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Resumen: La presente investigacion tiene por objeto el disefio bajo el concepto de elementos finitos y construccién
de un hexacoptero de monitoreo para areas inaccesibles. La estructura del hexacoptero se ha construido con fibra de
carbono para obtener el menor peso posible en la estructura y brindar resistencia a la misma.

En el disefio aerodindmico se realizan los calculos para determinar la potencia requerida en los rotores, para ello se
comparan dos teorias, la teoria de cantidad de movimiento y la teoria de elemento de pala, este analisis determina
que cada motor requiere una potencia de 614,64 W. Para cumplir con los requerimientos de autonomia se han utilizado
6 baterias LiPo de 5000 mAh de 6 celdas de almacenamiento con un voltaje de salida de 22,2 V. Con esta
configuracion se logran tiempos de vuelo continuo sin carga de 40 minutos.

Palabras clave: Dron, hexacoptero, fibra de carbono.

Design, construction of the mechanical structure and flight tests of a
monitoring hexacopter for military applications

Abstract: The present research aims to perform the design and construction of a monitoring hexacopter. The drone
has been made of carbon fiber, in order to obtain the lightest structure possible and increase the aircraft payload.

In the design, the aerodynamic calculations were made in order to determine the required power for the rotors. For
this reason, two theories were compared, the momentum theory and the propeller theory. After performing this
analysis it was possible to determine which each engine required a power equal to 614,64 W. In order to fulfill the
autonomy requirements, six LiPo batteries of 5000 mAh with six cells in order to get an output voltage of 22,2 V,
have been used. This configuration has been allowed to obtain a continuous flight without load during 40 minutes.
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1. INTRODUCCION

Saska M. (2014) explica que en los ultimos afios se han
registrado avances exponenciales en el desarrollo de aeronaves
no tripuladas (UAVs, del inglés Unmanned Vehicle aerial),
principalmente en lo que se refiere a los multirotores, debido a
las diversas aplicaciones que se les puede dar como; monitoreo
de zonas inaccesibles, vigilancia de redes eléctricas, entrega de
paquetes, entre otras.

Los UAVs, con mayor o menor grado de inteligencia, pueden
comunicarse con el controlador para devolver datos de una
imagen o video, asi como informacion referente a su estado,
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posicion, parametros meteoroldgicos, altitud o telemetria, tal
como le explica Monzén 1. (2013).

Ademas, estos vehiculos suelen estar armados con sistemas de
seguridad que en caso de fallo de cualquiera de sus
componentes 0 programas, toman medidas correctivos o
alertan al operador. Es decir pueden tomar medidas propias
para afrontar un problema no esperado.

Hoy, estas caracteristicas siguen siendo extremadamente
Gtiles, pero ademas se ha expandido su campo de accion a otras
areas. Actualmente se ha realizado importantes
investigaciones en drones militares (como son llamados de
forma coloquial), cuyas principales caracteristicas son:
vigilancia y recoleccion de informacion a través del transporte
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de cdmaras especializadas, que son el objetivo general es el de
este proyecto.

Los drones autbnomos normalmente tienen un mayor consumo
y una mecanica mas compleja. Pero tienen un mejor manejo,
pueden operar en lugares inhdspitos, en pequefios espacios y
rutas complejas, esto lo explica claramente Saska M. (2014) y
Monzon |. (2013). En este grupo, un miembro especial es el
helicoptero multi-rotor.

La principal desventaja de un multirotor es el consumo
energético, debido a que la capacidad de almacenamiento de
sus baterias no duran demasiado, pero supera a los otros
UAVs en maniobrabilidad, simplicidad mecanica e incluso en
facilidad de manejo.

En la Figura 1 se observa una clasificacion de los UAVs
tomando en cuenta la fisica de vuelo empleada. Los drones de
ala fija tienen la ventaja de un consumo de energia moderado,
una mecénica simple y un mayor sigilo en operacion, ya que
pueden volar sin partes mdviles y planear. Por otro lado, su
movilidad no es demasiado buena. Son buenos para volar
desde un punto hasta otro, pero no gestionan bien maniobras
rapidas o en espacios pequefios.

e

(VAVS

Figura 1. Clasificacion UAVs por la fisica de vuelo empleada. Monzén I.
(2013).

A partir de este punto, el presente proyecto se centrard en los
UAVs de ala rotatoria por su alto potencial de crecimiento,
especificamente en un hexacdptero.

