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Resumen

Dentro del mantenimiento programado, las inspecciones visuales de aeronaves requieren un gran niimero de
trabajadores y mucho tiempo para ser completadas, lo que significa un gran desembolso econdmico para las
propias aerolineas. Existe una necesidad de realizar inspecciones regularmente, por lo que en este Trabajo Fin
de Master se propone un método mas eficiente para la deteccion de grietas en el fuselaje de las aeronaves con
una mayor precision, y en un menor tiempo que el método tradicional, de manera que se automatiza el
mantenimiento mediante fotogrametria con drones.

Con este método, y gracias a las imagenes obtenidas del barrido de los aviones, se puede detectar
automaticamente la localizacion de las grietas de distintos tamafios con un codigo programado en MATLAB, el
cual se ha aplicado a una de las acronaves del Instituto Tecnologico Superior ADA-ITS.

Ademas, en este trabajo, se disefia un dron en SolidWorks capaz de realizar la busqueda de grietas, fracturas o
dafos provocados por fatiga u otros origenes en las distintas superficies aerodinamicas de los aviones. El dron
disefiado es sometido a distintas simulaciones con la finalidad de analizar sus propiedades fisicas de resistir
estructuralmente a los esfuerzos generados en cada una de las distintas etapas de vuelo, y a una comprobacion
final, de si los componentes seleccionados permiten satisfacer todas las necesidades propulsivas del mismo,
mediante la plataforma ECALC.

A lo largo de este documento, se redacta y explica los distintos andlisis aerodinamicos llevados a cabo de una
amplia seleccion de perfiles con la finalidad de optimizar el disefio de las hélices del dron, mediante el software
XFLRS5, y con una comprobacion teorica de los resultados con la teoria de perfil delgado.

También se evaltia el posible modelo de negocio financiero, y los beneficios que se pueden obtener con este, ya
que, aparte de reducir el tiempo, se genera un ahorro del nimero de trabajadores necesarios para llevar a cabo
cada inspeccion, y sin la necesidad de tener que instalar andamios o pasarelas para ello.

Finalmente, se consigue disefar un prototipo bastante exitoso, en el cual, se llega a profundizar en varios
aspectos del disefio con la aplicacion de distintos softwares. De manera que se corrobora la idea de que el uso
de un UAYV para este tipo de inspecciones es una gran alternativa, aparte de que se puede aplicar este proyecto
a otros sectores, como el de la automocion, el naval o el ferroviario.






Abstract

Within scheduled maintenance, visual inspections of aircraft require a large number of workers and a lot of time
to be completed, which means a large economic outlay for the airlines themselves. There is a need to perform
inspections regularly, so this master's thesis proposes a more efficient method for detecting cracks in the fuselage
of aircraft with greater accuracy, and in less time than the traditional method, so that maintenance is automated
by photogrammetry with drones.

With this method, and thanks to the images obtained from the sweep of the aircraft, the location of cracks of
different sizes can be automatically detected with a code programmed in MATLAB, which has been applied to
one of the aircraft of the Instituto Tecnologico Superior ADA-ITS.

In addition, in this work, a drone is designed in SolidWorks capable of searching for cracks, fractures or damage
caused by fatigue or other origins in the different aerodynamic surfaces of the aircraft. The designed drone is
subjected to different simulations in order to analyze its physical properties to structurally resist the stresses
generated in each of the different flight stages, and to a final verification of whether the selected components
can meet all the propulsive needs of the drone, using the ECALC platform.

Throughout this paper, the different acrodynamic analyses carried out on a wide selection of airfoils in order to
optimize the design of the drone propellers are written and explained, using XFLRS software, and with a
theoretical verification of the results with the thin airfoil theory.

The possible financial business model is also evaluated, and the benefits that can be obtained with this, since,
apart from reducing time, it generates a saving in the number of workers needed to carry out each inspection,
and without the need to install scaffolding or walkways for it.

Finally, it is possible to design a very successful prototype, in which, it is possible to deepen in several aspects
of the design with the application of different softwares. So the idea that the use of a UAV for this type of
inspections is a great alternative is corroborated, apart from the fact that this project can be applied to other
sectors, such as automotive, naval or railway.
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1 INTRODUCCION Y OBJETIVOS

1.1 Introduccion

El mantenimiento de aeronaves es el punto de partida de la aeronavegabilidad, de hecho, se define por OACI
(Organizacion Internacional de Aviacion Civil) como: “El desempefio de las tareas requeridas para garantizar la
aeronavegabilidad continuada de una aeronave, incluida la revision, inspeccion, reemplazo, rectificacion de
defectos y la realizacion de una modificacion o reparacion”. Es decir, para garantizar la seguridad en todas las
operaciones de vuelo, es necesario que las acronaves se encuentren en un estado de acronavegabilidad. Para ello
hay que llevar a cabo todas las tareas enumeradas en los manuales de mantenimiento.

Hoy en dia, en la industria de la aviacion, cada aeronave tiene su propio programa de mantenimiento inicial
desarrollado por grupos de trabajo del sector, y definido en la documentacion suministrada por los distintos
fabricantes. En los primeros afios de la aviacion, debido a la falta de experiencia en el sector, esto no era asi. De
hecho, los primeros disefios de aviones se desarrollaban teniendo en cuenta criterios de resistencia estatica y de
rigidez.

Sin embargo, estos criterios fueron evolucionando con el paso del tiempo a raiz de diferentes accidentes aéreos,
donde se empezo6 a desarrollar el modelo de vida a fatiga. De ahi surge el concepto de Fail Safe [1], el cual acepta
que durante la vida en vuelo de un avion existen dafios, pero que éstos se pueden controlar de manera que se
puede prever el momento justo en el que el componente debe ser reemplazado. De esta manera, se calculaba la

vida a fatiga de cada componente para asegurar que el fallo no ocurriese mientras las acronaves estaban de
servicio.

No obstante, este enfoque seguia teniendo inconvenientes ya que el inicio de una grieta por fatiga era un proceso
aleatorio. En consecuencia, la vida til para los aviones se acortaba mucho, provocando pérdidas economicas
enormes para la industria. Debido a esto, se desarroll6 una nueva filosofia de fabricacién de aeronaves, conocida
como disefio a prueba de fallos o Safe Life [1]. Es decir, se empezaron a programar inspecciones periddicas no
destructivas en los aviones con el fin de garantizar que cualquier dafio en la estructura no alcanzase el tamafio de
grieta critico antes de ser detectado. Estas inspecciones eran y son realizadas por operarios que revisan el fuselaje
de los aviones en busca de imperfecciones y defectos superficiales.

Actualmente, también se trabaja con el concepto de tolerancia al dafo, que implica la evaluacion de la estructura
para asegurar que, si ocurriese algiin dafio por fatiga, corrosion o como causa de algun accidente, la estructura
restante es capaz de soportar cargas razonables sin fallas, o deformacion estructural excesiva hasta la deteccion
del dafo. Por eso son tan importantes las propiedades y el desarrollo de los materiales compuestos en el sector
aeronautico, para evitar entre otras cosas, que estos posean velocidades altas de propagacion de grietas.

Dentro del mantenimiento programado, la inspeccion visual es la prueba no destructiva mas comiin en la industria
aeronautica. Esta tarea es realizada por técnicos especializados y cualificados que inspeccionan el fuselaje, y las
distintas superficies aerodinamicas de los aviones con la ayuda de calibradores especiales, lupas o linternas. Su
objetivo es poder detectar la presencia de defectos como grietas, abolladuras o incluso la presencia de 0xido.

El método clasico para las inspecciones visuales de los fuselajes de las aeronaves requiere que los trabajadores
estén en lugares que pueden comprometer su seguridad, como el uso de andamios o pasarelas debido al gran
tamafio de los aviones comerciales [2].Ademas, la inspeccion de componentes complejos de bajo contraste
requiere una mejor iluminacion que la inspeccion de componentes simples de alto contraste. Es fundamental
asegurar un correcto mantenimiento tanto del fuselaje como de las distintas superficies que componen el avion
para evitar fallos estructurales, manteniendo las caracteristicas acrodinamicas de la aeronave y garantizando su
seguridad en cada operacion.
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Figura 1.1 Inspeccion visual en ADA-ITS.

Las inspecciones de los aviones pueden abarcar desde las inspecciones previas al vuelo hasta las inspecciones
detalladas. En general, el tiempo medio de inspeccion de una aeronave mediante técnicas tradicionales puede
llegar a superar una decena de horas, pues los intervalos de tiempo para los periodos de inspeccion varian con los
modelos de acronaves involucrados, y los tipos de operaciones que se realizan. Aproximadamente el 80% de estas
inspecciones son visuales, ya que todas las aeronaves se inspeccionan visualmente antes de cada vuelo en el marco
de las operaciones programadas, y después de imprevistos como rayos, granizadas u otros dafios externos.

El proyecto propuesto presenta un método mas eficiente con drones para la deteccion de grietas en el fuselaje de
las aeronaves, ver Figura 1.2. De esta manera, se automatiza el mantenimiento con una mayor precision, y en un
menor tiempo en comparacion con el método tradicional:

1. Un operario dentro de un hangar genera un plan de vuelo para que un dron inspeccione la aeronave
correspondiente.
2. El dron realiza la fotogrametria al fuselaje y las distintas superficies acrodinamicas de la acronave.
3. Estas imagenes son analizadas por un codigo programado en Matlab para la deteccion y localizacion
exacta de las grietas.
4. Un inspector cualificado valida o refuta los resultados desde su propio ordenador.
X 1 —4 -+
-
+ -+ -+ — - - -
- = — i
A :mH'"‘x - “
- ~ —_— .L-o" .‘*.“ ’ : -

e
|
. -

/
-
c—
—
e, H——
— A ————

|~

Figura 1.2 Automatizacion del mantenimiento [3].



El analisis completo de la superficie exterior de un Airbus A320 mediante esta técnica lleva alrededor de treinta
minutos, frente a las ocho horas que tarda una inspeccion humana. Aparte de que no se moviliza a una quincena
de personas para llevarla a cabo. Estas ventajas tienen un enorme impacto en el coste del mantenimiento. En la
actualidad existe una empresa francesa cuyo modelo de negocio es algo similar.

Donecle es un fabricante de drones autonomos para la inspeccion visual de aeronaves, cuya funcion consiste en
reconstruir en 3D las aeronaves, y comparar estas con modelos iniciales previos al vuelo, con la finalidad de
detectar algin desperfecto en la superficie de estas [3].

La motivacion para este trabajo fin de master de disefiar un dron para la automatizacion de las inspecciones
visuales en aeronaves mediante drones surge a raiz de desarrollar la idea con la que se fue:

e Proyecto ganador del XVII Concurso de Ideas Emprendedoras 2022 de la Universidad de Sevilla, con el
nombre “Mantenimiento con UAV'’s.”

e Proyecto finalista en el Concurso de Mejores Proyectos de Innovacion y Emprendimiento 2022 de la
Universidad de Lisboa, con el nombre de “UA Visual Maintenance” [4].

e Proyecto desarrollado en el Berkeley Method of Entrepreneurship Bootcamp de la Universidad de
Berkeley, en California, con el nombre de “UAVisual” [5].

Cabe destacar que, al realizar las tareas de mantenimiento en el interior de un hangar, la meteorologia y la
normativa actual que dificulta el uso de drones en espacio aéreo aeroportuario no afecta a este proyecto, aunque
este esta disefiado para que pueda utilizarse tanto en exteriores como en interiores.

Por esta razon, automatizar el mantenimiento en las inspecciones visuales es una gran alternativa, ya que se mejora
la seguridad de los operarios, la precision de los resultados frente a los métodos tradicionales, y supone un ahorro
muy importante para las propias aerolineas.

1.2 Objetivos

Los dos objetivos principales de este trabajo son:

e Disefiar un dron que permita la busqueda de grietas, fracturas o dafios provocados por fatiga u otros
origenes en distintas piezas del sector aeronautico.

e  Programar un codigo en Matlab que sea capaz de detectar las grietas a través de las imagenes obtenidas
por el dron.

Para generar este método mas eficiente automatizando el mantenimiento mediante fotogrametria, es necesario
conocer y analizar como se lleva a cabo actualmente las inspecciones visuales en la industria aeronutica.

Teniendo en cuenta que el ambito de actuacion son aeronaves de diferentes usos y tamafios. El dron disefiado
tiene que ser capaz de resistir estructuralmente a los esfuerzos generados en cada una de las distintas etapas de
vuelo, asi como satisfacer todas las necesidades propulsivas. Estos resultados se pueden obtener con varias
simulaciones realizadas en los softwares Ansys y ECALC.

Otro de los objetivos planteados es optimizar el disefio de las hélices del dron con un andlisis aerodindmico de
una amplia seleccion de perfiles mediante el software XFLR5, y con una comprobacion teodrica de los resultados
con la teoria de perfil delgado.

Por tltimo, es necesario comparar la eficiencia de este método con otros actuales como los que realiza la empresa
Donecle, y los beneficios que puede suponer este modelo de negocio.






2 ESTADO DEL ARTE

2.1. Breve historia de los UAVs

Para ofrecer un contexto al proyecto, se describe a continuacion una breve historia de la evolucion y del desarrollo
de los UAVs (Unmanned Aerial Vehicles), condicionada principalmente por los periodos de guerras.

Primera Guerra Mundial: En este periodo empieza a crearse el concepto de lo que hoy en dia se conoce como
dron, la primera nave radio control no tripulada a motor fue en 1916 el Ruston Proctor Aerial Target, Figura 2.1.
Mas tarde llego6 el Hewitt-Sperry Automatic Airplane (1917) que tenia la finalidad de transportar misiles a un
objetivo. Una version actualizada de este ultimo fue el Kettering Bug, desarrollada por la fuerza aérea americana
y capaz de atacar objetivos a varias decenas de kiloémtros, aunque nunca llegd a entrar en servicio. En esta época
cabe destacar el papel clave de Archibald Low, un ingeniero inglés que aport6 descubrimientos clave en el guiado
por radio [6].

Figura 2.1 Ruston Proctor Aerial Target [7].

Periodo entreguerras: Destaca el desarrollo en el Reino Unido de modelos basados en aviones ya existentes. El
Larynx (1927), que era lanzado desde un barco de la Royal Navy, y el Queen Bee (1935), que era usado en
entrenamiento para combate antiaéreo. La fuerza armada americana, mantuvo la linea del Kettering, de manera
que se pudo profundizar en el desarrollo de drones para misiones terrestres [8].

