para poder establecer los valores iniciales del algoritmo de
seleccion. Ademaés, también se establecen restricciones en funcion a los requerimientos técnicos del
proyecto. En tal sentido, se tiene un tamafio maximo para el VANT, lo cual limita el tamafio de las
hélices, un peso maximo y un requerimiento de potencia extra para poder volar en condiciones con
viento en contra. El segundo paso consiste en seleccionar un conjunto de motores y hélices que se
ajusten a la descripcion de los datos ingresados. De esta lista se elige el conjunto de mayor eficiencia.
Estos datos son ingresados a un segundo algoritmo que calcula la capacidad adecuada para la bateria.
De aqui se obtiene un tiempo estimado de vuelo y un nuevo peso de bateria. Luego se reinicia la tarea
con los datos del peso actualizados hasta finalmente converger. La convergencia se establece cuando
el conjunto de motor y hélice se repiten en dos iteraciones consecutivas. Finalmente, con estos datos

se procede al disefio final del VANT.
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4.1 Seleccion del sistema de propulsion

El primer paso es establecer los valores iniciales de disefio (Tabla 5-1), que corresponden a la
informacion obtenida en el Capitulo 1 (Motores, electronica, baterias), requerimientos de la tesis
(carga util) y célculos preliminares (Capitulo 2). Estos datos fueron ingresados al programa y los
resultados se muestran en la Tabla 4-2. Los valores de eficiencia més elevados estan en color verde.
Puede notarse que en la primera iteracién el conjunto mas eficiente es el motor MN3520 KV400 con
la hélice de 1654.

Tabla 4-1: Valores iniciales para la seleccion

item Masa(g)
Estructura 1600
Motores 200
Electrénica 500
Carga util 1000
Semitotal 3300
Baterias 1500
Total 4800
Por motor 1200
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Tabla 4-2: Resultados de la primera iteracion

Voltaje Prop | Cicl | Am | Watt | Empuj RP | Eficienci | Temperatur

V) ode | p [s(W)| e(9) M | a(g/Ww) a
carg | (A) (*C)
a
155 | 75% | 12.3 | 273 2180 | 5800 7.98 50
MN3520 22.2 0
KV400 165 | 75% | 14.4 | 320 2700 | 5500 - 55
22.2 4
MN4014 165 | 75% | 14.6 | 326 2380 | 5500 7.3 53
KV400 22.2 4
155 | 75% | 17.8 | 395 2500 | 6500 6.33 43
22.2 0
MN4120 165 | 65% | 15.4 | 342 2460 | 5600 7.2
KV400 22.2 4
165 | 75% | 21 466 2970 | 6200 6.37 47
22.2 4
144 | 75% | 17.9 | 397 2320 | 7400 5.84 47
22.2 8
155 | 65% | 16.5 | 366 2290 | 6300 6.25
22.2 0

MN4120 155 | 75% | 22.6 | 502 2820 | 6900 48
KV465 22.2 0

165 | 65% | 19.3 | 428 2710 | 6000 6.32

22.2 4
165 | 75% | 26.5 | 588 3270 | 6600 50
22.2 4
U5 K\400 . 125 75% | 13 288 2120 | 5400 7.36 59
155 | 75% | 15.3 | 345 2260 | 6300 6.55 45
22.2 0
U7 K\V420 A 125 65% | 13.6 | 300 2130 | 5500 7.1
165 | 75% | 18.6 | 405 2630 | 6000 6.49 47
22.2 4
155 | 75% | 185 | 264 2190 | 4900 8.3 44
14.8 0
U7 KV4%0 165 | 75% | 21.8 | 308 2500 | 4650 8.12 45
14.8 4

Con estos datos se pasa a seleccionar la bateria para la primera iteraciéon. Primero, se obtiene el
modelo de la corriente versus el empuje ejercido por el motor. Para el motor MN3520 con hélice 1654

se obtuvo lo siguiente (3-4).

[ =10"°T2 4+ 0.001T + 2.1757 Ecuacion 4-1
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Donde T es el peso total del VANT dividido entre el nimero de motores. Con la ( 3-1, (3-2y ( 3-3
se construye la Tabla 5-3:
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Tabla 4-3: Seleccion de la bateria (1ra iteracion)

Capacidad | Voltaje de | Peso de . Corriente Tle_mpo
-, p Empuje estimado
de la operacion bateria Peso total or motor | POT motor de vuelo
baterfa(Ah) V) ) P A) .
(min)
2 22.2 411 4287 1072 5.36 5.59
4 22.2 822 4698 1175 5.77 10.40
6 22.2 1233 5109 1277 6.20 14.51
8 22.2 1644 5520 1380 6.66 18.01
3520 10 22.2 2056 5932 1483 7.15 20.99
I\/&I:l/ 4?)0 12 22.2 2467 6343 1586 7.66 23.51
14 22.2 2878 6754 1688 8.19 25.63
16 22.2 3289 7165 1791 8.75 27.42
18 22.2 3700 7576 1894 9.34 28.90
20 22.2 4111 7987 1997 9.95 30.14
22 22.2 4522 8398 2100 10.59 31.15