En este trabajo se modeléd la estructura soporte del
hexacoptero bajo el concepto de elementos finitos, cuyo
principal aporte es el incremento de la carga Gtil que puede
llevar, ademas poseer una autonomia de vuelo superior a
cualquier dron comercial que se pueda adquirir en territorio
nacional. Posteriormente se ha construido un prototipo de este
modelo para verificar que la seleccion de los componentes
electronicos sea la correcta y cumpla con un vuelo
satisfactorio bajo las condiciones requeridas, por medio de un
control remoto a distancia.

2. DESARROLLO

2.1 Fundamento Tedrico

En un multirotor el control del movimiento se logra variando
la velocidad angular de cada uno de los motores. La
combinacion de giro de los ejes de los motores permite que un
multirotor posea tres tipos de movimientos: alabeo (Roll),
cabeceo (Pitch) y guifiada (Yaw).

e Movimiento de Alabeo (Roll)

El movimiento de alabeo permite al hexacoptero realizar
movimientos a la izquierda o derecha. Este movimiento esta
definido por el angulo de giro (¢).

e  Movimiento de cabeceo (Pitch)

El movimiento de cabeceo permite al hexacOptero realizar
movimientos hacia adelante y atrds. Este movimiento esta
definido por el angulo de giro (0).

e Movimiento de guifiada (Yaw)

El movimiento de guifiada permite al hexacdptero girar su eje
vertical. Este movimiento estd definido por el &ngulo de giro

().

El hexacOptero estudiado consta de seis rotores, con tres pares
de hojas de paso fijo contra-rotacion. El dron se controla
ajustando las velocidades angulares de los rotores que se hacen
girar mediante motores eléctricos. Se asumié como un cuerpo
rigido, por lo que el analisis de control se realiza por medio de
un sistema de ecuaciones diferenciales que obedecen a la
dindmica de Newton-Euler y de Euler-Lagrange.

La estructura esquematica del hexacdptero se ilustra en la
Figura 2, con el fin de describir el movimiento del
hexacoOptero, tal como lo sefiala Rtale V. (2014) se precisan
dos sistemas de referencia: sistema fijo a tierra y el sistema de
cuerpo.

f3

Figura 2. Estructura esquematica del hexacdptero
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2.2 Metodologia

2.2.1  Andlisis aerodinamico

Se asume al HexacOptero como un cuerpo rigido y por lo tanto
las ecuaciones de Newton-Euler y Euler-Lagrange aplicadas
al disefio del prototipo corresponden al siguiente analisis.

Con el fin de describir la dindmica del hexacdptero, se toman
en cuenta las ecuaciones de Newton-Euler, que rigen el
movimiento lineal y angular.

En primer lugar, la fuerza que actla sobre la Hexacoptero
esta definida por la Ecuacion (1):

B d(m.Vg)

F
dt

+ v(m.Vg) (€D)

Dénde:

F = fuerza que actua sobre el hexacéptero.

m =masa del hexacdptero

Vg = velocidad de traslacion del hexacéptero
v = velocidad de rotacion del hexacéptero

La masa m se asume como constante. Cada motor i tiene una
velocidad angular W; que genera una fuerza f; en la direccion
de Zg, estas variables se definen en la Ecuacion (2) y (3):

fi= kw? (2)

fi=[oow?] (3)

Siendo "k" la constante de elevacién.

Por la suma de f; , obtenemos el empuje total del cuerpo Tg.
La Ecuacion (4) representa el empuje total del cuerpo:

0
Tg = [Ol 4)
T

El empuje total junto con la fuerza gravitacional representa la
fuerza total que actda en el hexacoptero (F), esta fuerza esta
expresada en la Ecuacion (5):

F=Q"F,+Ts )

Como consecuencia, el componente de conversion del
movimiento referida a la estructura del cuerpo esta expresada
en la Ecuacion (6) como:

m.Vg +v(m.Vy) = Q"F, + Tp (6)

Con el fin de obtener la misma ecuacion con respecto al marco
inercial, teniendo en cuenta que la fuerza centrifuga es anulada
debido a que el marco de inercia no gira, por lo tanto la
Ecuacion (6) queda expresada en la Ecuacion (7) como:

mé = F,+Q.Ty @)
Dénde:
& = vector de aceleracion inercial.
F, = fuerza gravitacional.