Segunda Guerra Mundial: En este periodo hubo una evolucion principalmente americana que se dirigia hacia
la modificacion de aviones para su vuelo guiado con la finalidad de arrojar bombas y torpedos. E1 TDN-1 fue uno
de estos ejemplos, aunque finalmente no entrd en combate, pero en 1944, si lo hizo el TDR-1, logrando alcanzar
de forma efectiva buques japoneses. En ese mismo afio, el ejército aleman cambi6 el rumbo de esta tecnologia
con la introduccion de los pulsorreactores, propulsando a los famosos misiles guiados V1 que contaban con un
alcance de unos 250 kilémetros, y con una precision de unos 11 kilometros de radio. De esta forma se dejaba a
un lado los aviones modificados que transportaban bombas y era la misma bomba la que era transportada de
manera autébnoma [9].

Guerra Fria: Tras la 2* Guerra Mundial, la situacion de las grandes potencias condujo a este nuevo conflicto, el
cual nunca lleg6 a estallar totalmente, pero el mundo vivia constantemente bajo la amenaza de un arsenal nuclear
con una potencia no conocida hasta entonces. Estas tensiones supusieron un esfuerzo en el desarrollo de nuevas
tecnologias para vigilancia, de manera que se evitaba los riesgos de enviar pilotos a territorios enemigos. En 1955
entra en servicio el SD-1 Observer, un dron de ala fija de entrenamiento antiaéreo usado por la USAF y la RAF.
El mismo proceso sigui6 el Ryan Firebee, Figura 2.2, puesto en funcionamiento en los sesenta y usado todavia



hasta la fecha en alguna de sus variantes. Cabe destacar que, a pesar de las guerras, en 1946 vol¢ el primer dron
de ala fija encargado de investigacion cientifica, el P-61 Black Widow.

Figura 2.2 BQM-34F Firebee 11 [10].

Finales siglo XX: La mentalidad de percibir los UAVs como algo costosos e ineficiente fue cambiando con los
afios, sobre todo con el desarrollo por parte de Israel en 1979, del IAI Scout, fabricado en fibra de vidrio [11]. Se
han desarrollado infinidad de proyectos en diferentes paises y con distintas finalidades, de manera que se ha ido
mejorando las prestaciones y capacidades de los drones con el paso de los afios, gracias entre otras cosas al disefio
de nuevos materiales y el desarrollo de nuevas tecnologias de propulsion. En el afio 1995 se cre6 el MQ-1 Predator,
Figura 2.3, el cual era capaz de realizar tareas de vigilancia o ataque.

Figura 2.3 MQ-1 Predator [12].

Uso civil: Desde su introduccion en el mundo civil alrededor del afio 2006, el uso de drones de ala rotatoria se ha
multiplicado tanto en el mundo profesional; en ambitos de ingenieria, audiovisual, rescate, vigilancia como en el
ocio; carreras, espectaculos, 0 como juguetes entre muchos otros.

Debido a su bajo coste y su uso masivo, se ha tenido que regular una normativa especifica para ellos, dependiendo
de las caracteristicas del dron, la actividad, o su localizacion.

2.2. Drones multirrotor

Un dron de ala rotatoria, 0 mas conocido por multirotor, es una acronave no tripulada que logra su sustentacién
gracias al movimiento de las hélices impulsadas por los motores que se ubican en cada uno de sus brazos. Se
diferencia principalmente de una acronave de ala fija en la forma en la que genera su sustentacion para mantenerse
en el aire. Su mayor virtud, independientemente del precio, es la facilidad con la que se puede poner en vuelo,
pudiendo despegar y aterrizar desde cualquier superficie y en vertical. Se pueden encontrar con cualquier forma,
tamarfio, precio y prestaciones. Ademas, tienen la posibilidad de incorporar camaras de grandes prestaciones. No
obstante, su principal limitacion viene dada por su autonomia de vuelo [13].



Los drones pueden estar sujetos a varias clasificaciones segtin su uso, su tamafio, el rango de alcance, el método
de control o el método de sustentacion [14]. Una de las maneras mas sencillas de identificar los diferentes tipos
de drones que existen en el mercado es de acuerdo con la cantidad de motores o brazos que lo conforman [15].

e Tricopteros

Su geometria consiste en tres brazos que salen del centro de la aeronave, Figura 2.4. Estan compuestos
por 3 motores, 3 reguladores de vuelo, 3 hélices y un servomotor. El control en el aire se consigue
mediante el aumento o disminucion de las revoluciones de los motores. El mecanismo de giro es
controlado por un cuarto punto de giro situado en el centro del dron, el servomotor, el cual permite la
rotacion sobre su propio eje. A la hora del vuelo, dos motores giran en el mismo sentido, y el motor de
cola en el sentido contrario.

Las principales ventajas de los tricopteros frente a otras configuraciones de multirrotores son: su ligereza,
capacidad de ser plegado, amplio campo visual y mayor simplicidad mecénica. Sus principales
desventajas son: bajo empuje, poca estabilidad y en caso de falla de un motor, sufren una pérdida de
control.

Yaw Servo

Figura 2.4 Configuracion tricopteros [16].

e Cuadricopteros

Es el dron mas estandar, formado por 4 motores, Figura 2.5. Asciende y desciende mediante el aumento
o reduccion de revoluciones de los motores. Estos motores giran dos en sentido horario y otros dos en
antihorario para poder compensar los momentos y no rotar.

Las actuaciones se controlan mediante los girdscopos del controlador de vuelo. Una rotacion alrededor
de si mismo se realiza mediante el aumento de revoluciones de los motores que giren en el sentido
opuesto al giro deseado. Las principales ventajas de los cuadricopteros son: su robustez, la alta
aceleracion que presentan y su mayor capacidad de carga en comparacion con los tricopteros. Sin
embargo, también tienen una capacidad de carga limitada.
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Figura 2.5 Configuracion cuadricopteros [17].




e Hexacopteros

Su principio de funcionamiento es el mismo que los cuadricopteros, con la salvedad de que estos tienen
seis brazos y seis rotores, Figura 2.6. De esta forma los rotores giran tres a tres. Son mas estables que los
cuadricopteros y pueden transportar mayores cargas. Sin embargo, les penaliza su mayor consumo de
energia.

Figura 2.6 Configuracion hexacopteros [17].

e Octocopteros

Siguen el mismo principio de los dos modelos anteriores, pero con 8 rotores, girando cuatro a cuatro,
Figura 2.7. Gracias a la gran cantidad de rotores permiten el ascenso de una forma sencilla. Presentan
una gran potencia y se usan en funciones de transporte de incluso mercancias. No obstante, su peso es
bastante mayor en comparacion con las otras configuraciones.

Figura 2.7 Configuracion octocopteros [17].

2.3. Componentes de un dron

Motores

La fuente de energia mas habitual utilizada por los motores de un dron es la energia eléctrica. Se puede diferenciar
dos métodos de alimentacion mediante corriente alterna y continua. Ademads, otra clasificacion dentro de los
mismos son los motores de corriente contina con escobillas y los motores de corriente continua sin escobillas.



Los motores con escobillas eran los utilizados de manera general hasta no hace mucho tiempo en casi todos los
ambitos. Estos se basan en que el cambio de polaridad del rotor se realiza mediante un par de escobillas que se
encuentran en contacto con el colector. Es asi como se consigue conmutar la corriente de las bobinas del motor.

Por otra parte, los motores sin escobillas no incorporan colector ni escobillas para cambiar la polaridad. En este
caso, la conmutacion de las bobinas se realiza de manera electronica por medio de un controlador [18].

Las principales ventajas de este segundo tipo es que su vida es mayor, ya que no necesitan mantenimiento (las
escobillas se gastan con el uso). Ademas, no existe una friccion que en casos puede generar chispas y liberar calor
de manera continua. Debido a este contacto, se pierde eficiencia en el motor por el efecto de la friccion; es por
esto, que el rendimiento de los motores brushless, Figura 2.8, es mayor que en los motores tradicionales con
escobillas. La tinica ventaja real del primero es que su coste de produccion es menor [19].

Existen una serie de propiedades a analizar en un motor brushless para elegir cual es el més adecuado segtin el
tipo de mision:

o Ratio empuje/peso: es la relacion existente entre el empuje y el peso del dron. Con relaciones altas se
consigue que el dron pueda realizar desplazamientos rapidos, obteniendo mayores aceleraciones y
veloces cambios de direccion.

e KV (Constante de velocidad): este parametro indica la relacion de RPM por voltio que alimenta el
motor. Un mayor valor de KV otorga una mayor velocidad de rotacion, mientras que uno mas bajo
permite desarrollar un mayor par.

o Numeros de Ny P: estos indican el nimero de electroimanes ¢ imanes permanentes en el rotor. Motores
conun KV bajo suele tener mas electroimanes e imanes permanentes para ayudar a producir par de forma
mas eficiente.

Figura 2.8 Motor brushless [19].

Baterias

El tipo de baterias empleado en la construccion de drones son las baterias de polimeros de Litio, mas conocidas
como LiPo, Figura 2.9. Se caracterizan principalmente por presentar una alta densidad de energia, alta
velocidad de descarga y peso ligero, condiciones que las hacen las apropiadas para su aplicacion en drones.
[20]. A continuacion, se definen los principales parametros que hay que tener en cuenta a la hora de elegir un
determinado modelo:

e Voltaje y nimero de celdas: las baterias de ion litio suelen estar formadas por la combinacién de
celdas individuales conectadas entre si en serie o en paralelo. En motores brushless, la velocidad de
estos esta asociado al voltaje, por lo que un voltaje mas alto, permite un mayor régimen de giro.

e Capacidad: la capacidad de una bateria LiPo se mide en miliamperios hora (mAh), indica la corriente
que se llega a extraer de la bateria en una hora hasta que esta vacia. Una manera de incrementar esta
capacidad es la de conectar celdas en paralelo, ya que al realizar esto se suman las capacidades de
ambas. Hay que destacar que existe un compromiso entre capacidad/peso, porque al aumentar el
numero de baterias, se puede incrementar el tiempo de vuelo debido a la energia extra, pero si este es
demasiado alto, se reduce debido al peso.

e Velocidad de descarga: este parametro como bien indica su nombre muestra la velocidad con la que
se descarga una bateria. Conociendo la capacidad de esta, se puede calcular la méaxima descarga. Hay



que tener cuidado con este factor ya que un C Rating demasiado bajo impide a la bateria entregar la
corriente necesaria por los motores y estos no pueden aportar la potencia suficiente. Aun asi, el caso
opuesto no es tampoco favorable, al ser su valor demasiado alto, el beneficio no compensa respecto
al mayor peso.

o Resistencia interna: cada celda tiene una resistencia interna que limita la corriente maxima que la

bateria produce, esta cambia con el paso del tiempo, por eso nunca se suele indicar en la hoja de
especificaciones.

Balance
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Figura 2.9 Bateria LiPo [20].

Chasis/Esqueleto

El chasis o esqueleto de un dron es la estructura que da soporte a todos los componentes de estos vehiculos no
tripulados. Su configuracion determina donde van alojados cada uno de los componentes, asi como el reparto
de pesos, pardmetro fundamental para conseguir un buen equilibrio en vuelo. Se debe diferenciar dos partes
en el mismo, un cuerpo en el que se alojan la mayor parte de los componentes cuya funcion principal es su
alojamiento y proteccion, y, por otra parte, los brazos, disefiados para albergar los motores con una mayor
robustez teniendo en cuenta la mayor facilidad de recibir impactos.

A continuacion, se detallan algunas de las caracteristicas mas importantes a la hora de elegir o disefiar un buen
chasis para un dron:

Material: se emplea todo tipo de materiales, desde madera, pasando por plastico, hasta llegar a la fibra
de carbono y otros composites. El mas utilizados sin duda es la fibra de carbono debido a su gran relacion
peso-resistencia. Un esqueleto fabricado en fibra de carbono también posee una mayor rigidez que otros
compuestos. En la actualidad, debido al crecimiento del uso de impresoras 3D, se esta utilizando cada
vez mas piezas realizadas en plastico rigido.

Tamaiio: se trata sin duda alguna de una de las propiedades mas importantes de un dron. Esta
caracteristica tiene influencia en muchas de las capacidades fisicas del UAV, como son el momento de
inercia, la resistencia, el peso o el tamafio maximo de las hélices. Cuanto mas grande es un chasis, se
tiene un mayor momento de inercia, lo que provoca que el aparato gire peor, es decir, sea menos agil.
Directamente proporcional al tamafio es la resistencia, un dron mas pequefio tiene una menor superficie
sobre la que incide el fluido, por lo que la resistencia generada es menor, al igual que el peso. El tamafio
de las hélices va asociado al del chasis y se suelen emparejar tal y como se muestra en la Tabla 2-1.

Tabla 2-1 Relacion entre tamafio de chasis y hélices.

Tamaiio de chasis | Tamano de hélices

250 mm 6"
210 mm 5"
180 mm 4"
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o Disposicion de los brazos: existe diferentes tipos de chasis en funcion de la disposicion de los brazos,
Figura 2.10. Esta caracteristica esta directamente asociada a la disposicion de los motores elegida. En el
caso de un cuadricoptero se puede optar por una forma en H, en X, X estirada o en cuadrado. La principal
ventaja del chasis en H es su estabilidad y suavidad en el vuelo, ya que se prioriza estas cualidades por
encima de la ligereza, la agilidad y la velocidad.

Por otro lado, la configuraciéon en X busca un menor momento de inercia, intentando concentrar al
maximo el peso en una superficie central de menor tamafio, mejorando asi la agilidad del vehiculo. Su
inconveniente principal es que suele haber una falta de espacio en el cuerpo para el alojamiento de
componentes.

Si a este modelo se le afiade la caracteristica de alargar los brazos, lo que se consigue es una mayor
estabilidad al reducir las turbulencias creadas por el movimiento de las hélices entre si. Es un sistema
bastante empleado en drones de carreras, buscando la mayor optimizacion de la potencia y buscando una
maxima estabilidad. También existen unos chasis llamados hibridos, que combinan las propiedades de
agilidad y momento de inercia bajo, y el gran espacio aportado por una configuracion en H.

Finalmente, los chasis cuadrados se suelen emplear cuando se busca una mayor resistencia y rigidez. Al
tener un mayor nimero de puntos de contacto entre si, en caso de golpe y rotura, la integridad estructural
no se ve tan afectada, pero el peso es mayor.

Figura 2.10 Tipos de chasis en cuadricoptero [21].

Controladora de vuelo o FC (Flight Control)

La controladora de vuelo es la placa encargada de controlar un dron, es como su cerebro. Se trata de un conjunto
de circuitos integrados que incluye diversos tipos de sensores como son giréscopos y acelerometros para el control
de actitud de vuelo, Figura 2.11. Ademas de estos puede disponer de otros mas avanzados como son barémetros
o magnetometros. Esta es la encargada de recibir los comandos de usuario y controlar los motores, segundo sea
requerido, a ella también se conectan los diversos periféricos del UAV.