La capacidad de la bateria fue limitada por la corriente maxima exigida al motor en 11 A. Una
acotacion importante es que las baterias de 22 Ah (o sus multiplos) no son comerciales, por lo que
ésta se escoge el valor proximo de 20 Ah. Con esto se obtiene una bateria cuyo peso esta alrededor

de los 4 kg. Estos nuevos datos son ingresados nuevamente al programa (Tabla 4-4).

Tabla 4-4: Datos de la segunda iteracion

Iteracion 1 2
Estructura 1600 1600
Motores 200 776
Electronica 500 500
Pesos (g) Carg_a atil 1000 1000
Semitotal 3300 3876
Baterias 1500 4522
Total 4800 8398
Por motor 1200 2100

Los resultados de la segunda iteracién resultaron ser los mismos que de la primera, por lo que el

algoritmo concluye. Los resultados de la seleccidn son los siguientes (Tabla 4-5):
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Tabla 4-5: Valores finales de la seleccion

Motor

Tiger Motor MN3520 (Figura 4-1: Motor marca
Tiger Motor MN3520 )

Hélices

Tiger motor de fibra de carbono 1654 (Figura 4-2)

Bateria

Bateria Turnigy nanotech de 20 Ah (Figura 4-3)

Figura 4-1: Motor marca Tiger Motor MN3520
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Figura 4-3: Bateria Turnigy nanotech 6s - 5000 mAh. Se requeriran cuatro unidades

El peso de estos componentes sumado a la estructura del disefio conceptual da un valor de 8.4 kg, que
cumple con el requerimiento de peso admisible. El tiempo de vuelo ha sido estimado en 30 min en
sobrevuelo fijo en un punto y condiciones de laboratorio. En condiciones reales se estima un tiempo

de vuelo de 20-25 min, lo cual supera hasta en 10 min el tiempo requerido.

4.2 Seleccion del sistema de control avidonico

En primer lugar es importante resaltar que esta tesis no tiene como proposito el disefio y configuracion
del algoritmo de control del VANT. Esta seccion se limita a la seleccion de una tarjeta controladora
comercial. Los requerimientos solicitados son que esta tarjeta tenga a disposicion el cédigo de
programacion del control (open source), lo que permitird modificar y hacer diversos estudios en el
control. Asi mismo, se busca que exista un buen soporte de la comunidad desarrolladora del sistema
a utilizar, asi como un precio accesible que permita mantener el presupuesto al margen. También es

deseable que la controladora tenga capacidad de vuelo autbnomo por coordenadas GPS.

Teniendo en cuenta estos puntos se optd por seleccionar el sistema APM 2.6 (Figura 4-4) de origen

opensource Yy fabricado por la empresa 3D Robot.

Finalmente, debe seleccionar los controladores de velocidad para los motores, los cuales son una
interface entre el control digital y el de potencia. La sefial de control del sistema APM es por pulso
de ancho variable (PWM) de 20 ms. Los controladores seleccionados son los Tiger Motor T60A

(Figura 4-5), del mismo fabricante de los motores, lo cual garantiza la completa compatibilidad.

Tesis publicada con autorizacion del autor
No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP gx_lr\éel_r:g?/\o

DEL PERU

La seleccion del radio control escapa de los alcances de esta tesis. Sin embargo, debe tenerse en
cuenta que el APM 2.6 tiene ocho entradas de sefial PPM (Pulse Position Modulation), codificacion

estandar en el mercado de radios transmisores.

FORWARD &

RESET gy

Figura 4-4: Controlador APM 2.6

7-MOTOR

High Performance Brushless Motors

Figura 4-5: Controlador de velocidad (ESC) Tiger Motor T60A
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CAPITULO 5
MODELAMIENTO Y SIMULACION DE CARGAS EN LA
ESTRUCTURA MECANICA

En el presente capitulo se modelan y simulan las cargas en VANT en base al sistema de propulsion
seleccionado en el capitulo anterior y los requerimientos del capitulo 2. En primera instancia se
realizan céalculos preliminares para determinar la direccion y mddulos de las fuerzas sobre la
estructura. Luego, se analiza el comportamiento de la estructura en respuesta a cargas estaticas,
aerodindmica, impactos y vibraciones por medio del software de elementos finitos “Solidworks®
Simulation” y “Solidworks Flow Simulation”. Finalmente se realiza un andlisis de los resultados a

fin de verificar que ningin componente falle durante las operaciones del VANT.