Ty = empuje total del cuerpo

En forma matricial se tiene la Ecuacién (8):

i 0 r 2(q092 + 4193)
yl =—g|0|+— 2(9293 — 9091) €)
Z 1 a—qi — a3 +43

Ahora, al ser | la matriz de inercia, el hexacdptero tiene una
estructura simétrica con respecto al eje Xz, Yg Y Zg, por lo
tanto la matriz de inercia es la diagonal I = diag (Iyy, I,y I.)-
Esta matriz es expresada en la Ecuacion (9).

I, 0 0
I=10 Ly, 0 C))
0 0 I,

Como el momento externo total M, la tasa de cambio del
momento angular es expresada como (Ecuacion (10)):

H=1v (10)

El momento que actta sobre el hexacoptero esta dado por la
siguiente Ecuacion (11):

_d(Iv)

M
dt

+ v(Iv) (11)

Por otra parte, la velocidad angular y la aceleracion del rotor
crean un par de torsién expresado en la Ecuacion (12) asi:

(12)

TMi=bWi2+IMl.WL

Alrededor del eje del rotor, donde b es la constante de arrastre,
I, es el momento de inercia del rotor i. De la estructura
geométrica del hexacoptero y de los componentes del f; y Ty,
sobre el bastidor de carroceria (sistema de cuerpo), es posible
obtener la informacion del momento en balanceo (Roll),
cabeceo (Pitch) y de guifiada (Yaw), a partir de la Ecuacion
(13), expresada por la matriz:

Tg
[Tg] =
To

2K WE + WE - wE - W2

2 2 2 2
Kl (-wz - P24 2 4 2 )
b(—WE + W2 — W2 + W2 — W2 + W2) + Ly (W, + Wy + Wy + W, + Ws + W)

13)
Aqui “I” es la distancia entre el rotor y el centro de gravedad
del Hexacoptero y W, denota la derivada de W;(t) con
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respecto al tiempo, es decir, dVZ—;(t) .Por lo tanto, la Ecuacion
(14) que gobierna la dindmica de rotacion se puede resumir

como:

Iv+v(v)+T =14 (14)

En el que T representa las fuerzas giroscopicas y tg el par
externo estan expresados en la Ecuacion (15) y (16):

p=1[T0 To To]" (15)
Despueés de un poco de éalgebra, da lugar:
14 Lixp 1% 0
v=J"1 [q x|hya| - L. [q]x[o Wr + 15 (16)
T I, ri 11

Enelque Wp =W, — W, + W; — W, + Wy — W;. Por lo
tanto la Ecuacion (16) puede escribirse como (17):

q To
p (Iyy = 1)qr /L) [ E ] {?g
[q] = (Izz - Ixx)pr/lyy) - Ir _L W:l + ]_ (17)
7 (Ixx - Iyy)pq/lzz) [ Iny ‘l.%];

0 7,,]

Finalmente, una vez se ha evaluado la velocidad angular, la
aceleracion angular en el marco inercial puede deducirse
facilmente como muestra la Ecuacién (18):

. d(sv)
Tt

(18)

2.2.2  Célculo de potencia requerida

Para el dimensionamiento del hexacéptero primero se
determina la potencia requerida, la misma fue la suficiente
para cumplir con las distintas condiciones que se mencionan a
continuacion:

- Vuelo a punto fijo.
- Vuelo de ascenso.
- Vuelo de descenso.
- Vuelo en avance.

Para el calculo de la potencia requerida se utilizé dos teorias
como se puede analizar en Rtale V. (2014), se tiene:

- Teoria de la Cantidad de Movimiento (TCM)
- Teoria del Elemento de Pala (TEP)

En el disefio del hexacoptero se ha considerado como carga
muerta al peso de los componentes mecanicos, eléctricos,
electrénicos, que tienen un valor de 8 kg para este caso. Se
definié como requerimiento del sistema, el transporte de una
carga Util de 5 kg, es decir se puede adaptar cualquier tipo de
instrumento a la estructura soporte, para realizar el monitoreo,
como camaras o sistemas de vigilancia.

La potencia depende de la altitud, ya que la densidad del aire
disminuye a mayor altitud y por lo tanto se requiere mayor
potencia, los calculos se realizaron para pruebas de vuelo en la
ciudad de Quito a una altura maxima de 350 m, por lo tanto la
altura de vuelo de prueba es 3200 m.s.n.m. (metros sobre el
nivel del mar).

La traccién que debe generar el hexacoptero es igual al peso
propio mas la carga Util, la suma total es igual a 13 kgf, por lo
que cada motor debe proporcionar una traccion de 2,16 kgf
(21,17 N). En vuelo a punto fijo no existe una velocidad
relativa entre las hélices con respecto al aire, por lo que la
velocidad de ascenso es nula.