A la hora de elegir una controladora, es imprescindible seleccionar una que esté programada con un firmware
adecuado para la aplicacion. Algunos de estos son de codigo cerrado como Raceflight, lo que hace que no se
pueda modificar [22]. Por otra parte, aquellas de codigo abierto como podria ser Ardupilot o Betaflight permiten
modificarlo atendiendo a las necesidades del usuario pudiendo instalar opciones no incorporadas de una manera
intrinseca. Una caracteristica importante de las controladoras es el nimero de UART. Este nimero esta muy
asociado al tipo de procesador incorporado. Estos son puertos que permiten conectar dispositivos externos como
receptor digital. El almacenamiento de informacion se puede realizar en dos memorias diferentes como son las
memorias flash o en tarjetas SD. La segunda implica la necesidad de que la controladora disponga de un lector
para estas. Su principal ventaja es la facilidad de transmision de datos ya que basta con extraer la tarjeta y copiar
los datos en otro dispositivo. Su inconveniente respecto a la primera es su precio, superior al de una memoria
flash integrada.
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Es posible encontrar otros componentes que hacen que una controladora sea mas atractiva que otra, como son los
reguladores de voltaje integrado que hacen que se pueda conectar directamente a las baterias, ya que la propia
placa regula hasta alcanzar la tension de funcionamiento y generar unas salidas de unos determinados valores.
Ademas, si se dispone de un PBD (Power Distribution Board) integrado se pueden conectar los ESC'y la bateria
de manera directa a la placa.

Figura 2.11 Ejemplos controladora de vuelo [22].

Variadores de potencia

Un variador de potencia o ESC (Electronic Speed Control) es el componente del dron encargado de controlar de
manera electronica la velocidad de giro de los motores, Figura 2.12. Estos reciben la sefial del controlador de
vuelo y envian la sefial adecuada a los motores para que adectien su giro a la velocidad 6ptima. Ademas, también
sirven para controlar la direccion de giro y pueden actuar como freno dinamico.

El pardmetro fundamental para elegir el ESC correcto es la corriente maxima que es capaz de proporcionar al
motor. En caso de incorporar uno con menor amperaje del que realmente demanda el propulsor, este empieza a
calentarse y termina fallando. El conjunto hélice-motor es el que indica la demanda de intensidad y muchos
fabricantes ya indican los valores 6ptimos. No es necesario utilizar un variador con una mayor capacidad porque
a medida que se aumenta la corriente soportada, se incrementa el peso y el tamafio [23]

Se evaluan dos situaciones de corriente: continua y rafaga. El “Rating continuo” se refiere a la maxima corriente
que puede manejar de forma continuada, mientras que el de rafaga indica el maximo que puede trabajar en breves
periodos de tiempo.

e Procesador: actualmente la mayoria de los variadores usan procesadores con arquitectura Atmel, Silabs
0 ARM Cortex. Esta ultima es la mas conocida, ya que es la misma que se emplea en dispositivos como
smartphones o tablets entre otros. Dependiendo del tipo de procesador se utiliza un firmware asociado a
cada uno de ellos.

e Firmware: son las instrucciones basicas de funcionamiento del variador de potencia. Los firmwares para
variadores mas antiguos son SimonK y BLHeli. Originariamente ambos eran de coédigo abierto. La
mayoria de los usuarios optan por BLHeli por su amplia gama de funciones y la facilidad de manejo de
su interfaz.

e Voltaje de entrada: la tension de entrada de un variador depende de la bateria elegida encargada de
proporcionar la energia necesaria para el funcionamiento de un dron.

e Protocolo: los protocolos determinan como de rapido viajan las sefiales del FC al variador.
Hay que destacar que existen algunos motores que ya cuentan con su propio variador de potencia integrado.
Basicamente la mejora que aporta es que se ahorra espacio y puede ser necesario en alguna que otra ocasion en

la que este factor sea determinante. Sin embargo, el inconveniente es que en caso de fallo del motor o del propio
variador, se debe cambiar el motor completo, por lo que la inversion es mayor en este sentido.
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Figura 2.12 Variador de potencia [23].

Las hélices como en cualquier vehiculo de ala rotatoria son las encargadas de generar la sustentacion y el empuje
para lograr el vuelo y el movimiento del dron [24]

Efectos de la longitud y el paso: una mayor longitud y paso implica una mayor energia para
moverla, por lo tanto, la potencia de los motores debe ser mayor. Es por ello, por lo que, las mas
largas y con un paso mayor proporcionan una mayor potencia de vuelo, pero disminuyen su
autonomia. Un menor didmetro por su parte permite al motor girar mas rapido y agil, necesitando
menor corriente y haciéndolo més controlable. En la estabilidad influye el paso, uno mayor implica
mover un mayor flujo de aire y mas turbulencias.

Forma: la forma juega un papel importante en el comportamiento. Ademas, estd muy ligada a la
superficie. La diferencia principal se encuentra en la forma del extremo de pala: puntiagudas, nariz
de toro, o hibridas. Los dos tltimos tipos otorgan una mayor superficie, pero menor eficiencia por lo
que el empuje es mayor, pero a costa de un mayor consumo.

Numero de palas: un mayor numero de palas implica una mayor superficie de sustentacion por lo
que el empuje crece, eso si, el consumo de corriente lo hace de manera proporcional. Un gran niimero
de palas (4, 6 o mas) implica una gran ineficiencia y consumo. Es importante encontrar un
compromiso entre empuje y eficiencia, Figura 2.13.

Sentido de giro: existen dos sentidos de giro en funcion de si el motor realiza su giro en sentido
horario o antihorario, por lo que hay que tener cuidado a la hora de elegir el sentido de una hélice,
para que este sea el mismo que el del motor.

Material: los principales materiales empleados son el plastico, fibra de carbono o madera. El peso
juega un papel fundamental en esta ocasion, una reduccion de este puede mejorar la respuesta del
dron y su comportamiento, aunque también es cierto que no es necesario demasiada potencia para
moverlas.

1% — &

Figura 2.13 Tipos de hélices.
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2.4. Tipos de ensayos para la deteccion de grietas

Los ensayos no destructivos son aquellos que tienen como objetivo la evaluacion del estado de los materiales sin
que queden afectadas las propiedades fisicas, quimicas o mecanicas de estos, y que se realizan sin producir dafios
que afecten a su funcionalidad.

En el sector de la aviacion se realizan inspecciones periodicas para determinar si estas operan de forma segura.
Estas revisiones son importantes para detectar, con tiempo suficiente, la evolucion que pueden sufrir las fisuras
detectadas, evitando asi posibles accidentes aéreos. Existe una gran variedad de ensayos no destructivos centrados
en examinar los materiales para determinar la presencia de grietas. Entre las mas comunes se encuentran la
inspeccion visual, radiografia, liquidos penetrantes, particulas magnéticas, pruebas ultrasonicas o corrientes
inducidas. A la hora de seleccionar que tipo de técnica es la mas idonea, uno de los factores mas determinantes
es el tipo de aplicacion y, en concreto, el tipo de defectos que se pueden presentar en las piezas de ensayo.

Radiografia

Este ensayo se fundamenta en la capacidad de penetracion de los rayos X o de los rayos Gamma en los distintos
materiales en funcion de su naturaleza y espesor. Ademas de ser un método peligroso porque el operador se
expone a la radiacion, no es un método aplicable a este proyecto porque solo detecta defectos internos y no
superficiales.

Ultrasonidos

Los ultrasonidos son ondas actsticas cuya frecuencia esta por encima del espectro audible del oido humano
(aproximadamente 20 kHz).

La técnica ultrasonica se basa en la capacidad que tienen los sélidos de conducir las ondas acusticas. Teniendo en
cuenta esta propiedad, las ondas ultrasonicas se reflejan en las superficies de separacion y en discontinuidades
internas del material, hecho que se utiliza para diagnosticar la presencia de heterogeneidades en los solidos
inspeccionados. La inspeccion ultrasénica para la deteccion de grietas o fisuras no es posible sin el uso de los
palpadores, que son unos dispositivos que convierten energia eléctrica en energia mecanica y viceversa.

Su modo de funcionamiento se basa en la excitacion del oscilador mediante una corta descarga eléctrica que
transmite un pulso ultrasénico. Cuando dicho elemento recibe una sefial ultrasonica, se genera una sefial eléctrica
que produce su oscilacion. Estos palpadores se deben apoyar directamente en la superficie del material que se va
a examinar. Para una correcta inspeccion se debe aplicar cierta presion, interponiendo entre el palpador y el
material un medio de acoplamiento para que exista una buena transmision de la onda ultrasénica entre los medios.

El hecho de que sea necesario el contacto directo con la superficie provoca que esta técnica no sea aplicable a este
proyecto.

Resonancia acustica

El analisis actistico de resonancias es un método de ensayo no destructivo que permite la evaluacion de diferentes
piezas de trabajo. Este método se basa en el conocido fendmeno fisico que sufre un cuerpo tras ser excitado (por
ejemplo, golpeandolo). Tras esta excitacion externa el cuerpo vibra en ciertos modos y frecuencias propia,
conocidas como frecuencias naturales. Estas "frecuencias naturales" son caracteristicas de la pieza de trabajo que,
mediante microfonos (ruido aéreo) o mediante vibrometros laser (ruido estructural), son capturadas y digitalmente
analizadas.

El analisis acustico de resonancias evalta la pieza como un conjunto y es capaz de detectar los defectos internos.
Con este ensayo se pueden detectar los distintos fallos o discontinuidades que afecten a frecuencias propias o
naturales, y a las formas de vibracion propia de las propiedades fisicas. Sin embargo, estos defectos pueden ser
muy diversos como grietas abiertas o cerradas, plegados, diferencias de densidad, o uniones soldadas defectuosas
o que faltan.
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Termografia infrarroja

La termografia infrarroja (TIR) es una técnica que permite medir temperaturas a distancia y sin necesidad de
contacto fisico con el objeto a estudiar mediante la captacion de la intensidad de radiacion infrarroja que emiten
los cuerpos. Dicha radiacion es proporcional a la cuarta potencia de la temperatura superficial del objeto, lo que
se conoce habitualmente como Ley de Stefan-Boltzmann. De este modo, basandose en esta ley, la camara
termografica traduce los citados niveles de radiacion en escalas de temperatura (representadas mediante imagenes
térmicas) que son de gran utilidad para identificar, analizar e interpretar los elementos constructivos existentes en
cada caso, ver Figura 2.14.

Los defectos se ven mas calientes que el area que los rodea, ya que no pueden transferir el calor facilmente, es
decir, disminuye la velocidad de enfriamiento debido al proceso de difusion. La termografia por infrarrojos utiliza
como equipo detector el termografo. Es un aparato que percibe la radiacion infrarroja y la transforma, a través de
una pantalla, en imagenes luminosas visibles por el ojo humano.

Punto 26.2

Figura 2.14 Termografia aeronautica: izquierda la imagen técnica, derecha la visible, [25].

Se pueden distinguir dos técnicas de termografia:

o Termografia pasiva: se refiere a aquellos casos en los que no se usa ninguna estimulacion de
calentamiento o enfriamiento externo para provocar un flujo de calor en el cuerpo inspeccionado. El
objeto estudiado produce un patron de temperaturas tipico por el hecho de estar involucrado en un
proceso (industrial) que produce calor. Unos pocos grados de diferencia respecto a la temperatura normal
de trabajo (temperatura de referencia) del objeto muestra un comportamiento inusual. Esta técnica es
capaz de capturar esta informacion de temperatura en tiempo real desde una distancia segura sin ninguna
interaccion con el objeto. La TIR pasiva se usa, por ejemplo, para la monitorizacion del producto en
procesos de fabricacion, monitorizacion de procesos de soldadura o comprobacion de la eficiencia de los
discos de freno de automoviles. Actualmente, esta técnica es utilizada en el mantenimiento predictivo de
rodamientos, turbinas y algunos compresores.

o Termografia activa: se usa una estimulacion externa para provocar un flujo de calor interno en el objeto
estudiado. Un defecto interno afecta al flujo calorifico produciendo un contraste térmico en la superficie.

Tras un analisis termografico, la aparicion de grietas en la imagen térmica implica un gran dafio interno en el
elemento constructivo al existir una discontinuidad significativa que provoca mayor transmision de calor. Por otra
parte, la existencia de fisuras superficiales no es apreciable térmicamente, al no afectar la discontinuidad a todo
Su espesor.

Camara estereoscopica

Esta técnica se basa en la utilizacion de dos camaras separadas a una determinada distancia. A partir de estas dos
imagenes bidimensionales se pueden obtener datos de la profundidad. Su principio de funcionamiento es similar
a la vision humana, donde el desplazamiento relativo de los ojos permite obtener la profundidad de los objetos o
tercera dimension, mediante un simple proceso de triangulacion a partir de las dos imagenes generadas por el
mismo objeto en cada ojo. Esto se debe al hecho de que los ojos estan distanciados, lo que provoca que las
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imagenes de los objetos en sendos ojos se muestren desplazadas segun la distancia de los objetos a los ojos.

En vision estereoscopica artificial generalmente se utilizan dos camaras separadas entre si una cierta distancia
relativa con las que se obtienen las correspondientes imagenes. El procedimiento consiste en captar dos imagenes
de una misma escena, cada imagen es capturada desde una posicion de las cdmaras ligeramente diferente, por lo
que las imagenes se presentan también ligeramente desplazadas entre si, siendo éste el fundamento basico de la
vision estereoscopica, ya que este hecho es el que permite la obtencion de la distancia a la que se encuentra un
determinado objeto.

Camaras de vision con profundidad

Este método necesita la accion conjunta de una camara y un sensor infrarrojo (LIDAR). Estas cAmaras emiten de
uno de sus sensores un haz laser infrarrojo que proyecta una nube o constelacion de puntos. En la Figura 2.15 se
puede apreciar los puntos infrarrojos proyectados por la camara.

Otro sensor de la camara se encarga de captar los puntos que rebotan en los objetos para que posteriormente a
través del software se calcule la profundidad de cada punto.

Su funcionamiento es similar al de un radar de onda continua, el sistema calcula la distancia en funcion del desfase
entre la sefial emitida y la recibida.

(2]
T

)

>
o

Donde:
e 0O es el desfase entre la sefial enviada y la recibida
e ceslavelocidad de la luz
e fesla frecuencia a la que se envia
El problema de este método es que el valor del sensor cambia dependiendo del color del objeto y su medio

exterior. Ademas, en exteriores tampoco se puede utilizar este sistema por el ruido al que esta sometido. Es decir,
la radiacion infrarroja que proviene de la luz solar provoca errores en las mediciones del sensor.