5.1 Analisis de resistencia

Se evaluan las cargas en el VANT que comprometen los componentes de la estructura. Los estados
mas criticos son durante el vuelo y en el aterrizaje. Las propiedades de los materiales utilizados en
las simulaciones pueden encontrarse en el Anexo 7 y los esfuerzos en los componentes se calculan

segun el criterio de Von Mises.

a) Andlisis durante el vuelo

Se analiza el VANT durante el ascenso vertical a méxima potencia en un estado cuasi-estable. Este
estado cuasi-estable se establece cuando la sumatoria de fuerzas neta es cero debido al incremento
progresivo del arrastre aerodindmico con el aumento de la velocidad. No se evalta el vuelo horizontal

debido a que el ascenso vertical presenta las cargas mas elevadas para los componentes.

En laFigura 5-1 se muestra el DCL con las cargas donde Fm representa la fuerza de empuje individual
de cada motor, W representa el peso total del VANT y Fd la fuerza de arrastre aerodinamico. En la

Tabla 5-1 se muestra el valor numérico de estas.
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Figura 5-1: DCL del VANT durante el vuelo

Tabla 5-1: Cargas durante el vuelo

Fm 346N
Fd 56.1 N
w 824N

Los componentes analizados fueron los brazos de aluminio y las placas centrales de composite de
fibra de carbono. Los brazos se analizaron aplicando una carga en uno de los extremos y definiendo
como apoyo fijo el otro. EI DCL para el analisis puede apreciarse en Figura 5-2 y la corroboracion

analitica de la solucion puede encontrarse en el Anexo 9. EIl esfuerzo méximo en el tubo es de

N
mm?2

encuentro con la agarradera de aluminio (Figura 5-3), lo cual ya se esperaba debido a que es un

38.9 gue da un factor de seguridad de 2.31. El punto méximo de esfuerzo se localiza en el

concentrador de esfuerzos.

£ M

J
i
f:i-{‘«"'.\

L e

Figura 5-2: DCL para el andlisis del brazo
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won Mizes (NenN~2 (MPaY)
383
l 357
L 324
..292
. 260
L 227

' 195
. 162

# Limte elasticoc S00

Figura 5-3: Resultado de tensiones sobre el brazo durante el vuelo

El estudio de deformacion indica un desplazamiento en el extremo de 1.6 mm. La longitud del tubo
desde el apoyo es de 300 mm, lo cual da como resultado un angulo de 0.30°. Se ha establecido un
limite de 3° a fin de evitar problemas en el control y maniobrabilidad del VANT, por lo gue se esta

dentro de los margenes.

Las cargas sobre el brazo se trasmiten a la placa central por medio de los apoyos. Las placas centrales
reciben un total de cuatro cargas en cada una de sus esquinas y el peso de las baterias en la parte
superior. Los resultados de la simulacién se encuentran en la Figura 5-4 y Figura 5-5. Las planchas
de composite se componen de una matriz de resina epdxica y se refuerzan con telas de fibra de
carbono. Para una placa de 2 mm se tiene un total de 8 capas, las cuales han sido modeladas en el

software de simulacion. Los resultados muestran el esfuerzo maximo resultante que se da en

. ;- - N . .
cualquiera de las capas. El esfuerzo maximo en la placa superior fue de 7.4 —=yen la placa inferior
N . . . . . .
de 3.4mm2 lo cual estd por debajo del valor de resistencia de la fibra de carbono. Finalmente, el

desplazamiento maximo en los extremos en la placa es de 0.4 mm, que no compromete el ensamble.
A diferencia del aluminio, el cual es un material anisotropico, los composite son materiales
isotropicos cuyos calculos de resistencia de forma analitica requieren matrices complejas. Por tal

motivo, la resolucién analitica esta fuera del alcance de esta tesis.

Finalmente, se analiza el efecto acumulado de la deformacion del conjunto placa-brazo para

determinar el &ngulo de desviacion del motor respecto a la horizontal. Debido a que los

Tesis publicada con autorizacion del autor
No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP gm\éﬁﬁg\mn

DEL PERU

desplazamientos son pequefios respecto a la longitud total, se aproxima esto a recta y se calcula el
angulo por medio de la tangente (Figura 5-6).