Seddon J. (1990) explica que la potencia requerida para vuelo
a punto fijo, segun la TCM se define con la Ecuacion (19):

Py = Tvio (19)
Donde:

P,y = potencia requerida a punto fijo (W)
T = Torque neto generado (N.m)
Vjo = velocidad inducida inicial del aire (%)

Seddon J. (1990) también explica que la velocidad inducida es
la velocidad del aire a la salida de la hélice, la misma es
calculada con la Ecuacion (20):

T
2pA

(20)

Vip =

Doénde:

. (ks
p = densidad del aire (—)
m3
A= érea de salida del aire (m2)

En vuelo axial ascendente existe una velocidad relativa entre
la hélice y el aire lo que implica que v.#0. En este caso por
medio de la Ecuacion (21) la potencia requerida para realizar
dicha maniobra es igual a:
Pi = T(UC + Ul') (21)

Seddon J. (1990) argumenta que la velocidad de ascenso es la
velocidad con la que el hexacdptero se desplaza verticalmente,
segun la TCM se puede obtener una relacion entre la velocidad
inducida en vuelo a punto fijo y en vuelo axial ascendente, la
misma se determina por la Ecuacién (22):

oo l(E)y i(:—o)z +1  (22)

Vio 2 \vjo
Dénde:
v; = Velocidad inducida final (m/s)
m
v. = velocidad inducida en vuelo axial ascendente (?)

Se consider6, tomando en cuenta valores de velocidad y carga
de drones comerciales, una velocidad adecuada de 6 m/s,
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Ademas Seddon J. (1990) argumenta que la TEP considera que
la seccidn de la pala tiene un comportamiento bidimensional.
Para realizar este analisis se requiere de un modelo de
velocidad inducida como en la Teoria de la cantidad de
movimiento (TCM), o también la teoria de vortices o ajustes
experimentales. La potencia requerida para vuelo a punto fijo
utilizando la TEP, se calcula con la siguiente Ecuacion (23):

DZ
Py = (Cp,, + Cpo)pnTW3R3 (23)

Dénde:

P,; = Potencia requerida para vuelo a punto fijo (W)
Cp,, = Coeficiente de potencia inducida
Cp, = Coeficiente de potencia parasita

Finalmente Seddon J. (1990) sefiala que una vez que ambas
teorias son utilizadas, se ensamblan por el concepto del factor
de mérito, es decir se corrige los resultados obtenidos por la
TCM al relacionarla con la TEP, el factor de mérito se lo
calcula de la siguiente manera, Ecuacion (24):

3
fr2

(24)

Donde:

FM: Factor de mérito
Ct = Coeficiente de traccién

2.2.3  Fabricacién de paneles de material compuesto

Para la fabricacion de los paneles que formaron la estructura
soporte del hexacdptero se conformé un material compuesto
de base resina poliéster y como refuerzo fibra de carbono.

Minguzi G. (1998) afirma que en un material compuesto la
funcion estructural estd desarrollada principalmente por el
refuerzo constituido por las fibras, mientras que la matriz de
resina, desarrolla tareas estructurales complementarias,
absorbiendo y distribuyendo los golpes y/o empujes.

Para determinar la resistencia del brazo, tomando en cuenta
que este elemento es el mas critico en la estructura soporte, se
utilizd la teoria de Tsai-Hill, esta teoria es basada en Von
Misses, aplicada a materiales isotropicos, se puede decir que
es la extension de dicha teoria a materiales ortotropicos,
predice que la falla ocurre cuando se cumple que la Ecuacién
(25) es igual a la unidad, este criterio de disefio se explica
ampliamente en Arias L.(2004) y Guerrero V. (2011).

(04)2
(Fa)?

(06)2
(Fe)?

(02)2
(F)?

(01)? 0102

(05)2 — 1
(F)?  (Fp)?

(Fs)2

(25)

2.2.4  Dimensionamiento de la aeronave

Las dimensiones de la aeronave dependen del tamafio de la
hélice que se va a utilizar, tomando en cuenta la potencia de
vuelo requerida y su distribucion en cada motor se determind
que las hélices adecuadas para vuelo tienen un didametro de 18
pulgadas. En la Figura 3 se muestra sus dimensiones, el
esquema de distribucion de las hélices y su sentido de rotacion.

f/// \\\ o R 2T
— }
|\ y = J )
—”—A}*&_ // o /3960

Figura 3. Esquema bésico del hexacdptero

Para contrarrestar el torque producido por el giro de cada
motor 3 motores giran en sentido de las manecillas del reloj y
los 3 restantes en sentido contrario, con esto se anulan los
momentos generados por el giro de las hélices y se produce la
fuerza de sustento para la elevacion del drone.