Figura 2.15 Ejemplo de un haz infrarrojo [26].

2.5. Inteligencia artificial

El estudio de imagenes se puede utilizar para detectar grietas manipulando el contraste de la imagen e
implementando algin algoritmo de clasificacion [27].

El procesamiento digital de imagenes se centra en 3 etapas consecutivas: umbralizacion, limpieza y filtrado. En

16



cada una de estas fases se desarrollan una serie de operaciones que permiten obtener la informacion requerida a
partir de imagenes RGB, es decir, fotografias multicapa de 3 colores. La umbralizacion se realiza seleccionando
los rangos de intensidad y manipulando los valores del histograma de cada capa. En la limpieza se obtienen formas
definidas aplicandoles diferentes operaciones para eliminar el ruido y los elementos innecesarios. Por otra parte,
el filtrado de caracteristicas se realiza por medio del analisis espacial buscando encontrar objetos y geometrias.

Los métodos tradicionales presentan problemas de sensibilidad por la interferencia de la luz en la fotografia, lo
cual interfiere en la nitidez y contraste de la imagen. Con el paso de los afios se ha trabajado para tratar de mejorar
estos sistemas con la implementacion de técnicas de inteligencia artificial (/4). Las técnicas IA mas utilizadas
para el procesamiento de imagenes son las redes neuronales, los sistemas difusos y los algoritmos evolutivos en
donde se destacan los sistemas inmunes artificiales y la inteligencia de enjambre [28].

Sistemas difusos

Este algoritmo se desarrolla en 5 etapas: las cuales son la filtracion y segmentacion, para separar por colores; la
extraccion de caracteristicas en donde se obtienen patrones caracteristicos para su posterior clasificacion; y las
ultimas etapas consisten en aplicar 3 diferentes procesos para clasificar la muestra.

La implementacion de los sistemas difusos utiliza un esquema de lenguaje que simula el del ser humano. Sin
embargo, su funcionamiento no es aconsejable para sistemas de alta precision,

Redes neuronales artificiales

El cerebro esta constituido por neuronas que guardan y procesan una gran cantidad de informacion. Las redes
neuronales artificiales buscan simular ese comportamiento del cerebro, permitiendo generar sistemas complejos
creando una estructura donde se utilizan elementos simples [29] A continuacion, se presentan dos tipos de redes:
la multicapa que es la mas utilizada y las redes neuronales convolucionales, las cuales son especializadas para el
trabajo con imagenes.

1) Red neuronal multicapa

La red neuronal multicapa se basa en la unién de neuronas distribuidas a lo largo de diferentes capas. Este
tipo de redes sirven para copiar el comportamiento de cualquier sistema usando entradas y salidas conocidas,
de esta forma es capaz de clasificar elementos o imitar el funcionamiento de una estructura.

Uno de los campos en el que mas se utiliza este tipo de redes es medicina. Las principales ventajas son:
e Aprendizaje rapido con gran porcentaje de acierto.

e (Capacidad de procesamiento en paralelo lo que lo convierte en un sistema muy 1til en sistemas de
respuesta rapida.

e Laimplementacion de una red neuronal multicapa es simple en comparacion con otras técnicas /4
o incluso otros tipos de redes neuronales.

Por el contrario, los principales inconvenientes son:
e Necesitan un reentrenamiento periodico para no perder precision.

e Cuanto mas grande sea el rango de trabajo mas datos representativos son necesarios.

2) Red neuronal convolucional

Las redes neuronales convolucionales (CNN) se utilizan en analisis de imagenes, destacando su uso en los
procedimientos de clasificacion y reconocimiento [30]. Este modelo de red se ha desarrollado inspirado en
el sistema de aprendizaje biologico. Las redes neuronales convolucionales tratan de imitar el proceso que
realizan los seres humanos con la vista, y que consiste en extraer las caracteristicas propias de un elemento
que lo diferencia de otros. Para el trabajo con imagenes se utilizan este tipo de redes porque permiten el
manejo de grandes estructuras de datos. Las principales ventajas son:
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o Red especializada en el trabajo con imagenes por su funcionamiento en 2D que permite la extraccion
de caracteristicas globales de la foto por medio de las diferentes matrices de filtros.

e Alta capacidad de identificacion ante variaciones en las imagenes.

No obstante, presenta algunos inconvenientes:

e Tiempos de entrenamiento largos

e La calidad de la identificacion depende de la extension de la base de imagenes que se use para su

entrenamiento.

o Sistema de alto costo computacional por su trabajo con matrices y convoluciones entre ellas.

Inteligencia de enjambre

Este método se basa en la segmentacion de imagenes. Se trata de un proceso mediante el cual se divide una imagen
en multiples segmentos de pixeles. Esta técnica utiliza pocos parametros de configuracion en comparacion con
las otras técnicas mencionadas. Tiene una convergencia rapida a la solucion de los sistemas con gran flexibilidad,
pero puede converger a una solucion excesivamente baja, dando errores en los resultados. A continuacion, en la
Tabla 2-2, se compara las ventajas de cada sistema de deteccion.

Tabla 2-2 Tabla comparativa sistemas de deteccion.

Método Ventajas Inconvenientes
Radiografia Rapidez Radioactivo
Ultrasonidos Sensible a pequefios defectos Necesario el contacto directo

Resonancia acustica

Sensible a pequefias
imperfecciones

Necesidad de excitar la pieza con contacto

Dificultar para hallar la frecuencia de
resonancia

Termografia infrarroja

Detecta roturas, fisuras y
deformaciones grandes

Detecta defectos internos

TIR activa no requiere contacto

Procesamiento complejo de las imagenes

Necesidad de una fuente calorifica

Camara estereoscopica

Sencillez

Eficiencia reducida debido al pobre texturizado
de las superficies de la aecronave

Camaras de vision con
profundidad

Efectivo para reconocer
superficies homogéneas

Resolucion inferior a la camara estereoscopica

Inteligencia artificial

Mayor precision

Meétodo mas dificil de implementar
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3 DISENO CONCEPTUAL

El requisito clave del dron es que tenga la capacidad de realizar fotogrametria de las grietas o fisuras que aparecen
en la superficie de un avion u otro tipo de vehiculo de transporte aéreo. Este es el principal requisito planteado. No
obstante, hay que tener en cuenta otros basicos que permitan realizar esta tarea de una manera adecuada, como los
que se mencionan a continuacion en la Tabla 3-1.

Tabla 3-1 Requisitos previos dron.

Autonomia | Techo de vuelo Método de control Propiedades fisicas

Mando de control Alta relacion potencia/peso

+ 30 minutos + 30 metros ) o ) )
Waypoints Equilibrio peso/resistencia

En el disefio de drones existen muchos casos en los que se suelen emplear materiales muy ligeros pero cuyo valor
incrementa demasiado el presupuesto. En este proyecto, eso no es un impedimento, pues el dron no esta pensado para
venderse como tal, sino para ofrecer el propio servicio de mantenimiento a las aerolineas.

Finalmente, hay que destacar que no existe a priori ninguna condicion especial que cumplir como puede ser vuelos
nocturnos, aparte de que los hangares se encuentran perfectamente iluminados.

3.1.  Configuracion del dron
Para elegir la configuracion del dron adecuada es ttil la elaboracion de una tabla en la que se comparen las
caracteristicas mas importantes de los multirrotor vistos con anterioridad.

Estos parametros reciben un valor de 1 a 4 correspondiente a la posicion que se les otorga en la clasificacion de la
Tabla 3-2.

Tabla 3-2 Tabla comparativa multirrotores.

Rotores | Peso | Carga | Potencia necesaria | Estabilidad | Agilidad
Tricoptero 1 4 1 4 1
Cuatricoptero| 2 3 2 3 2
Hexacoptero | 3 2 3 2 3
Octocoptero | 4 1 4 1 4

Se necesita una configuracion equilibrada en el desarrollo del proyecto. Por este motivo, el concepto de tricoptero
queda descartado por ser insuficiente la carga a levantar y su mala estabilidad, este ultimo es un aspecto importante
para poder obtener una buena calidad de las imagenes.

Del mismo modo, el octocOptero también queda descartado, ya que no es necesario tanta capacidad de carga en este
proyecto, pero si un cierto grado de agilidad para maniobrar con el dron. Ademas, es recomendable que la potencia
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consumida sea lo menor posible, sino se esta utilizando demasiados motores para levantar una carga relativamente
baja. Las dos opciones mas viables son el cuadricoptero y el hexacoptero. El primero de ellos puede desarrollar un
vuelo mas agil, pero un poco menos estable, aspecto en el que le supera el tener seis rotores en vez de cuatro. Pero,
en el caso del hexacoptero, un mayor nimero de motores también requiere de una mayor potencia suministrada, mas
variadores de potencia y un mayor peso.

Teniendo en cuenta lo explicado anteriormente, se decide elegir un cuadricoptero e incrementar su estabilidad
mediante la seleccion adecuada de motores y hélices que mejoren esta caracteristica. De esta manera se puede ahorrar
peso y, por tanto, mejorar la autonomia y la agilidad.

3.2. Chasis

El primer paso para elegir un chasis es decidir el material de construccion. El mejor de todos en relacion
peso/resistencia es la fibra de carbono, pero es la mas cara. En este caso, al tratarse de un proyecto en el que el
presupuesto no es un impedimento se opta por una fabricacion basada en este material compuesto. Lo siguiente que
se debe decidir es la configuracion de este, para portar una camara la mejor es la disposicion de los brazos en forma
de x, pues permite una mayor amplitud de campo visual. Con el material y la configuracion escogida, se debe
determinar el tamafio del esqueleto que sirve como soporte para los otros componentes. Un factor limitante es el
tamafio de las hélices, se debe disponer del espacio suficiente para alojar unas del tamafio adecuado sin que choquen
entre ellas, y a una distancia razonable para evitar que las turbulencias generadas por cada una comprometan el
rendimiento del dron.

Teniendo en cuenta lo anterior, se decide disefiar un propio chasis. La ventaja de hacer un disefio propio es que se
puede variar el tamafio de este si por algiin motivo es necesario, o se necesita cambiar la zona de alojamiento de la
controladora u otros elementos como la disposicion de las camaras.

A continuacion, en la Figura 3.1, se muestra los primeros bocetos aproximados del dron conceptual.

Figura 3.1 Croquis dron.

3.3. Preseleccion de componentes

3.3.1. Motores

Antes de escoger que motor es mas conveniente, se debe analizar qué criterios priman a la hora de su eleccion
partiendo de la base de que el proyecto se centra en los motores brushless, pues estos poseen caracteristicas superiores
en muchos aspectos a los motores con escobillas:

¢ Ratio Empuje/Peso: este factor resulta el mas basico y esencial, pues para que el dron pueda volar, al menos
debe generar el doble de empuje qué peso total tenga el aparato. Para este disefio no se necesita una ratio
alto, pues el dron necesita realizar movimientos a velocidad moderada y de manera estable.

21



o Eficiencia: este aspecto condiciona el tiempo de vuelo del dron a disefiar, pues si el consumo es menor, la
bateria ofrece un mayor tiempo de vuelo. Este apartado es de gran importancia para asi trabajar mas tiempo
y que los costes operativos sean menores. Esto se expresa en una ratio G/W (empuje en gramos, partido por
la potencia en Vatios) donde se considera que, a partir de 7, la eficiencia del motor es buena.

En la eficiencia influyen pardmetros importantes como KV (constante de velocidad), que expresa el nimero
de rpm por voltio suministrado al que gira el motor tedricamente. En este proyecto no interesa un KV
demasiado alto, pues puede resultar en un descenso de la eficiencia.

e Tamaiio dron: la distancia entre motores en la estructura base del dron aproxima de manera general las
propiedades del motor que se necesita emplear, asi como el valor de KV recomendado.

Para obtener en una primera instancia una aproximacion del empuje necesario, se suele hacer una aproximacion del
peso del dron y conociendo la ratio empuje/peso, se calcula el empuje necesario en cada motor.

No obstante, cabe aclarar que al tratarse del disefio conceptual y al no tener los componentes definitivos, estos valores
pueden diferir del resultado final, mostrado en la siguiente Tabla 3-3.

Tabla 3-3 Estimacion peso aproximado.

Controlador, variador | Sensores Baterias Chasis | Hélices | Cableado TOTAL

50 ¢ 400g | 1200-1800g | 900g | 40g | 200-300g | 28003500 g

Partiendo de una ratio empuje/peso 2:1, y teniendo en cuenta que el disefio es un cuadricoptero, cada motor debe
aportar un empuje de 1-1.4 kg. Existen varios modelos en el mercado que pueden suplir estas demandas, pero con
diferentes caracteristicas como puede verse en la Tabla 3-4.

Tabla 3-4 Preseleccion de motores.

Motor | imelkg)|  comente(a) | RPM[ConsumoW)| 2 T ) | (@
U3 KV 700 1 11,1 6600 123 304 128
US KV400 2,03 13,7 6600 304 355 195
U5 KV400 2,48 17,2 6500 381 381 195
Ubs KV400 2,85 20 6250 443 406 195

U7V2.0KV280 3,28 27,4 5263 658 508 317
U7 V2.0 KV280 4,64 35,1 4809 842 559 317
MN5008 KV 170 3,44 11,36 6294 720 431 128
MN5008 KV 340 3,55 26,39 6482 760 431 135
MN3508 KV 380 1,22 9 4800 133 406 103
MN3510 KV 360 1,1 8,1 4300 120 406 117

Para un dron de tamaiio grande/intermedio interesa motores de bajas revoluciones y longitudes de pala pequefias. Una
buena opcion para tener en cuenta es el U5 KV 400 con paso de hélice 304 mm por sus caracteristicas de empuje que
proporcionan un 2,2 del peso total. No obstante, conviene mas el de paso 406 mm para obtener un empuje similar
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trabajando al 75% de potencia. De esta forma se baja los consumos y las revoluciones, teniendo un motor 6ptimo.
Cabe destacar que estos motores funcionan con 22 V de corriente. No obstante, es interesante el estudio de motores
de otras marcas. Puesto que en la punta de pala de las hélices no es recomendable superar el Mach de 0,3 ya que el
flujo pasa a ser compresible. Por ello, se intenta buscar un motor de un KV un poco menor, y asi obtener menores
revoluciones minimizando también consumos.

Dentro de la gama Navigator se encuentra un motor con unas caracteristicas que, a priori, son bastantes interesantes,
tal y como se muestra en la Tabla 3-5.