7
a = arctan (ﬁ) = 0.93

Como el angulo es menor al maximo establecido 3° se infiere que la estructura del VANT es

suficientemente rigida y no presentara problemas por deformaciones.

von Mises (Ninm*2 (MPs
74
l X:}
| 62
.58
.50
. 44
38
32

28
.20

08
02

— Limite eléstico: 600.0

Figura 5-4: Resultados en la placa superior
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von Mises (NAnm*2 (MPa))
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Figura 5-5: Resultados de la placa inferior

430 mm

3 mm

Lmm 1 a’

Figura 5-6: Analisis de la deformacidn en conjunto placa-brazo (Imagen referencial no proporcional)

b) Analisis durante el aterrizaje

El aterrizaje es una operacion critica que si es realizada de manera incorrecta podria llevar ocasionar
dafios al VANT. En la actualidad los sistemas de vuelo incorporan secuencias automatizadas que
permiten aterrizar el VANT de manera segura. Sin embargo, como medida de precaucion se analizara
el VANT ante un posible caida libre desde una altura de 20 cm. EIl estudio compromete el tren de

aterrizaje y la placa inferior.
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La fuerza en el impacto P serd estimada por métodos de energia segln la Ecuacion 5-1, donde m
representa la masa total del VANT, g la gravedad, h la altura de caida y s la distancia de

desaceleracion.

F = mgh Ecuacion 5-1

Figura 5-7: DCL del VANT ante un impacto

Tesis publicada con autorizacion del autor
No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP 324‘31'}35&"“—"

DEL PERU

Los datos son los siguientes:

m 8.4 kg
Y 981
h 0.2m
S 0.02m

[P

El valor de la distancia de desaceleracion “s” varia segun las propiedades del objeto a impactar. Como
no es posible estimar la fuerza de impacto para todas las superficies se dard un supuesto de 2 mm.
Con estos datos la fuerza de impulso estimada es de 824 N. Ante una eventual caida es probable que
los cuatro trenes de aterrizaje no trabajen de manera simultdnea. En el caso mas critico el impacto se
dard en un solo tren de aterrizaje (Figura 5-7: DCL del VANT ante un impacto). Se simul6 el impacto
asumiendo que la superficie superior era fija y el impacto total se realizaba en la parte inferior (Figura

5-8). Los resultados del tren de aterrizaje se muestran en la Figura 5-8. El Esfuerzo maximo fue de

N
mm?

10.8 en las secciones cercanas a las aristas. Esto da un factor de seguridad de 8.3.

won Mises (Nim*2)
10,767 9260
98706010
L BAT32750
. BOTS8485
L 70788215
. 62612945

53839630
44885415
L 35633145

. 289139078

17945610
8973343
75

—b Linite eiéstico: 90,000,000.0

Figura 5-8: Simulacion de impacto en tren de aterrizaje
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El impacto sobre el tren de aterrizaje se transmite a las placas centrales de composite. De las dos

placas, la inferior es la més critica debido a que esta absorbe parte de la energia y transmite s6lo una

N
mm?2

fraccion a la superior. El esfuerzo maximo es de 120 cerca del apoyo donde se da el impacto, tal

como se muestra en la Figura 5-9. Esto es de esperarse, dado que en este punto se encuentra el soporte
para tubo, el cual actia como un apoyo para que la placa se flexione. Esto da un factor de seguridad
de 5.

von Mises (Nimm”2 (MPa))
1188
l 1089
g 999
. 838
. 800

. 700

ﬁ 60.0
. 500

. 400

. 300

200
100
0o

— Limite eléstico: 600.0

Figura 5-9: Impacto en la placa inferior

52 Analisis aerodinamico

En esta parte se analizan los efectos del viento sobre el VANT cuando este se desplaza
horizontalmente a su méaxima velocidad. Primero, se estima el angulo de inclinacion del VANT
cuando este se desplaza horizontalmente a potencia méaxima. A partir de esto se modela el VANT y
se simula su comportamiento en el software Solidworks Flow Simulation® a fin de determinar su
coeficiente de arrastre aerodindmico. Con esta constante es posible calcular la fuerza de arrastre
aerodinamico y comprobar si el VANT puede volar con un viento en contra de 26 km/h como se

menciona en la lista de requerimientos.
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El diagrama de cuerpo libre se muestra en la Figura 5-10, donde Ft representa la fuerza total de los
cuatro motores a maxima potencia, W es el peso total y Fd es la fuerza de arrastre aerodindmico. Se
analiza el VANT en un estado cuasi-estable donde la sumatoria de fuerzas es cero y este se mueve a
velocidad constante. EI motor seleccionado es capaz de proporcionar un empuje maximo de 3530 g
gue equivale a 34.6 N. Los cuatro motores generan un empuje total de 138.5 N. La componente

vertical de esta fuerza se equilibra con el peso. Esto permite calcular el &ngulo de inclinacion:

Ft X cos(a) = 138.5 X cos(a) = 82.4 N
a = 53.5°

Ft=138.5N

Figura 5-10: DCL del VANT en vuelo horizontal

En la Figura 5-13 se muestra el campo de velocidades cuando el VANT vuela a méxima potencia con
una inclinacion de 53.5°. El coeficiente de arrastre se calcula segin la Ecuacién 5-2. Fd es la
componente horizontal de la fuerza de arrastre, p es la densidad del aire, v la velocidad del aire en
oposicion y “A” el area proyectada a un plano transversal al flujo de aire. El &rea de seccidn A, Se

calcula sumando el area de la placa central y de la proyeccion de los tubos (areas rectangulares).