Una vez que se ha modelado cada parte del hexacoptero se
procede a ensamblar los componentes. En la Figura 4 se
muestra el hexacoptero ensamblado.

o

Figura 4. Modelado del hexacoptero ensamblado
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3. RESULTADOS

Los resultados obtenidos se dividen en las subsecciones de
potencia requerida, correccion por el factor de mérito,
actuaciones de vuelo, anatomia del hexacOptero, analisis
mecanico, validacion experimental, construccion del prototipo
y pruebas de vuelo.

3.1 Potencia requerida

En la Figura 5 se puede observar la variacion de la potencia
requerida a punto fijo a distintas alturas, calculada por medio
de laecuacion (1). Se observa que la potencia requerida a nivel
del mar es de 153,5 W, por lo que se puede determinar que
para que el hexacOptero opere normalmente en la ciudad de
Quito se requiere de un incremento de 26.66 W. a este valor.

190 T T T T T T T
185
180
175

170

Potencia Pio (W)

165

160

155

1 1 1 1 1 1
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000
Altitud h {m)

Figura 5. Potencia en vuelo a punto fijo vs. Altitud. (TCM)

En la Figura 6 se puede observar la variacion de la potencia en
vuelo axial ascendente, calculada por medio de la ecuacion (3).
Se considera un intervalo de velocidades de 0 a 10 m/s. Los
valores obtenidos corresponden a una altitud de 3200 m.s.n.m.
y una carga por motor de 2,16 kgf, el valor de potencia
requerido de 315 W para una velocidad de desplazamiento del
drone de 10 m/s.

Potencia Pi (W)

180 ; i i i i i i i ;

0 1 2 3 4 i 6 7 8 9 10
Velocidad de ascenso Vc (m/s)

Figura 6. Potencia en vuelo axial ascendente vs. Velocidad ascendente
(TCM).

En la Figura 7 se muestra la variacién de la potencia en modo
a punto fijo para distintas alturas, calculada por la Ecuacion
(1). El intervalo considerado va desde 0 a 4000 m.s.n.m; el
maximo valor requerido de potencia es 222 W.

225 : ‘ : : : : :
220
215
% 210
o
E 208
o
200
195
190 | | | | | | |
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000
Altitud {m)
Figura 7. Potencia en vuelo a punto fijo vs. Altitud. (TEP)
3.2 Correccidn por el factor de mérito

Con las ecuaciones (19)-(24) se determin6é que la potencia
requerida para maniobrar el hexacoptero en sus distintos tipos
de vuelo tiene un valor de 614,64 W, sin embargo
resguardando la funcionalidad de cada motor se considerd
como potencia instalada un valor correspondiente al 70 % del
valor nominal, el mismo que segln el fabricante de motores no
debe superarse. Por lo tanto, se establece como potencia
instalada el valor de 420 W.

3.3 Actuaciones de vuelo

El techo de vuelo a punto fijo es la altura maxima a la que el
equipo puede elevarse, la misma es una altura ideal y se define
en 3850 m, esto tomando en cuenta una altura menor del valor
promedio de altura de vuelo de aviones en Ecuador que es
30000 pies.

La wvelocidad maxima en vuelo axial se determiné
experimentalmente al medir el espacio que recorre el dron en
un tiempo a través de una trayectoria recta y tiene un valor de
6,35 m/s. En la Figura 8 se determina que la velocidad maxima
de avance horizontal es de 4,83 m/s, que corresponde a un 76
% de la potencia requerida, por lo tanto se comprob6 que los
motores se encuentran trabajando de manera segura.
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Figura 8. Potencia requerida en vuelo de avance.
34 Autonomia del Hexacdptero.