Tabla 3-5 Propiedades motor MN3510 [31].

Volts Amps Watts Thrust Efficiency Operating
ltem No W) Prop Throttle @) w) @ RPM (W) o tiel.C)
50% 12 17 280 2600 16.47
65% 25 38 500 3400 13.16
ot 5% | 35 | 51 | 620 | 3800 [ 1216 40
: 85% 49 70 760 4300 10.86
100% 57 83 870 4600 10.48
50% 15 21 340 2600 16.19
65% 3 44 580 3300 13.18
148 T:;%L?:R 75% 45 65 760 3800 11.69 42
85% 58 84 900 4100 10.71
100% 6.8 100 1000 4400 10.00
50% 173 25 380 2450 15.20
65% 36 52 630 3200 12.12
T“?f? Ig? 75% 5.3 77 800 3700 10.39 40
' 85% 6.9 101 1000 4000 9.90
100% 8.1 117 1100 4300 9.40
50% 16 35 350 4300 10.00
65% 27 63 560 5300 8.89
"}”(5256‘00 T;“;%(;R 75% 4 90 760 | 6000 | 8.44 43
85% 5.5 121 930 6600 7.69
100% 6.4 142 1060 7000 7.46
50% 18 40 460 4200 11.50
65% 34 75 730 5300 9.73
:;ﬂ?}g? 75% 48 105 900 5900 8.57 43
: 85% 6.2 140 1100 6500 7.86
2292 100% 7.5 166 1300 6900 7.83
50% 25 57 660 4000 11.58
65% 47 105 1000 4900 9.52
x:ﬁfggs 75% 6.8 150 1280 5500 8.53 50
' 85% 8.8 195 1500 6000 7.69
100% 10.6 234 1700 6500 7.26
50% 3 70 780 3800 11.14
65% 5.6 126 1180 4500 9.37
T:;g‘EC;R 75% 77 175 1460 5300 8.34 60
85% 10.6 233 1700 5720 7.30
100% 12.5 273 1900 6040 6.96
Notes:The test condition of temperature is motor surface temperature in 100% throttle while the motor run 10 min.

Analizando el MN3510 KV360, con un voltaje de 14.8 voltios, se obtiene un trabajo a 4300 rpm, una intensidad de
8,1 A y un consumo de 117 W. Parametros bastante satisfactorios para su eleccion, pero no definitivos, debido a que
es necesario hacer las simulaciones oportunas en el software ECALC.

3.3.2. Baterias

Los modulos de bateria son sin duda el componente mas importante para la construccion, uso y disfrute de un dron.
Es tan sencillo como que sin la energia que aportan las baterias no hay vuelo. Las baterias deben proporcionar la
energia suficiente al dron para que se mantenga en vuelo, pero al buscar esta energia no hay que olvidar que cuanto
mas potente es una bateria, mas pesada tiende a ser.Es por eso por lo que antes de hablar sobre qué tipo de bateria es
la mas apropiada para un dron, y en concreto para este disefio, conviene explicar brevemente qué es una bateria,
como funciona y que tipos de bateria existen [32]

Existe un amplio abanico en lo que se refiere a tipos de bateria. Sin embargo, en este trabajo se van a obviar aquellas
que por bien excesivo peso (como las baterias de acido-plomo) o por su corta vida (baterias alcalinas), no son
apropiadas para la construccion de un dron. Bajo estas condiciones se diferencia:
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Baterias Niquel-Hierro: son baterias de facil y econdmica fabricacion, con tubos finos enrollados por
laminas de acero niquelado. En el interior del tubo se encuentra hidréxido de Niquel y como electrolito
potasa caustica y agua destilada. El rendimiento de estas pilas no supera el 65%.

Baterias Niquel-Cadmio: en este caso el anodo es el cadmio y se utiliza de nuevo hidroxido de niquel como
catodo. Como electrolito se usa hidroxido de potasio. Estas pilas son recargables, pero presentan una
densidad energética baja (50 Wh/kg).

Baterias Niquel-Hidruro: el anodo utilizado es hidréxido de niquel y una aleacion de hidruro metalico
como catodo. Fueron las primeras baterias en utilizarse en vehiculos eléctricos por su eficiencia en la recarga.

Baterias de Litio-ION: estas baterias son las mas utilizadas en electrénica debido a su pequefio tamafio
(moviles u otros artefactos portatiles). Tienen una gran densidad energética, pequefio tamafio, poco peso y
buen rendimiento. Pueden poseer una vida maxima de unos 3 afios.

Baterias de polimero de litio (LiPo): es una variacion de las baterias de litio convencionales, mejoran
todavia mas la densidad de energia, asi como la tasa de descarga. Tienen una gran densidad energética y
mejor tasa de descarga, pero quedan inutilizables si pierden su carga por debajo de 3 voltios.

Si se deja de lado el coste, tamafio y peso de las baterias (factores que son verdaderamente importantes y que ayudaran
a escoger entre las baterias que cumplan con las necesidades del dron), los cuatro parametros mas importantes de una
bateria como se menciono anteriormente son: el voltaje (V), la capacidad de carga en Amperios-Hora (Ah), la energia
almacenada (Wh) y la maxima corriente que es capaz de suministrar en amperios (A).

Teniendo en cuenta lo anterior, las baterias mas adecuadas para el dron son las de Litio. Su gran densidad de energia
permite tener una bateria que cumpla las necesidades para el vuelo sin un peso excesivamente grande. Dentro de esta
eleccion, se busca sobre todo las baterias LiPo (Polimero de Litio). El motivo es que ademas de ser las de mayor
densidad energética, las baterias LiPo tienen mas variantes en lo que a su forma de construccion se refiere,
permitiendo un acople mas sencillo al dron.

A pesar del gran mercado, se ha estrechado la busqueda a dos posibles baterias de 4 celdas cada una:

Bateria LiPo TATTU 4s 16000mAh 15C, Figura 3.2.

Bateria LiPo TATTU 4s 14.8V 22000mAh 25C, Figura 3.3.

Figura 3.3 Bateria LiPo 22000mAh [33].
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Ambas deben satisfacer las necesidades de vuelo. Sin embargo, aun a falta de la seleccion final de todos los
componentes, los principales problemas que pueden surgir son la autonomia del vuelo y el peso de las baterias.

3.3.3. Controladora de vuelo

Teniendo en cuenta lo explicado en la seccion 2.3 Componentes de un dron, acerca de las controladoras de vuelo. Lo
primero es seleccionar el firmware que debe usar la tarjeta FC. Lo mejor es usar un codigo abierto. Las opciones
elegidas por tanto son: ardupilot (derivado de arduino), autopilot (similar al ardupilot) y betaflight (recomendado
por expertos).

Es conveniente estudiar qué sistema de almacenamiento favorece mas a la aplicacion a realizar. El método mas
sencillo es el de usar memorias flash integradas, pero la mayor capacidad de almacenamiento y facilidad de
extraccion de datos hace que las memorias microSD sean una mejor opcion a la hora de elegir una controladora de
vuelo. Es por lo que el FC elegido debe disponer de una entrada para estas tarjetas. Otra de las caracteristicas que se
comparan para la eleccion de una controladora adecuada, es la IMU, que es el conjunto de giroscopios que permite
saber la actitud del dron en todo momento, Tabla 3-6. En la actualidad las mas empleadas son las ICM20602 y
MPU6000 con una mayor frecuencia de actualizacion que otros tipos que se encuentran en el mercado.

Tabla 3-6 Preseleccion controladora de vuelo betaflight.

Modelo MCU IMU N° UART | Peso
Matek F405-OSD | STM32F405RGT6 ICM20602 5 7g
Mamba MK2 F405 STM32F405 MPU6000 5 6g
BETAfpv F4 STM32F411CEU6 MPU6000 5 37¢
Matek F722-SE | STM32F722RET6 | MPU6000 / ICM20602 5 10g

Mamba F722 F7 | STM32F722RET6 MPU6000 6 934 ¢

Esta es una pequeia seleccion de algunas controladoras basadas en el firmware betaflight. Entre todas destaca la
Matek F722-SE que dispone de un doble sistema de girdscopos, aunando las ventajas del MPU6000 y el ICM20602.
El primero es mas fiable, mientras que el segundo permite una mayor frecuencia de actualizacion de medicion. Hay
que destacar ademas que pese a disponer del mismo CPU que su principal competidora, la Matek dispone de un
sistema de conexion de doble camara con emision de imagen intercambiable; esto es, se puede conectar dos camaras
a la placa y se puede elegir cual esta retransmitiendo imagen en cada instante a través del emisor VTX.

Entre las controladoras ardupilot destaca la Pixhawk, una placa disefiada especialmente para instalar de manera
sencilla sensores y otros dispositivos y actuadores mediante la conexion en clavijas, Tabla 3-7. Esta tiene un aspecto
diferente y parece ya una placa modular a la que se pueden conectar los periféricos. Esto es favorable en caso de
necesitar instalar un sistema GPS, de telemetria y otros componentes. La APM 2.8 es una placa bastante similar a la
Pixhawk, pero con menores capacidades. Por su parte la Matek es la gemela de la vista en la seccion asociada a FC
con software betaflight [34].

Tabla 3-7 Preseleccion controladora de vuelo ardupilot.

Modelo MCU IMU N° UART | Peso

Matek F405-STD | STM32F405RGT6 | ICM20602 5 7¢g
Pixhawk 2.4.8 PX4 | ARM Cortex M4 | MPU6000 5 -

Ardupilot APM 2.8 | ATMEGA2560 | MPU6000 5 37¢g
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Autopilot en la actualidad es el firmware encargado de sacar el maximo rendimiento a las placas Pixhawk. Como en
el caso de ardupilot la principal ventaja que tienen estas controladoras es la facilidad de conexion de diversos
periféricos y dispositivos a la misma, Tabla 3-8.

Tabla 3-8 Preseleccion controladora de vuelo autopilot.

Modelo MCU IMU Interfaces | Peso

Pixhawk 4 STM36F765 | 1C-20689 | 8-16PWM | 158 g

Pixhawk 4 Mini | STM32F765 | MPU6000 | 8PWM | 144 ¢

El principal inconveniente es el tamaio, ya que esta ocupa el doble de una placa normal (suelen medir 40x40 mm
aproximadamente) y esta tiene un tamafio de 44x84 mm. La mini reduce su superficie a 38x55mm. Otro factor es el
precio, muy superior a otros modelos, pero hay que tener en cuenta que este ya incluye emisores, receptores, GPS,
entre otros accesorios [35].

Dentro de la preseleccion final de controladoras de vuelo, Tabla 3-9, la mas interesante es la F722-SE, en primer
lugar, por el firmware betaflight, mas sencillo de utilizar y configurar que los basados en arduino.

Por otra parte, la posibilidad de conexion de dos camaras y retransmision de imagen de estas también es un punto
muy a su favor. Los 5 UART son suficientes para conectar emisores de sefial y algun otro dispositivo como un
localizador GPS.

Tabla 3-9 Preseleccion final controladoras de vuelo.

Modelo MCU IMU N° UART | Peso

Mamba F722 F7 | STM32F722RET6 | MPU6000 6 9.34¢

Pixhawk 4 STM36F765 IC-20689 | 8-16 PWM | 15.8¢
Pixhawk 2.4.8 PX4 | ARM Cortex M4 | MPU6000 5 -

Aln no se puede elegir un modelo de manera definitiva ya que falta comprobar la compatibilidad con los otros
componentes del dron.

3.3.4. \Variador de potencia

Como se estudio con anterioridad, existen diferentes parametros que definen el variador de potencia. En este caso los
mas importantes son: la corriente maxima que es capaz de proporcionar al motor, es decir, la méaxima soportada por
el mismo, y, por otra parte, la tension de entrada que depende del niimero de celdas por las que esté formada la
bateria. En la Tabla 3-10 se muestra las caracteristicas de los posibles variadores de potencia.

Otro parametro muy importante es el firmware controlador de los ESC. Como ya se menciond en apartados
anteriores, existen algunos desactualizados por lo que interesa aquellos que manejen BLheli [36]

No obstante, se diferencian dos tipos principalmente, los BLheli Sy BLheli_32. La principal diferencia entre ambos
esta en el procesador, el primero utiliza uno de 8 bits, mientras que el segundo uno de 32. En este aspecto, la mejora
se encuentra en el tltimo mencionado ya que permite incorporar un mayor nimero de parametros de control, pero
aumentan el precio y peso [37].
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Tabla 3-10 Preseleccion de variadores de potencia.

Modelo Intensidad | Bateria | Firmware Peso
TURNIGY MULTISTAR 20A 2-4S | BLHeli S 79¢g
TURNIGY MULTISTAR 30A 2-4S | BLHeli S 91g
TURNIGY MULTISTAR 40 A 2-4S | BLHeli_S 96¢g

Flycolor Raptor S0A 3-6S BLheli_ S 102 g
TURNIGY MULTISTAR 51A 2-6S | BLHeli 32 172 ¢
TURNIGY MULTISTAR 41 A 2-5S | BLHeli 32 108 g
TURNIGY MULTISTAR 33A 2-5S | BLHeli 32 | 3 g (sin cableado)
TURNIGY MULTISTAR 21 A 2-5S | BLHeli 32 | 2 g (sin cableado)

Holybro Tekko32F3 4inl 65 A 4-6S | BLHeli 32 158 g
XRotor Micro 4inl 60 A 3-6S | BLHeli 32 15¢g
MAMBA F50 50A 3-6S | BLHeli S 15¢g
Racestar REV 35 4inl 35A 3-6S BLHeli S 13¢g
Racerstar RS204X4 4inl 20 A 2-4S BLHeli S 19¢g

Hay que destacar la posibilidad de utilizar ESC individuales o 4inl. Estos Gltimos integran en un mismo chip las
controladoras para los cuatro motores de un cuadricoptero. Este hecho supone un gran ahorro en espacio y peso al
no ser necesarias cuatro placas, una para cada propulsor, pero entre sus inconvenientes, en caso de fallo, se debe
cambiar la placa que controla todos los motores, por lo que el precio es superior a cambiar Unicamente aquella
asociada al fallo del motor. Ademas, dependiendo el tipo de firmware ¢ intensidad, la inversion inicial también puede
ser mayor a el caso de emplear variadores de potencia tradicionales. Pero, sin duda, el mayor inconveniente en
comparacion con los individuales es que, en caso de fallo, puede suceder que este no sea capaz de gestionar ninguno
de los motores, lo que supondria un fallo catastrofico. En la Tabla 3-10, se expone una prelista de los ESC que se
pueden adaptar al disefio del dron. Se seleccionan diferentes intensidades y baterias soportadas para en caso de tener
que realizar correcciones al aplicar el software ECALC, se disponga de alguna opcion ya estudiada.