F, Ecuacion 5-2

C, =
a 0.5 % p Xv2x A,
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El area proyectada A, se calcula proyectando el area frontal al flujo “A” (Figura 5-11: Calculo del

area frontal al flujo) sobre el plano normal a la direccion del flujo de aire (Figura 5-12: Proyeccion

del area a plano normal al flujo .

y \ / \
L | Ap

\ \.\ / A/

N .

v i i

J / 53,50
Figura 5-11: Célculo del &rea frontal al flujo Figura 5-12: Proyeccion del area a plano normal al flujo
Ecuacién 5-3

1 4
A=4(ZK7TD )+A0

En la Ecuacidn 5-3 se muestra el calculo del area frontal al flujo, donde A, representa el area de la
, 1 , q 1
placa central y el area proyectada de los tubos, 4 (Z KnD‘*) es el &rea barrida por las hélices al rotar

y K es el factor de permeabilidad (valor entre 0 — 1) que determina la cantidad de flujo que pasa por

el rea barrida. Esta area A se proyecta en el plano normal al flujo segun la Ecuacion 5-4.

Ap = A X sin(a) Ecuacion 5-4

La longitud de las aspas D es de 400 mm, el indice de permeabilidad K se asume al 50%, A, tiene el
valor de 0.09 m? por geometria y o es 53.5°. Al introducir estos datos en la ( 3-1Ecuacién 5-3 y

Ecuacion 5-4 se obtiene que A, toma el valor de 0.123 m?.

El area A, y la Ecuacion 5-2 son introducidas en el software de simulacion el cual calcula un
coeficiente de arrastre Cd=2.58. Las trayectorias del flujo pueden observarse en la Figura 5-13. De la

Ecuacion 5-2 se igualan las cargas horizontales. EI VANT alcanza una velocidad maxima cuando la
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fuerza de empuje y la fuerza de arrastre horizontales se igualan. Del DCL de la Figura 5-10: DCL del

VANT en vuelo horizontal se puede ver que la componente horizontal del empuje esta dada por:

F, = F, = F, x sin(53.52) = 138.5 N x sin(53.52) = 111 N

Con este valor se calcula la maxima velocidad horizontal alcanzable:

Fy Ecuacién 5-5

2 =
Cq X 0.5 X pgire X Ap

v

- 111
"~ 2.58%x0.5x 1.3 x0.123

v

m
v=232—
s

Los requerimientos exigen que el VANT pueda volar en vientos de hasta 26 km/h (7.22 m/s), que es
un valor menor a la velocidad méxima registrada. Por tal motivo, se verifica que el VANT puede

volar con vientos en contra de 26 km/h.

Figura 5-13: Trayectorias de fujo
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53 Analisis de vibraciones y frecuencias modales

Un cuadricoptero es un VANT multirotor de cuatro motores y hélices, cada uno de los cuales debe
pasar por un proceso de balanceo dinamico a fin de reducir la amplitud de las vibraciones. Las
vibraciones en un VANT tienen repercusiones negativas en la duracion de los rodamientos de los
motores, las uniones atornilladas, fatiga en los materiales, ruido en los sensores inerciales de la unidad
de control y otros equipos tales como camaras de filmacién. Esto efectos pueden llegar a amplificarse
de gran manera cuando la frecuencia de estas vibraciones coincide con alguna de las frecuencias de
resonancia de los componentes del sistema. Por tal motivo, es necesario estudiar dichas vibraciones
y determinar si es necesario modificar la geometria o materiales a fin de eludir el rango de frecuencias
alas que trabaja el VANT. Los motores seleccionados MN-3520 kv 400 funcionan la mayor parte del
tiempo a velocidades que oscilan entre los 4500 — 6300 RPM o 75 — 105 Hertz. Se simulara un ensayo
de vibraciones en los componentes principales: los brazos y las placas centrales a fin de determinar
sus frecuencia armonicas modales y verificar si estas se encuentran fuera del rango de trabajo de los

motores.

a) Andlisis de vibraciones en el brazo

Se analiz6 el brazo simulando una situacion de vuelo estacionario, en el cual cada uno de los motores
genera un empuje de 21 N (flechas purpuras) y donde la sujecion a las placas se asume como fija
(flechas verdes) tal como se aprecia en la Figura 5-14. Las frecuencias armdnicas se muestran en la
Tabla 5-2. Como se aprecia, la primera frecuencia modal esta por encima del rango de trabajo del

motor, por lo que no se daran problemas de resonancia en el brazo.