La autonomia del hexacdptero se refiere al tiempo que este
puede estar en el aire, practicamente depende de las baterias y
el consumo energético de las mismas, en la operacion del
hexacOptero se puede diferenciar 3 maniobras con sus
respectivas potencias requeridas:

Mediante las ecuaciones (1)-(4) se ha obtenido los resultados
de potencia para cada tipo de vuelo:

Potencia en vuelo a punto fijo:
Potencia en vuelo axial ascendente:
Potencia en vuelo de avance horizontal:

Py, = 214,84 W
P, = 411,428 W
P, = 409,99 W

Se hicieron pruebas préacticas de vuelo con distinto nimero de
baterias a bordo (sin carga util), para determinar los tiempos
de vuelo obtenidos, los valores se muestran en la Figura 9.

5 ! ‘ ! ‘ ‘ ! ‘ !

Tiempo de vuelo {min)

Hélice 18°
Hélice 20°

H | H | | H | = Hélice 227
0 1 1 1 1 1 1 1 1 T I

Nimero de Baterias Nb

Figura 9. Tiempo de vuelo vs. Cantidad de baterias

Se comprob6 que con la colocacion de 10 baterias a bordo de
la estructura soporte del hexacdptero y probando diferentes
didmetros de hélice, el tiempo de vuelo tiende a ser constante,
es decir el tiempo de vuelo de 10 a 12 baterias solo cambia en
dos minutos aproximadamente, por lo tanto se ha definido el
namero de baterias a bordo en seis tomando en cuenta que

adicional a este peso se debe levantar una carga Ctil,
cumpliendo de esta manera con el objetivo de vuelo requerido
por el presente proyecto.

En la Figura 10 se muestran los resultados del tiempo de vuelo
con distintos nimeros de baterias con una carga Util a bordo
de 3 kg. Se puede observar que con 6 baterias se obtiene un
tiempo de vuelo de 20,72 min, la carga a bordo de 3 Kg
comprueba una capacidad de levantamiento aceptable
tomando en cuenta que el peso de cualquier equipo profesional
de monitoreo se encuentra bajo este valor.

0 ! ! ! ‘ ! ‘ ! ‘ ! !

Tiempao de vuelo (min)

5 i i i i i i i i i i
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 1 12
Nimero de Baterias Nb

Figura 10.Tiempo de vuelo vs. Cantidad de baterias — 3kg carga

35 Analisis Mecéanico

Se realizaron varios ensayos mecénicos para determinar las
propiedades de la fibra de carbono utilizada como refuerzo en
el material compuesto, esto fue basado en el procedimiento
explicado en Guerrero V. (2011). En la Figura 11 se muestra
la grafica esfuerzo deformacién del ensayo a traccion a 0°
realizado en el laboratorio de resistencia de materiales de la
EPN — Facultad de Mecénica.

s 25k L

15 30 45 6.0 75 9.0 105 120 135 150

Strain, %

Figura 11. Ensayo de traccion a 0°.
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En la Figura 11 se puede observar que el material compuesto
conformado tiene un Iimite de fluencia de 240 KPa (2.4 x10°
N), y un limite a la ruptura de 450 KPa (4.5 x10°N), este es un
valor aceptable considerando que los limites de fluencia y
ruptura del aluminio promedio son respectivamente 200 y 260
KPa; esta comparacion es valida sabiendo que el aluminio es
un material comdnmente usado en aeromodelismo segin lo
explica Rodriguez H. (n.d).

Los paneles para la estructura del drone y los tubos para los
brazos estan conformados por 4 capas de material compuesto
reforzadas con fibra de carbono dispuestas en la orientacion
[0° 90° 0° 90°], en la Figura 12 se muestra el conformado del
material y sus propiedades.

SubLaminate.1 AP

Polar Properties

0.0004 <=
EPOKY_CARBON, 2=300, t=0,00025

00002 -+

EPOXY_CAREON, 3=0.0, t=0.00025

z Coorddinate

EPOXY_CARBON, a=90.0, t=0,00025

-0.0004 8 EPOXY_CARBON, a<01, t=0100025

Figura 12. Propiedades del laminado [0° 90° 0° 90°]

Con la finalidad de formar una estructura que soporte los
requerimientos de carga definidos en el alcance del presente
proyecto, se definié al compuesto conformado por resina
epoxy como matriz, reforzado con fibra de carbono como el
material idoneo para la construccion de la estructura soporte
del sistema.

Al final del proceso de conformacion del material compuesto
se coloca una manta térmica sobre cada plancha fabricada para
realizar el proceso de curado o gelado de la resina que sigue
una curva de tratamiento propia de cada material, para el
presente caso se eleva la Temperatura a 45° C en dos minutos,
y se mantiene durante cincuenta minutos, para la segunda
etapa la temperatura sube a 60 ° C en cinco minutos y se
mantiene durante una hora, y finalmente en la tercera etapa se
eleva a 80 ° C y se mantiene durante una hora a dicha
temperatura, para luego descender a la temperatura ambiente,
este proceso permite uniformizar los esfuerzos y aumentar la
resistencia del material.