Los modelos MULTISTAR con firmware BLheli_S cuentan con protocolos programables bastante modernos, los
DShot150 y DShot300 con parametros personalizables como freno, proteccion térmica, rango de acelerador o
direccion de giro entre otras. Su procesador es el SILABS de ocho bits, inferior a los ARM de 32 bits, lo que es su
principal desventaja frente los competidores, pero destaca también su menor peso y precio.

Por otra parte, los variadores con el firmware BLheli 32 disponen de los tltimos procesadores mencionados. Su
arquitectura de 32 bits los permite incluir opciones que con 8 bits era imposible realizar. Entre estas se incluye la
telemetria o el cambio de rotacion en el arranque. La programacion de los MULTISTAR se realiza con una tarjeta
disefiada por el propio fabricante para configurar parametros de forma sencilla. Las principales desventajas que
presentan son el mayor peso y precio.

De todas las opciones estudiadas, las mas interesantes se muestran en la Tabla 3-11. Debido a su sencillez, lo mejor
es elegir un ESC cuyo firmware sea BLheli_S, bastante moderno y més fécil de programar que su actualizacion, ya
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que se puede hacer con una aplicacion quizas mas intuitiva que en caso del BLheli 32 y el software es de codigo
abierto. La duda esta entre escoger un 4in/ o 4 individuales. En un principio es mas factible escoger un 4in/ porque
permite balancear mejor el peso, ya que su masa total es menor. Pero la posibilidad de un fallo que imposibilite el
vuelo de la acronave hace que sea mas adecuado la eleccion de ESC individuales tradicionales, por la posibilidad de
control de los demas motores de la acronave.

Tabla 3-11 Preseleccion final ESC.

Modelo Intensidad | Bateria | Firmware | Peso
TURNIGY MULTISTAR 20 A 2-4S | BLHeli S | 799
TURNIGY MULTISTAR 30A 2-4S | BLHeli S | 9.1¢
TURNIGY MULTISTAR 40 A 2-4S | BLHeli S | 9649

Flycolor Raptor S0A 3-6S | BLHeli S | 10.2¢g

3.3.5. Hélices

Las hélices siguen dos tipos de nomenclaturas equivalentes: AAxBBxC o AABB donde AA es el didmetro en
pulgadas (siendo una pulgada 25,4 mm) de la hélice y BB la torsion o paso de hélice, y por ultimo C el nimero de
palas.

Caracteristicas exigibles al perfil

Un aumento de espesor tiende a aumentar el Cl,,,5,.. No obstante, también es interesante un espesor mds alto en las
zonas proximas a la raiz por requisitos estructurales.

En alas rotatorias es comuin el uso de hélices multi-perfil por la posibilidad de variar el espesor en funcion de los
requisitos estructurales y del nimero de Mach de divergencia. Sin embargo, el reducido tamafio de las palas de los
drones hace muy improbable, por no decir imposible el acercarse al Mach de divergencia. Ademas, la reducida
longitud de pala hace que no se generen momentos tan grandes en la punta y posiblemente los requisitos estructurales
no tengan que ser muy altos.

Por las altas revoluciones de los motores se debe tener cuidado con no acercarse al Mach de 0,3 aun teniendo palas
relativamente pequefias, puesto que a partir de este valor se empiezan a generar turbulencias y se convierte el flujo
en compresible.

Caracteristicas de la hélice

Larigidez de la hélice es un factor muy importante, ya que esta puede doblarse por el efecto del giro y dependiendo
de las revoluciones por minuto. Por lo tanto, es necesario utilizar un perfil de un espesor suficiente para aguantar los
efectos de flexion. No es necesario variar el perfil debido a que la idea es no acercarse al Mach de divergencia.

Existen tres tipos principales de hélice:

1) Hélice en punta, esta hélice es la que produce unos empujes menores, pero es la que consume menos
potencia, aumentando de esta manera la autonomia del dron.

2) Hélice bullnose, presenta una mayor superficie que las otras, y por ello unos empujes mayores. Al contrario
que la terminada en punta tiene el mayor consumo.

3) Heélice hibrida, que presenta unas caracteristicas intermedias entre los dos casos anteriores.

Al no necesitar levantar mucho peso, se puede descartar el uso de las hélices bullnose. Aun asi, cabe mencionar que
eleccion final de la hélice esta ligada al estudio de perfiles con el software XFLRS5.
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3.4. Camara

En esta seccion se explica los requisitos que debe cumplir la cdmara y se hace un analisis de mercado para comparar
los diferentes modelos existentes.

La importancia de este proyecto radica en obtener imagenes con la mayor calidad posible. Ademas, las fotografias
no se toman en estatico, pues la camara se encuentra a bordo del dron. También resulta crucial que la velocidad de
disparo permita realizar las fotografias de forma nitida. Aunque no es un requisito crucial, conviene que la camara
consuma la menor energia posible para que el dron disponga de una mayor autonomia. También conviene minimizar
el peso, debido a que el dron a priori ya es lo suficientemente pesado.

A continuacion, en la Tabla 3-12, se compara las diferentes opciones de camaras comerciales que cumplen estos
requisitos.

Tabla 3-12 Comparacion de cdmaras.

Zenmuse X7 6016 x 4008 1/8000—8 s 449 g (sin objetivo) 0.7A
Zenmuse X5s 5280 x 2970 1/8000—8 s 461 g 0.7A
Zenmuse X4s 4864%3648 1/2000 - 1/8000 s 253 g 0.7A
Imperx C4181 6016 x 4008 1/25000—1's 400 g (con estabilizador) | 0.52 A—0.66 A

Todos estos modelos de camara cumplen con los requisitos establecidos. El modelo Imperx C4181 es la que mejor
se adapta a los requerimientos, pues tiene la misma o méas resolucion que las demds cdmaras, pero mejora la velocidad
de disparo, lo cual es determinante en el proyecto.

La Imperx C4181 es una de las cdmaras digitales de barrido progresivo més avanzada técnicamente destinada a la
vision artificial. Esta camara ya ha sido utilizada en proyectos similares para deteccion de grietas en paredes de
diferentes infraestructuras, Figura 3.4.

Ademas, la Imperx C4181 incorpora una serie de caracteristicas Unicas adaptadas para reducir la complejidad del
sistema, maximizar el ancho de banda de la interfaz y ampliar el rango operativo utilizable.

Crack Width Less than 0.05mm

0.05-0.1mm 0.1-0.2mm 0.2-0.5mm

Figura 3.4 Precision deteccion de grietas [38].

29



3.5.

Pilotaje automatico

A continuacion, se muestra un breve esquema de los elementos que componen un sistema de piloto automatico de
un dron, donde las flechas indican en qué direccidon se comunican entre ellos, ver Figura 3.5.

| posicionamiento y

o)

Qesplazamiemo

Mecanismo ‘
direccion j

Microcontrolador

Sensores

I Equipo A Equipo \ Portatil/otro
| comunicacion RF/J ¢ ™| comunicacion RF | dispositivo |

Figura 3.5 Esquema piloto automatico.

Sin entrar en profundidad, se puede resumir los elementos necesarios y la funcion que cumplen dentro del sistema
de auto pilotaje:

Controlador: para lograr un control auténomo es necesario un controlador que cuente con sensores
integrados, concretamente: giroscopio y acelerometro (para conocer el angulo de vuelo), magnetometro
(para conocer la direccion de movimiento del dron) y un barometro para conocer la altura. Los datos
recogidos por los sensores son leidos y procesados por el controlador, y a partir de estos se llevan a cabo las
correcciones necesarias para un vuelo 6ptimo. Este tipo de controlador es de 10 grados de libertad, ya que
mide datos de 3 ejes del giroscopio, acelerometro, magnetdmetro y el barémetro, sumando 10 mediciones
en total [39]. El controlador mas usado para el vuelo auténomo es el PixHawk 4, debido a que es el mas
avanzado entre las opciones mas conocidas, con sensores de alta precision, redundancias en estos sensores,
unidades de procesamiento mas rapidas, y compatibilidad con el software ardupilot.

Moédulo GPS: Para poder llevar a cabo una navegacion autdnoma usando waypoints, los sensores
mencionados en el anterior apartado no son suficientes, hay que afiadir un modulo GPS para conocer la
posicion del dron y dirigirlo a los puntos que interesan [40]. Resulta muy interesante un moédulo GPS, que
reciba multiples GNSS (Global Navigation Satellite System), es decir no solo use el sistema GPS (el sistema
mas conocido de sistema GNSS), si no también GLONASS, Galileo u otros; de manera que al recibir mayor
numero de datos su precision aumenta.

Modulos de telemetria: Son dispositivos de radio que conectan el dron con la estacion de control en tierra,
de manera que se reciben los datos sobre la situacion de este, y también sirve para enviar el usuario las
instrucciones que desee.

Estaciéon de control en tierra: Basicamente se trata del software instalado en el dispositivo que se va a
utilizar para esta tarea y desde el cual monitorizar el dron y enviar 6rdenes de funcionamiento.
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4 DISENO FINAL

En este apartado se lleva a cabo el proceso de seleccion de los componentes finales mas idoneos que conforman el
dron, a la vez que se presenta el disefio final alcanzado después de optimizar los resultados obtenidos en las diversas
simulaciones, tanto estructurales como aerodinamicas.

4.1 Diseno chasis en CAD

En este punto se describe el disefio final adoptado para el chasis del cuadricoptero. Como ya se menciono en el disefio
conceptual, debido a las limitaciones de mercado en cuanto a chasis de gran tamafio para drones de cuatro rotores, se
decide realizar un disefio propio que se adapte a las necesidades.

En cuanto a los materiales, la mejor opcion es la utilizacion de un composite de fibra de carbono como material
principal, acompafiado de ABS, un polimero rigido con resistencia elastica moderada para partes menos
comprometidas estructuralmente. La eleccion del primero se debe a sus buenas propiedades mecanicas (resistencia a
esfuerzos, facilidad de fabricacion) y una relacion resistencia-peso optima. Por su parte el ABS es un pléstico que
ofrece una buena rigidez y seguridad acompafiadas de un peso muy bajo.

El concepto de disefio es sencillo, un nucleo estructural formado por dos bases que sirven como soporte principal a
los componentes y punto de ensamblaje de los brazos de los rotores del dron. La ultima parte principal del esqueleto
es el tren de aterrizaje unido a la base inferior, ver Figura 4.1.

2
DS SOLIDWORKS

Figura 4.1 Disefio final del chasis.

Como mecanismo de union de los diversos componentes se emplean tornillos de cabeza redonda de 5 mm para llaves
tipo Allen. Cada uno de estos esta asociado a una tuerca con arandela de MS5. A continuacion, se describe con mayor
detenimiento cada uno de los componentes del chasis.
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411 Brazos

Para el disefio de los brazos se usé como inspiracion los modelos mostrados en el disefio conceptual. La ventaja de
tener una estructura reticulada es la reduccion de peso y la preservacion de una buena resistencia estructural, tal y
como se muestra en la Figura 4.2. En un primer momento se usé una lamina de fibra de carbono mas delgada, la cual
se tuvo que modificar debido a las elevadas deformaciones alcanzadas en el extremo libre.

La longitud total de la zona de apoyo con las bases es de 63 mm, dejando asi un espacio entre bases de 6 cm para
poder alojar la bateria y otros componentes.

2
2S5 soupworks

Figura 4.2 Disefio final del brazo.

Cabe destacar el sistema de variacion de angulo de ataque implementado en la zona de alojamiento del rotor mediante
un saliente que sobresale de la punta del brazo, ver Figura 4.3.

2
DS soviow

Figura 4.3 Sistema de cambio del angulo de ataque.
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41.2 Bases

El dron dispone de dos bases en las que aloja los diversos componentes, ver Figura 4.4. La forma en planta de estas
es hexagonal, pero la inferior cuenta con dos apéndices que se extienden hacia adelante y hacia atras. Esta pequena
variacion se implement6 tras apreciar ciertos problemas de espacio para poder alojar la bateria. Ademas, como
ventaja adicional permite la colocacion de soportes inferiores para cdmaras u otros dispositivos de mayor tamafio.
Otra caracteristica interesante es que estan ranuradas a diferentes medidas para poder albergar controladoras de vuelo
y componentes electronicos de diversos tamarios.

Por su parte, los taladros observados se corresponden a diversos alojamientos de tornillos. Aquellos agrupados de
tres en tres se corresponden con los lugares de amarre con los brazos y los cuatro restantes al tren de aterrizaje.

p ) P
,7S SOLIDWORKS S soUDWORKS

Figura 4.4 Base superior e inferior del dron.

41.3 Tren de aterrizaje

El tren de aterrizaje del dron esta basado en cuatro patas, dos patines y una base que se une a la base inferior del
chasis, ver Figura 4.5. La altura de este es de 20 cm y la distancia entre patines de 210 mm. Su principal funcion es
la de soportar la estructura y componentes en tierra y durante aterrizaje.

)
PS SOLIDIWORKS

Figura 4.5 Tren de aterrizaje.
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41.4 Propiedades fisicas

La propiedad fisica mas importante a la hora de disefiar un dron es el peso, para el calculo de este se usa una
herramienta de SolidWorks que permite calcular el volumen y masa de la pieza disefiada si el software conoce la
densidad del material (hay materiales que no estan definidos en su base de datos como es el caso del composite fibra
de carbono y epoxi). Si se multiplica el volumen por la densidad del composite de fibra de carbono elegido para la
fabricacion de los brazos, se obtiene como resultado la masa de estos.

Por otra parte, 1a masa de los componentes fabricados en ABS ya es proporcionada de manera directa por el software
al tener en su base de datos sus propiedades mas importantes.

A continuacion, se detalla cada una de las masas correspondientes a las diversas piezas, asi como del conjunto total,
Figura 4.6.

Configuracion: Predeterminado
Sistema de coordenadas: -- predeterminado --

Densidad = 0.00 gramos por milimetro cabicao
Masa = 10627 gramos
Volumen = 106267.11 milimetros cibicos

Area de superficie = 46633, 70 milimetros cuadrados

Figura 4.6 Propiedades del brazo.

El volumen de cada uno de los brazos del vehiculo es de 106267.11 mm?, la densidad del composite es de 1420
kg/m?, pasando el volumen a metros clibicos y multiplicando por la densidad, se obtiene una masa final de 151g.Las
propiedades de la fibra de carbono-epoxi y del ABS se recogen en la Tabla 4-1 y la Tabla 4-2.