445504003

. 389964001

334204003
L 278504000
| 222884003

| 187160003

111464003
557100002
00006000

Figura 5-14: Andlisis del brazo: tercera frecuencia modal
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Tabla 5-2: Frecuencias arménicas del brazo

N° de modo | Frecuencia(Hertz)
137.97
141.21
1042.4
1061.8
1592.8

gl s W N (-

b) Andlisis de vibraciones en la placa central

También se realiza el estudio de vibraciones en las placas centrales, componente en donde se aloja el
controlador inercial de vuelo y otros sensores que podrian verse afectados por el fenébmeno se
resonancia en caso este se presentara. Para la simulacion se aplicd una carga de 85 N en la parte
superior equivalente al peso y se asumi6é como fijos los soportes para tubos. Los resultados se lista en
la Tabla 5-3. Como se aprecia, la primera frecuencia estd por encima del rango de trabajo de los

motores, por lo que no se presentaran problemas de resonancia.

URES (mm)
4.4108+003
404264003

| 367564003
. 3307e+003
. 2.940e+003

. 257264003

‘ 220564003
183764003

1
- | 147084003

. 110284003

I 735084002

367584002

0.0002+000

Figura 5-15: Analisis de vibraciones de la placa central: primera frecuencia modal

Tabla 5-3: Frecuencias armdnicas de la placa central

N° de modo | Frecuencia(Hertz)
226.84
367.28
387.12
398.29
489.2

Ol bW |N (-
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CAPITULO 6
PLANOS Y PRESUPUESTO

El cuadricoptero puede observarse en un plano de ensamble y seis planos de despiece adjuntos a este
documento. Los planos de despiece corresponden a piezas que se fabricaran de manera local. En el
plano de ensamble se especifican en la casilla de observaciones aquellas piezas a fabricarse.
Asimismo, se presenta el presupuesto de los componentes a adquirir ante la eventual implementacion
del VANT.

6.1 Planos

La nomenclatura de los planos es la siguiente:
Numero de plano — Tamarfio estandarizado — E / D (Ensamble o despiece)

Ejemplo: 01 — Al —E significa Plano 01, tamafio Al del tipo ensamble.

a) Planos de ensamble

01— AO- E: Plano de ensamble del cuadricéptero en el cual se lista la disposicion de los componentes.

Tesis publicada con autorizacion del autor
No olvide citar esta tesis




PONTIFICIA

TESIS PUCP ' gz_lr\éel_l}g?;\o

DEL PERU

b) Planos de despiece

Las piezas a fabricar han sido agrupadas en el Plano 02-A1-D, donde cada despiece se muestra con
su respectivo membrete. Las demas piezas no listadas aqui han sido seleccionadas de proveedores

tanto locales como externos para su respectiva compra.

Tabla 6-1: Despieces del plano 02-A1-D

Pieza Item
Placa central inferior 01
Placa central superior 02
Tubo 19¢ x 350 03
Placa de montaje del motor 09
Tren de aterrizaje 15
Abrazadera de baterias 24

c) Plano del diagrama eléctrico
03 - A3 - ES: Plano de conexiones eléctricas y sefiales de control

El diagrama indica las conexiones tanto del sistema de potencia (motores) como de las sefiales de

control entre los componentes eléctricos y electronicos.

6.2 Presupuesto de componentes

El presupuesto de los componentes es presentado en la Tabla 6-2. Dado que la mayoria de piezas de
componentes deben ser importados, se ha considera un margen del 30% extra el cual considera los
costos de impuestos aduaneros, flete e IGV a pagar. Debido a que ese margen es aproximado, el costo
final podria variar en funcion del agente logistico seleccionado, y los impuestos aduaneros al

momento de la compra.

Asimismo, el presupuesto de disefio y manufactura se presenta en la Tabla 6-3: Presupuesto de disefio
y manufactura. El costo por hora de disefio de ingenieria es un valor asignado por el autor de esta
tesis. Los costos de manufactura y ensamble fueron obtenidos consultando con técnicos de
manufactura de la universidad y talleres locales. Ademas, se incrementé un 10% para imprevistos.
Esto da un total de US$ 6253.50, un precio menor que VANT multirotores con prestaciones similares.