En la Figura 13 se muestra el ciclo térmico de curado del
material compuesto.

Temp. 45°C Setpoint 45°C

100 Tampela:luw (°C)

e e T

Ny y——

o
°
Y P
2

76 95 114 136 182 162 171 190

Minutos

Figura 13. Curva del proceso para curacién de una material compuesto.

Con las propiedades establecidas se realizé un andlisis del
brazo, considerandolo como el elemento critico de la
estructura, se lo analiz6 como una viga en voladizo sujeta a
una carga 358,6 N. La misma corresponde a una carga
amplificada de la traccién que asegura la resistencia mecanica
del elemento.

Se procedid a realizar los célculos, como resultado se obtiene
una variacioén en los resultados, para mitigar esto se varia el
tamafio del elemento de malla que se utiliza. Como se puede
observar en la Figura 14 a partir de elementos de didmetro 0,6
mm, los resultados empiezan a converger a una solucién, por
lo tanto se utiliza un elemento de malla de 0,9 mm de didmetro.

T ]

P1 - Total Daformatios

Design Peints

Figura 14. Anélisis de convergencia en ANSYS

Con la aplicacion de la Teoria basada en Von Misses para
materiales isotropicos se define que el punto critico ocurre en
la zona a compresion y tiene un valor de 0,75 por lo que se
asegura la resistencia del elemento en la Figura 15 se muestran
los resultados obtenidos.
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029
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Figura 15. Criterio de falla en ANSYS

3.6 Validacién experimental

Para validar los resultados obtenidos se comparo la deflexion
y carga de falla obtenido experimentalmente con un andlisis en
ANSYS. Las pruebas se realizan con un tubo de 28 cm de
largo.

Experimentalmente la probeta analizada present6 falla a una
carga de 62 kg (607,6 N) y presenté una deflexion maxima de
15,85 mm.

A continuacidn se realiz6 en ANSY'S un estudio de una viga
similar y se aplica sobre ella una carga de 62 kgf. En la Figura
16 se muestra una comparacion entre la deflexion real y la
deflexion calculada.

Figura 16. Comparacion de deflexiones.

La deflexion méaxima obtenida con una carga de 62 kgf es de
15,156 mm por lo tanto al comparar este valor con la deflexion
obtenida experimentalmente se tiene un error del 4,38%, el
mismo que se considera aceptable. Una vez alcanzado este
valor la viga esta préxima a fallar segun el criterio de falla y
fatiga del disefio mecéanico de vigas, por lo cual estos
resultados se consideran validos.

3.7 Construccidn del prototipo

3.7.1  Diagrama del Sistema Electrénico

En la Figura 17 se muestra la conexién de los componentes
electrénicos. El controlador de vuelo utilizado es el NAZA V2.

El sistema electronico estd dispuesto como lo explica DJI
corporation. (n.d).

Motor 1 (M1)

oy s A
o -
YIVN oo rmates scmare Fomare
974 Do o 0.1 cam e contg e
b .

Figura 17. Conexion de componentes electronicos

3.7.2  Ensamblado final

Finalmente se procede a realizar el ensamblado de la estructura
mecéanica y de los componentes eléctricos. En la Figura 18
aparece una imagen del hexacoptero listo para operar.

Figura 18. Hexacdptero ensamblado
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3.8 Pruebas de vuelo

Las pruebas de vuelo se realizaron sin carga y con una carga
atil de 1 kg, 3 kg y 5 kg. Las variables a medir son el tiempo
de vuelo y la velocidad de avance.