Tabla 4-1 Propiedades fibra de carbono-epoxi extraidas de Ansys.

| 5 I ‘w“ Epaxy Carbon Woven (230 GPa) Prepreg |;| ‘? Composite_Materials, xml

A ] c D|E
1 Property Value Unit 'F‘.ﬁ'IW
2 8 Density | 1420 | kgm~-3 o [
3 |@ T Orthotropi Secant Coefficent of Thermal Expansion i
-
9

2 A orthotropic Basticty

Young's Modulus X directon 6,134E +10 Ea |
10 | Young's Modulus Y direction | 6,134E+10 | Pa LI
11 Young's Modulus Z direction 6,9 +09 Pa |
12 | Poisson's Ratio XY | 0,04 | [
B | Posson's Ratio Y2 0,3
“ | Posson's Rabo X2 0,3
15 | Shear Madulus XY EET | Pa |
5 | Shear Modukus 12 [ 27400 [ Pa =|
7 | Shear Modulus XZ 2,7E+09 Pa ~|
18 |8 T Orthotropic Stress Limits
° | Tensie X drection | &,05e 408 | P =
2 Tensile Y drection 8,05E+08 Pa =l
21 | Tensile 7 drection SE+07 Pa LI
2 | Compressive X drection -5,096+08 Pa =l
B | Compressive ' direction | -5,00e+08 | Pa :]
2% | Compressive Z drecton -1,7E408 Fa =
% | Shear XY 1,256408 Pa |
% | Shear Y2 [&,5e407 | Pa |
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Tabla 4-2 Propiedades ABS extraidas de Ansys.

A B C D | E

1 Property Value Uit [x]=2]
2 Density 1040 kg m~-3 =
3 % Isotropic Secant Coefficient of Thermal Expansion

5 |= Isotropic Elasticity

& Derive from Y¥oung's Modulus and Poisson... ;I

7 ‘Young's Modulus 2,39E+09 Pa LI
3 Poisson's Ratio 0,359
g Bulk Modulus 3,9439E+03 Pa
10 Shear Modulus 8,5418E+08 Pa
11 Tensie Yield Strength 4,19E+07 Pa hd
12 Tensie Ultimate Strength 4,43E+07 Pa hd

Por otra parte, para los componentes fabricados en ABS cuya densidad del material es de 1040 kg/m? se obtienen los

resultados de la Figura 4.7, relativos a masa y volumen.

Masa = 47.30 gramos

Volumen = 46372.57 milimetros cubicos

Centro de masa: ( milimetros )

Area de superficie = 50606.64 milimetros cuadrados

IMasa = 65.66 gramos
Volumen = 64376.29 milimetros cibicos
lArea de superficie = 68162.27 milimetros cuadrados

ICentro de masa: ( milimetros )

Masa = 116.19 gramos
Volumen = 113915.59 milimetros clbicos
lirea de superficie = 119676.92 milimetros cuadrados

ICentro de masa: ( milimetros )

X=-0.04 X=-026 X = 0.00
Y=100 Y=1.00 Y=.77.74
Z=0.00 Z=059 Z=0.00

Figura 4.7 Propiedades base superior, inferior, y tren de aterrizaje.

La masa total del sistema, suméandole una estimacion de 80 gramos de la tornilleria, es de 913.5 gramos.

4.1.5 Analisis estructural

Para comprobar la resistencia del chasis se realizé una serie de andlisis en ANSYS, con el moédulo Static Structural.
Las simulaciones se corresponden con las situaciones mas habituales de vuelo, el despegue, el aterrizaje y vuelo a
punto fijo. Antes de realizar el ensamblaje de los componentes se llevo a cabo pruebas individualizadas de las

respuestas de los brazos y de el tren de aterrizaje ante los posibles esfuerzos a soportar, Figura 4.8 y Figura 4.9.

Figura 4.8 Deformaciones totales brazo.

La fuerza aplicada en la zona de colocacion del motor (hendidura de forma circular cercana a la punta de brazo) es
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de 20 N en la direccion perpendicular a la misma y hacia arriba. Esto simula un empuje de motor de 2 kg, lo que es
equivalente al instante de despegue en el que el motor proporciona la méxima potencia para comenzar el vuelo.

Esta estructura se puede realmente simular como se si se tratara del problema de una viga en voladizo, es por esto
por lo que se atribuye como apoyo fijo a la superficie que debe ir empotrada a la base del dron.

s —

Figura 4.9 Tension Von Mises brazo.

Analizando los resultados, en la Figura 4.8 se aprecia las deformaciones totales, alcanzando en el extremo libre una
deformacion de 6.98 mm. En la Figura 4.9 se muestra las tensiones equivalentes de Von Misses a las que esta
sometida la pieza. El mayor valor alcanzado es de 18.26 MPa, resultado muy inferior al limite del material (805
MPa).

En cuanto a los resultados asociados al tren de aterrizaje se realizo dos simulaciones. La primera para estudiar el caso
estatico, simulando el dron en tierra, y la segunda simulando el contacto con el suelo al final del descenso. En la
primera situacion, la tnica carga soportada es el peso propio del vehiculo, por este motivo se incluyo una fuerza de
30 N actuando sobre la base de contacto del tren con el resto de la estructura. De esta manera se consigue simular los
3 kg que aproximadamente se estipula que pese el dron, obteniendo los resultados de la Figura 4.10 y de la Figura
4.11.

Figura 4.10 Deformaciones totales tren de aterrizaje estatico.
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Figura 4.11 Tension Von Mises tren de aterrizaje estatico.

En esta situacion la deformacion maxima es de 0.41 mm y la tension maxima de 5.76 MPa. En ningiin punto de la
estructura se supera el limite elastico, puesto que su valor es de 41.4 MPa. En cuanto a la segunda situacion para
simular el contacto con el suelo al final del descenso, se usé una fuerza aplicada de 45 N, simulando una aproximacion
final a una velocidad de 1.25 m/s. Obteniendo los resultados de la Figura 4.12 y de la Figura 4.13.

Figura 4.12 Deformaciones totales tren de aterrizaje descenso.

Figura 4.13 Tension Von Mises tren de aterrizaje descenso.
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Como era logico de esperar, los resultados son algo peores que en el caso estatico, pero son resultados adecuados y
asumibles, a parte de que en ningin caso se supera el limite elastico, por lo que se garantiza el correcto
funcionamiento de la estructura.

Una vez corroborado el correcto desempefio de los componentes mas comprometidos, se puede realizar el estudio
estructural del ensamblaje completo. Hay que destacar que en el mismo no se incluye la tornilleria para evitar
problemas de mallado. No obstante, se usa como relacion de los componentes que estos estan pegados y no se
desplazan entre si, hecho que debe ocurrir al estar correctamente ensamblados. Se simula dos situaciones, un ascenso
con una relacion empuje peso 2:1, Figura 4.14 y Figura 4.15 y un descenso, Figura 4.16 y Figura 4.17.

En el caso de desempeiiar un vuelo en ascenso con una relacion de empuje-peso de 2:1, la fuerza aplicada a cada
brazo como en el caso individual tiene que ser de 20N. Ademas de esta fuerza, es necesario utilizar la gravedad y
afadir los 3 kg de peso en la base inferior del dron simulando el resto de los componentes. Como apoyo fijo se usa
la base superior, para simular el momento inicial de ascenso, siendo este el momento mas critico.

e o

Figura 4.14 Deformaciones totales chasis ascenso.

e 30000 600 00 (rem)

oo s

Figura 4.15 Tension Von Mises chasis ascenso.

Si se analiza los resultados, en la Figura 4.14 se aprecia una deformacion maxima en el extremo libre de los brazos
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como es de esperar. El valor de la misma en esta ocasion es de 9.97 mm, un resultado bastante similar al brazo
analizado individualmente. Las deformaciones en las bases y en el tren de aterrizaje son muy pequefias, lo que indica
que durante el ascenso apenas sufren debido a las cargas soportadas. Por su parte, las tensiones equivalentes de von
Mises maximas se alcanzan en la zona reticulada de los brazos, llegando hasta un valor de 42.92 MPa. Este resultado
es superior al del brazo por si solo, esto se puede deber a una variacion en la malla o a una resolucion del problema
ligeramente diferente. Aun asi, el maximo es muy inferior al limite de la tension cortante del material.

En cuanto al analisis de la estructura simulando un descenso, se realiza la suposicion de que el empuje proporcionado
por los motores es inferior al peso del dron. Con una fuerza de empuje menor a la proporcionada por los motores, se
puede simular su decenso, siendo en eset caso de 35 N. También se afiade la fuerza adicional de 30 N simulando la
masa de los componentes del vehiculo en la direccion de la gravedad.

Figura 4.16 Deformaciones totales chasis descenso.

w 5“ 30000 tmen)

we me

Figura 4.17 Tension Von Mises chasis descenso.

En esta situacion se reducen tanto las deformaciones maximas como las tensiones que debe soportar la estructura. La
deformacion maxima observada de nuevo se produce en el extremo libre de los brazos y toma un valor de 1.75 mm,
mientras que la tension equivalente de Von-Mises es de 10.37 MPa. Es decir, la estructura disefiada soporta sin
ningln problema las cargas aplicadas.
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4.2 Diseno de la hélice

Para el disefio de la hélice se realiza una seleccion de perfiles. Una vez seleccionados varios perfiles, se hace una
comprobacion teorica de los resultados con el método de Glauert.

Los perfiles de estudio son una gama de distintos perfiles optimizados para drones y alas que vuelen a nimeros de
Reynolds no muy altos. Desde perfiles como los S4, SD, SG y Eppler, como los perfiles NACA, tanto de 4 digitos
como de 5. Puesto que la velocidad lineal de la hélice varia en cada punto, se estudia tres secciones diferentes para
utilizar distintos perfiles optimizando el rendimiento de la hélice.

4.21 Perfiles

Para el estudio de los perfiles que se van a emplear en el disefio de la hélice se usa el software XFLRS. Este software
permite tomar valores de perfiles importados como archivos.dat. Estos valores obtenidos son los coeficientes de
sustentacion, eficiencia, coeficientes de momentos y angulos de ataque a los que operan los distintos perfiles que se
analizan. Ademas de los distintos valores, también se puede obtener las distintas graficas de estos valores en funcion
del angulo de ataque, variando este de -5° a 15°.

Al tratarse de una aeronave de ala rotatoria, el nimero de Reynolds varia con el radio de la pala, puesto que la
velocidad lineal no es la misma en todos los puntos.

V = wR )

Siendo cw la velocidad angular de la hélice, o la que directamente transmite el motor. Teniendo esto en cuenta, es

necesario realizar el estudio a diferentes Reynolds, es decir, estudiar los perfiles en diferentes secciones puesto que
no todos se comportan adecuadamente.

Para calcular las cuerdas de la hélice, se toma como referencia hélices de drones ya existentes.
(&)

Siendo o la densidad del aire, v la velocidad de la seccion, es decir, del perfil; L es la cuerda del perfil y 14 la

viscosidad del aire. Pero primero de todo es interesante estudiar el nimero de Mach al que se va a encontrar la hélice.
Esta importancia recae en que si el nimero de Mach es menor a 0,3 se considera incompresible. Las ventajas que
proporciona un valor de nimero de Mach bajo son, entre otras, una reduccion de las vibraciones en la pala y una
reduccion en el ruido que generan las hélices al girar.

El nimero de Mach relaciona la velocidad a la que en este caso se mueve la hélice con la velocidad del sonido.
M=-<03 “@

La velocidad que se tiene en cuenta es la de la punta de pala, por ser el valor mas restrictivo. Mientras que la velocidad
del sonido se obtiene de la siguiente expresion:

a=,YRgT o)
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Donde 7 es la constante adiabatica del gas, aire en este caso; Rg es la constante real del aire, y T es la temperatura
en kelvin del gas. Como un dron no opera a gran altitud, la temperatura se toma como 20°C. A esa temperatura, la
constante adiabatica del aire seco es y=1,4 y la constante real del aire seco es Rg =286,9. Por lo que la velocidad del
sonido es 343 m/s. Teniendo en cuenta que la hélice tiene una longitud de 204 mm de radio, y gira a 4800 rpm, la
velocidad en la punta de la hélice es 102,139 m/s. Con esto se obtiene un nimero de Mach de 0,2977. Es decir, el
flujo es incompresible ya que en ningiin momento se supera un numero de Mach de 0,3.

Los resultados de los distintos analisis se recogen en el Anexo A: Analisis de perfiles para la hélice, siendo los perfiles
seleccionados el Naca 2412, el Eppler 214y el Sd 7043.

El Naca es seleccionado en la raiz por sus notables caracteristicas aecrodinamicas, ademas de su espesor, el cual debe
ser suficiente para satisfacer los requisitos estructurales necesarios para soportar los esfuerzos a los que esta sometida
la pala. Los otros dos perfiles han sido seleccionados atendiendo exclusivamente a pardmetros aerodindmicos,
buscando un mayor Cl a un menor angulo, y una mayor eficiencia. Una reduccion de cuerda hacia la punta mejora
considerablemente las actuaciones en vuelo a punto fijo. Gracias a la combinacion de los perfiles Eppler 214 y Sd
7043 en la punta de pala, se consigue minimizar la potencia de forma, y mejorar la eficiencia global a altas
velocidades, aparte de que perfiles de alta sustentacion permiten disminuir la velocidad en la punta de pala para una
misma solidez. La geometria disefiada en la punta tiene cierta inspiracion en la pala Onera SPP8, de manera que se
consigue mejorar la FM (figura de mérito), es decir, la relacion entre la potencia ideal y la real en vuelo a punto fijo.

A continuacion, en la Figura 4.18, la Figura 4.19, y la Figura 4.20, se realiza una comprobacion con la teoria del perfil
delgado, con un codigo en Matlab (Anexo B: Método de Glauert) que compara las graficas obtenidas mediante el
método de Glauert y la grafica de XFLRS.

0.4 Airfoil
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Figura 4.18 Comparacion por la teoria de perfil delgado del NACA 2412.
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Figura 4.20 Comparacion por la teoria del perfil delgado del SD 7043.
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422 Pala

Lapala final se ha generado en Catia V5. La eleccion de este software se debe a la facilidad que presenta para importar
los perfiles seleccionados mediante unas macros en Excel.

Como referencia se ha tomado la cuerda del 70% de longitud de la pala, la que suele ser la cuerda de referencia. Su
cuerda ha sido seleccionada en funcion de otras ya existentes de caracteristicas similares. Gracias al tamafio de la
cuerda se puede estimar la solidez de la seccion. La mejor configuracion para obtener una reduccion de la potencia

requerida es cuando la solidez de la pala varia en proporcion Z—R = 3, tal y como se muestra en la Tabla 4-3, siendo
P
o la solidez en la raiz, y op la solidez en la punta de la pala.