Por altimo, es posible reducir este precio si se fabrica mas de una unidad.
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Tabla 6-2: Presupuesto de componentes

Presupuesto de materiales

Componente Distribuidor | Precio unit ($) | Cantidad | Subtotal
Controlador Ardupilot + GPS+Telemetria .
(APM 2.6 Set) 3DR Robotics 340 1 340
Controlador de motor Afro HV 20A Hobbyking 20 4 80
Radio control y receptor Turnigy 9x Hobbyking 60 1 60
Bateria para control remotor Rhino 11.1V .
2650 mAh Hobbyking 18 1 18
Bateria Lipo 22.2 VV 5000 mAh Turnigy .
nanotech Hobbyking 73 4 292
fgnrazadera CNC de Aluminio para tubo de Hobbyking 253 16 40.48
rP;}I?nnchas de fibra de carbono 2 mm 200x300 Hobbyking 45 2 90
Tornilleria (pernos, tuercas, arandelas Malvinas 20 1 20
Cintillo plastico 150x3.6 Sodimac 1.5 1 15
Motor sin escobillas T-Motor MN3520- Tiger Motor 110 4 440
kv400
Hélice de fibra de carbono 16x5.4 (Par) Tiger Motor 90 2 180

Accesorios complementarios

Cargador de baterias hasta 6S Hobbyking 20 1 20
Subtotal 1581.98
Impuestos aduaneros, IGV y contingencias 474,59
aproximadas ( 30%) '
Total $ 2057
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Tabla 6-3: Presupuesto de disefio y manufactura

Disefio y manufactura

Descripcion Precio hora ($) | Horas | Subtotal
Disefio de ingenieria 100 36 3600
Fresado de placas con CNC 30 3 90
Fabricacion de componentes metalmecanicos 30 120
Ensamblaje 20 4 80
Subtotal 3815
Imprevistos (10%) 381.5
Total $4271.5
Tabla 6-4: Presupuesto total
Presupuesto total

Componentes 2057

Disefio y manufactura 4271.5

Total $6328.50
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OBSERVACIONES Y RECOMENDACIONES

Una de las razones por las cuales los VANT o Drones se han masificado es debido a la gran reduccion
de costos de sus componentes. China actualmente produce la mayor cantidad de componentes para
VANT y su vez ha hecho grandes avances tecnoldgicos de estos. Por tal motivo, resultaria una tarea
poco eficiente y rentable proponer la fabricacion de los componentes individuales que se utilizan en
un VANT. Sin embargo, es responsabilidad del disefiador seleccionar los componentes comerciales

maés adecuados para su disefio, tarea que ha sido realizada en esta tesis.

Otro aspecto importante a mencionar es el uso de técnicas innovadoras de manufactura mediante el
uso de materiales compuestos como la fibra de carbono. Debido a que esta clase de tecnologia no esta
muy desarrollada en el pais, se recurrié a formatos de disefio mas tradicionales. Sin embargo, existe
un gran potencial de mejora utilizando estas nuevas tecnologias lo que permitirian reducir el peso del

VANT disefiado y al mismo tiempo aumentar la resistencia y estética del disefio.

Asimismo, uno de los aspectos que esta atrasando el avance tecnoldgico de los VANT son las baterias.
Las baterias de tipo Lipo estan aun muy lejos de superar la energia especifica de los combustibles
fosiles. Conforme se mejoren éstas, sera posible disefiar VANT de menor peso y mayor autonomia

de vuelo.

Por otro lado, el estudio aerodinamico revelo un alto coeficiente de arrastre del disefio del VANT. Es
posible reducir éste utilizando una carcasa aerodinamica en la zona central que es la que mayor

interrupcion de flujo segdn el diagrama de trayectorias.

El controlador del VANT es un componente clave para el funcionamiento de este. En el primer
capitulo se muestran los modelos comerciales mas populares dentro del &mbito civil. Recordemos
gue los VANTS tienen origen militar, cuyos controladores tienen exigencias diferentes. En los
sistemas multirotores los actuadores solo permiten el movimiento hasta en cuatro grados de libertad,
de los seis posibles en el espacio. Por tal motivo, algunos de los movimientos estan acoplados, lo cual
es tarea del controlador. En muchos casos, el controlador también asume la tarea de acondicionador
de sefial, dado que muchos de los componentes utilizados para los VANTS provienen del mercado
de radio control para aviones. Estos controladores deben procesar los datos provenientes del radio

control, procesarlo y enviarlos hacia los controladores de los motores.