Tabla 1. Prueba de vuelo; 6 baterias, sin carga

Vuelo con 6 baterias - Sin carga

Tiempo de Velocidad de avance
Vuelo -
vuelo (min) (m/s)

1 41,25 81

2 39,78 79

3 40,25 7,6

4 42,68 8.2

5 40,74 8,4
Promedio

40,94 8,04

Tabla 2. Prueba de vuelo; 6 baterfas, 3 Kg. carga Util

Vuelo con 6 baterias - 3 kg de carga

v Tiempo de Velocidad de avance
uelo h
vuelo (min) (m/s)

1 19,78 7.4

2 18,95 6,5

3 20,87 6,3

4 22,25 6,7

5 18,68 6,5
Promedio 20,106 6,68

Tabla 3. Prueba de vuelo; 4 baterias, 5 Kg. carga til

Vuelo con 4 baterias - 5 kg de carga

Tiempo de Velocidad de avance
Vuelo -
vuelo (min) (m/s)

1 8,75 6,2

2 8,82 6,3

3 9,15 6,2

4 7,65 59

5 8,15 6,1
Promedio

8,504 6,14

El tiempo maximo de vuelo se obtiene con el aporte de 6
baterias y sin carga Util obteniendo un tiempo de vuelo de
40,95 min, con 1 kg de carga se obtiene un tiempo maximo de
vuelo de 29,46 min, con una carga de 3 kg se obtiene un tiempo
maximo de vuelo de 20,1 min y con una carga de 5 kg 8,5 min.

4. DISCUSION DE RESULTADOS
El tiempo maximo de vuelo se obtiene con el aporte de 6

baterias y sin carga obteniendo un tiempo de vuelo de 40,95
min, con 1 kg de carga se obtiene un tiempo maximo de vuelo

de 29,46 min, con una carga de 3 kg se obtiene un tiempo
maximo de vuelo de 20,1 miny con una carga de 5 kg 8,5 min.
El tiempo de vuelo de la aeronave sin carga (15,45 minutos)
sobrepasa sin dificultad el tiempo de vuelo de un dron
comercial (6 a 8 minutos), tomando en cuenta que este valor
es tomado cuando solo aportan energia dos baterias, es decir
un dron comercial con una cdmara sencilla y con una bateria
de similar aporte cumple con la mitad del tiempo de vuelo del
dron desarrollado en este proyecto.

El tiempo de vuelo del hexacoptero cuando lleva 1 kg. de carga
con 6 baterias conectadas es de 29 minutos en promedio, esto
demuestra que estd preparado para levantar una camara
sencilla y brindar un tiempo de autonomia provechoso.

La velocidad de desplazamiento horizontal no se ve
gravemente afectada por llevar un kilogramo de peso, es decir
fluctia entre 7 — 8 m/s.

El multirotor garantiza un tiempo de vuelo aceptable (11
minutos) y mayor que un dron comercial al disminuir al
minimo su aporte de energia almacenada (2 baterias) con un
peso de carga Util de 3 kg.

Se proporciona un tiempo de vuelo y una velocidad aceptable
con un aporte de energia de 4 baterias y 3 kg de carga (til, 16,2
minutos y 6,8 m/s.

La carga util maxima para el equipo es de 5 kg, sin embargo
se aprecia muy favorablemente que el tiempo de vuelo con 4
baterias es de 8,5 minutos; en otras palabras el hexacoptero
esté levantando en total: 13 kilogramos, 8 kg de baterias y peso
muerto y 5 kg de carga Util.

No se recomienda sobrecargar al dron construido, pues no se
garantiza ni su elevacion ni su desempefio eficiente en el aire,
sin embargo se brinda la sugerencia de ser el caso, aumentar
mayor carga Util, disminuyendo gradualmente el nimero de
baterias.

5. CONCLUSIONES

El tiempo de autonomia y capacidad de carga util del dron
construido es satisfactorio ya que superan a drones
comerciales, cuyo tiempo de vuelo es 20 minutos maximo sin
carga y 7 min con carga maxima de 1 kg.

El elemento mas critico de la estructura mecanica del dron es
el brazo, su simulacién en ANSYS comprueba que este
elemento resiste las cargas solicitadas con un factor de
seguridad de 1,33, dicho wvalor ha sido validado
experimentalmente por medio del ensayo de flexion,
obteniendo un error del 4,38 %; por lo que se comprueba la
teoria de Tsai-Hill de disefio mecanico.

La capacidad de carga Util méaxima del equipo es de 5 kg, para
ello se debe cargar al hexac6ptero con 4 baterias, ya que con 6
baterias se excede el 70% de carga de los motores y esto puede
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recalentarlos, con 6 baterias instaladas se recomienda una
carga maxima de 3 kg.

Es importante la aplicacion del factor de mérito en el analisis
aerodindmico realizado para la seleccién de motores tipo
Brushless en la Teoria de Cantidad de Movimiento (TCM), y
Teoria de Elemento de Pala (TEP) pues permite tomar en
cuenta todos los parametros que afectan a la potencia real
requerida de vuelo.
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