Para finalizar, entre las recomendaciones méas importantes a considerar estan el balanceo dindmico,

disefiar anticipando vibraciones y dar un factor de seguridad a la autonomia de vuelo. El balanceo
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dindmico busca reducir las vibraciones en los motores y hélices. Sin embargo, siempre debe
considerarse que existird un minimo de vibraciones, por lo que las uniones de los componentes deben
estar preparadas para soportar estos impactos dindmicos. Durante el vuelo seria una falla catastréfica
si unos de los componentes llegaran a aflojarse producto de un mal disefio o ensamble. Finalmente,
el factor de seguridad de la autonomia responde al comportamiento fisico-quimico de las baterias de
Lipo. Este tipo de baterias mantienen un voltaje relativamente constante cuando su nivel de energia
esta sobre el 30% de su capacidad. Sin embargo, cuando se reduce por debajo de este nivel el voltaje
entregado se reduce drasticamente, lo que durante el vuelo es otro tipo de falla catastréfica que puede

llevar a la destruccion del VANT.
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CONCLUSIONES

En el presente trabajo se ha disefiado un Vehiculo aéreo no Tripulado (VANT) de tipo multirotor de
cuatro hélices el cual esta en capacidad de cargar de 1 kg y volar en vientos en contra de hasta 8 m/s.
La carga puede traducirse en una camara, un paquete o una diversa gama de sensores industriales

tales como termograficos, infrarrojos, LIDAR, etc.

La revision del estado del arte revel6 que no existe, al menos de manera piblica, una metodologia
adecuada para el dimensionamiento del sistema de potencia. Por tal motivo se propuso una
metodologia propia para la seleccion del sistema de propulsion del VANT. Es importante ver que
cuando se disefia una aeronave, cada componente tiene una estrecha relacion, dado que es imperativo
el ahorro de energia y de peso. Esto lleva a la conclusién de que los componentes deben ser

seleccionados en conjunto y no de manera aislada.

La ventaja principal de disefiar un VANT frente a la adquisicién de un sistema ensamblado radica en
la eficiencia y selectividad sobre determinadas caracteristicas. Los VANT multirotores modernos
utilizan motores eléctricos sin escobillas. Estos motores y las hélices con las que operan tienen curvas
de trabajo caracteristicas donde muestran mayores eficiencias en ciertos rangos de trabajo. Los
sistemas comerciales son disefiados para una amplia gama de cargas, es decir, tienen un amplio
margen de seguridad lo cual indica que en la mayoria de casos el VANT no estd operando en su rango
Optimo de operacién o logra tener la mayor autonomia de vuelo. El disefio orientado bajo
requerimientos de disefio permite obtener la mejor configuracion posible de eficiencia y autonomia
de vuelo, ademas que permite la personalizacion y adaptacion del VANT con accesorios y

dispositivos especiales que no siempre es posible en sistemas con disefios pre-establecidos.

En esta tesis se disefid un algoritmo que toma como datos de entrada el peso aproximado de la
estructura del VANT Yy restricciones geométricas para seleccionar el sistema de propulsion (motor,
hélices, baterias) que permitan la maxima autonomia de vuelo. El proceso es del tipo iterativo y
finaliza cuando dos iteraciones consecutivas dan el mismo resultado. La metodologia puede ser
utilizada para disefiar otros VANT de tipo multirotor, permitiendo a los disefiadores enfocarse en
resolver otros retos de ingenieria. Asi mismo, el algoritmo puede ser mejorado y ampliado ingresando
nuevos componentes en la base de datos disefiada para esta tesis. Ademas de la seleccion, también es

posible estimar el tiempo de vuelo aproximado en funcion de la capacidad de las baterias.

Por otro lado, también se realiz6 los calculos estructurales, aerodindamicos y de vibraciones. En la

parte estructural no se encontr6 mayores problemas debido a que las cargas sobre el sistema en
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operacién normal no son elevadas (salvo casos criticos como caidas). El estudio de las vibraciones
mostré que la frecuencia de resonancia de los componentes esta por encima del rango de trabajo de
los motores. Finalmente, el estudio aerodindmico determin6 que el VANT esta apto para volar en

vientos de 26 km/h e inclusive seria capaz de resistir rafagas de hasta 75 km/h.

Finalmente se presento el presupuesto para la implementacion de este VANT el cual oscila por los
US$6330 dolares americanos. Este costo es menor a un sistema similar comercial ensamblado y es
posible reducirlo si se fabrica mas de una unidad. Esto es posible gracias al uso de componentes de
origen Opensource, los cuales nacen bajo la colaboracion de varios disefiadores que trabajan de
manera colaborativa y gratuitamente. Ademas, los planos de fabricacion de estos dispositivos se
encuentran disponibles libremente para que uno pueda modificarlos y fabricarlos por cuenta propia.
A esto se suma el uso de componentes modulares y estandares que pueden ser adquiridos a bajo costo

en tiendas especializadas por internet.
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