Tabla 4-3 Tabla de potencias en funcion de las caracteristicas de la pala, [43].

6 or/o, AP

0 1 -
-8 1 2.5%
-12 1 4.0%
0 3 2.0%
-8 3 5.5%
-12 3 5.5%
Ideal 1 55%

Teniendo en cuenta las distintas cuerdas que tiene el perfil y la longitud total de la hélice, se procede a realizar una
serie de calculos con el objetivo de poder obtener la torsion optima para la hélice. Primero de todo, es necesario
explicar que se calcula la torsidon como una torsion lineal. La razon de no utilizar una funcion hiperbdlica es que la
distribucion hiperbodlica devuelve unos resultados de torsion muy elevados en la raiz.

La torsion lineal se define como:
B(X) = 01x + 00 (6)

A esta torsion lineal se le impone la condicion de que en la seccion del 70% de la cuerda, coincida con la torsion
hiperbolica. De esta forma, se obtiene las siguientes ecuaciones:

0
;’; =60, +6,0,7 %)
ep == 91 + 00 (8)

Para calcular la torsion en la punta de pala se utiliza la siguiente expresion:

— ACr ’2
0p = oCl, RNPTZ O

Siendo Cr el coeficiente de traccion, y B el factor de pérdida de punta de pala, con b el nimero de palas.

T
T = SR (10
B=1- L& 1)
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Introduciendo la traccion dada por el fabricante del motor y haciendo los respectivos calculos, se obtiene los
resultados de la Tabla 4-14.

Tabla 4-4 Resultados Cr, B, Op.

Parametro Valor
Cr 0,0095
B 0,931

Op 0,2227 rad = 12,76°

No obstante, aunque 12,76° se encuentra dentro de los valores 6ptimos, se decide reducir voluntariamente la torsion
en la punta de pala a 8,5°, ya que un dngulo un poco mas bajo de torsion favorece las bajas velocidades. De esta forma
se obtiene los resultados de la Tabla 4-5.

Tabla 4-5 Resultados 8, 6.

Parametro Valor
6o 0,36028 rad = 20,64°
0, —0,21193 rad = —12,14°

En vuelo de avance, elevadas torsiones negativas pueden producir deterioro de las actuaciones. Esto es debido a que
los angulos de ataque en la punta de pala del lado de avance se ven reducidos, por lo que se disminuye la traccion y
por tanto la fuerza propulsiva.

El valor de Cl, ha sido obtenido exportando la curva de sustentacion a Excel y graficando la ecuacion de los puntos,
tal y como se muestra en la Figura 4.21, con el codigo de Anexo B: Método de Glauert.

CL

y =5,7608x + 0,3351

-0,1 —Q(g 02 0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25

Figura 4.21 SD7043 Grafica Cl vs alfa, datos tedricos y datos experimentales en Excel.
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Una vez realizados todos los calculos, se construye la hélice, Figura 4.22.

CATIA V5

Figura 4.22 Hélice final en Catia.

4.2.3 Analisis de la pala

Para proceder con el analisis estructural, es necesario realizar primero un analisis por métodos CFD (Computational
Fluid Dynamics). Para ello se usa el software ANSYS con el modulo de Fluent. Mediante este andlisis, se puede
obtener las presiones que actian sobre la hélice y de esta manera integrarlas en el analisis estructural como una carga.

El modelo CAD fue exportado de Catia como un archivo “.igs” y mediante la herramienta “Design Modeller” se
cred el volumen de control usando dos operaciones booleanas, Figura 4.23. Un volumen grande por donde avanza la
corriente libre, y un volumen cilindrico de radio casi tangente a la hélice, para tomar las medidas de las presiones en
la misma.

2,000 9500 1,000 fm)
]

0% 3 amo

Figura 4.23 Volumen de control.

Con la geometria lista, se procede a generar el mallado sobre el cual se aplican las ecuaciones de mecanica de fluidos.
Las mallas pueden realizarse de distintos tipos, una con la que obtiene muy buenos resultados es una malla “Aex
dominant”, formada por geometrias tetra¢dricas. El problema de esta malla es que no tiene tanta capacidad para
adaptarse a geometrias complejas. En cuanto a la malla de la zona cilindrica, 1a que contiene a la hélice, esta es una
malla mas refinada. El término refinada, hace referencia al tamafo de las geometrias que componen la malla, es decir,
al ser geometrias mas pequefias, la malla estd mas refinada, reportando asi mejores resultados a costa de tiempo de
computacion, Figura 4.24.
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Figura 4.24 Mallado del modelo.

Un factor muy importante a tener en cuenta es el “Aspect Ratio”, o la relacion de aspecto de los elementos. Cuanto
mayor es el Aspect Ratio, mayor es la deformacion de los elementos. Es fundamental que el “Aspect Ratio” medio
de una malla sea inferior a 50, de esta forma se asegura obtener unos valores muy deseables en los residuos y que el
modelo converja. En la Tabla 4-6 se muestra el minimo y maximo Aspect Ratio del modelo.

Tabla 4-6 Aspect Ratio.

Mesh Metric | Aspect Ratio
Min | 1,1616
Max | 11,974
Average |[1,8107
Standar...| 0,45871

Una vez comprobado este valor, es necesario nombrar las zonas correspondientes a la entrada del flujo, la salida de
este, y la hélice, bajo los nombres de “inlet”, “outlet” 'y “propeller” respectivamente. El solver usado es el modelo
“k-épsilon”, el cual es un modelo estandar con muy buenos resultados, ya que es capaz de modelar la turbulencia

con precision tanto en Reynolds altos como bajos.

Después de analizar el nimero de Strouhal, se aplica un modelo transitorio.
se="L (12)

Donde fes la frecuencia de giro de la hélice, L la longitud de la hélice y U la velocidad de giro. Suponiendo la
velocidad maxima que es la de punta de hélice y sustituyendo los demds valores, se obtiene S; = 3. Los términos
temporales solo pueden ser despreciados para valores del nimero de Strouhal mucho menores que la unidad, por lo
que el modelo es no-estacionario.

En las condiciones de contorno para este analisis se ha afiadido una velocidad de 15 m/s debido a la succion de la
hélice en la seccion de entrada. Y en la ventana de condiciones de las celdas, se ha introducido al volumen de control
cilindrico una velocidad angular de 4900 rpm, que es a las revoluciones que gira la hélice. La inicializacion es hibrida,
la cual se realiza para obtener mejores resultados tras el modelado, y con 100 pasos temporales con un tamafio de
0.00015 segundos.

El tamaio del paso temporal es el tiempo que transcurre en la simulacion entre cada iteracion del modelo. Cuanto
mas bajo es, mas facil que un modelo converja [44]. A continuacion, se muestran los resultados de la distribucion y
el gradiente de presiones en el Eje Y, Figura 4.25 y Figura 4.26.
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Figura 4.25 Distribucion de la presion total sobre el extradds de la hélice.

Fluent

Figura 4.26 Distribucion de la presion total sobre el intradds de la hélice.

Analizando los resultados obtenidos en la Figura 4.25 y en la Figura 4.26, se puede apreciar que la distribucion de
presiones es mas alta en el intradds que en el extrados, lo que permite generar una mayor sustentacion. En el extrados
se aprecia una notable depresion en el borde de ataque, es decir, se produce una succion en el borde de ataque. Esto
ocurre porque la corriente incidente cuando impacta con los perfiles de la pala tiene que rebordear el borde de ataque,
lo que conlleva también una notable aceleracion. En el intradds, cerca del borde de ataque, se aprecia una zona donde
la presion es maxima debido a la cercania al punto de remanso. Lo que ocurre es que el aire se acelera en el extrados,
cumpliendo con el principio de Bernoulli. Con la distribucion de presiones obtenida en ambas caras, se procede a
realizar el andlisis estructural para dos materiales que se han encontrado en hélices comerciales, fibra de carbono y
PA 66 (Nylon reforzado con fibra de carbono). En cuanto al analisis se ha usado un solver directo, el cual gasta mas
memoria, pero da unos resultados mas precisos. Como restricciones, se han restringido los movimientos sobre el Eje
Z en la base del eje, y los movimientos en X y en Y en la direccion longitudinal de este. Una vez aplicados los dos
materiales, las presiones y las ligaduras, se obtiene los resultados de la Tabla 4-7.

Tabla 4-7 Resultados analisis PA 66 y fibra de carbono.

Materiales Densidad Deformacion Tension maxima | Médulo de Young | Angulo | Masa
(kgm”3) | méxima (mm) (MPa) (MPa) o) | ®
PA 66 1350 3,124 4,45 6000 0,88 38
Fibra de 1750 347 6,73 6820 098 | 49
carbono

A la vista de estos valores, conviene hacer una seleccion del material. Lo primero de todo, es necesario mencionar
que el mddulo de Young no es una restriccion, este valor indica donde se encuentra el limite elastico del material, el
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punto a partir del cual las deformaciones son permanentes, Figura 4.27.

g A Lirute Elistica Flencia

Cirnax. .
Ty . :

'--.__ gt de
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Limmte de b

Prooorcionalidad

T
Eq £, deformacion

Figura 4.27 Grafico de Tension-Deformacion [45].

Los valores obtenidos no se acercan al limite elastico, ambos materiales cumplen por mucho el minimo requerido.
En cuanto a las deformaciones, ambas son muy pequefias, de hecho, el angulo que deflacta la pala hacia arriba es de
menos de 1°y estas deformaciones, son elasticas. Teniendo todo esto en cuenta, el factor determinante para elegir el
material idoneo es el peso. Cuanto menor es el peso de las hélices finales, menos se ve comprometido el dron para
realizar sus actuaciones. Por ello, el material seleccionado es el PA-66.

4.3 Simulaciones en ECALC

ECALC es una herramienta en forma de web que se puede utilizar para simular, calcular y disefiar diversos tipos de
vehiculos propulsados por motores eléctricos, entre los que se incluyen multirrotores o helicopteros.

4.3.1 Requisitos previos

Para que ECALC pueda realizar las simulaciones es necesario definir el peso y tamafio del dron, asi como las
condiciones de vuelo en las que se va a desarrollar la deteccion de grietas. La masa del dron varia dependiendo de
los diferentes dispositivos instalados, siendo la bateria el elemento con mayor repercusion en el peso final del
vehiculo al ser el dispositivo mas pesado. La masa empleada para los primeros analisis se detalla en la Tabla 4-8.

Tabla 4-8 Masa total dron.

Componente Cantidad | Peso
Chasis 1 Ol4 g
Bateria (4s 16000 mAh) 1 1241 g
Motores 4 112 g

Hélices 4 40¢g

ESC 1 12g

Cémara y soporte 1 400 g
Electronica y cableado 300 g
TOTAL | 3475 ¢
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La otra caracteristica importante antes mencionada es el tamafio del armazdén que se corresponde con la distancia
entre ejes de rotores, de 890 mm con el disefio de chasis empleado. Para todas las simulaciones se usa la altura a nivel
del mar y una temperatura de 25°C.

Una vez establecidos estos parametros iniciales, se puede desarrollar las diversas simulaciones hasta encontrar una
configuracion adecuada del dron.

4.3.2 Primera simulacion

El primer analisis se realizd empleando una bateria 4S de 16000 mAh con las propiedades de la Tabla 4-9.

Tabla 4-9 Propiedades bateria.

16000 mAh 90% 0.0005 Q I15C 30C 1241 g

La hélice elegida para todos los andlisis es la disefiada, cuyas caracteristicas introducidas en ECALC se recogen en
la Tabla 4-10.

Tabla 4-10 Propiedades hélice.

4064 mm | 121.9 mm 2 1.05/1 1:1

El motor utilizado es el mostrado como eleccion favorable en la preseleccion de componentes, el T-Motor MN3510
KV360. Otro factor importante que definir es la masa de los accesorios y el consumo de corriente de estos. En este
apartado se impuso una masa de 400 g asociada a la camara y su soporte, puesto que el resto de los dispositivos
electronicos ya estan incluidos en la primera masa introducida de 3100 g. El variador elegido para los analisis es
capaz de controlar hasta 50 A de corriente, con una resistencia interna de 0.005 Q y un peso de 50g.

Por otra parte, en la Tabla 4-11, se muestra una estimacion del consumo de los diversos dispositivos electronicos que
estan instalados en el dron.

Tabla 4-11 Intensidades de los dispositivos electronicos.

0.66 A 0.175 A 0.13A 0.55A 0.15A 1.665 A

Con el fin de dejar un margen de seguridad, las simulaciones se realizan para 2 A de consumo, Figura 4.28.
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Figura 4.28 Resultados primera simulacion ECALC.

Gracias a esta simulacion se puede observar que la potencia eléctrica y la carga de la bateria se encuentran dentro de
los rangos 6ptimos de funcionamiento, con una autonomia de media hora. Sin embargo, es necesario modificar el

motor seleccionado, ya que, la relacion empuje-peso apenas alcanza un valor de 1.4:1, cuando un valor dptimo es
cercano a 2:1.

4.3.3 Simulacién optima

Teniendo en cuenta la simulacion anterior, se decide modificar el motor seleccionado. El rotor elegido es de la misma
marca, de T-Motor, pero un modelo superior, el MN4010-14, con un empuje teorico de 1400 g con una hélice de 16

pulgadas. Los otros componentes y propiedades permanecen invariables, puesto que las condiciones de vuelo siguen
siendo las mismas, Figura 4.29.
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Figura 4.29 Resultados simulacion 6ptima ECALC.
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Variando el angulo de ataque hasta 3.5° se consigue alcanzar la relacion empuje-peso deseada. La potencia eléctrica
suministrada al motor se encuentra cerca del limite de la zona de seguridad, pero debe operar sin ningin tipo de
inconveniente. En cuanto a los resultados de carga de la bateria y temperatura se encuentran entre los parametros de
funcionamiento 6ptimo.

La autonomia alcanzada es de 30 minutos, esta puede ser superior empleando una bateria de mayor tamafio, tal y
como se recoge en el Anexo C: Otras simulaciones en ECALC, pero este incremento de peso provoca una
disminucion de la relacion entre el empuje de los motores y el peso del dron, por lo que se descarta

Un célculo que se ha tenido en cuenta a la hora de realizar las diversas simulaciones es que la velocidad en la punta
de la hélice no supere 0.3 Mach, este es el limite a partir del cual se debe tener en cuenta que un flujo es compresible,
por lo que cambia su comportamiento y la sustentacion generada no es la misma que en el caso incompresible, puesto
que se reduce en gran medida.

a=.y R-T=+14 287 298 = 346.02 m/s 13)

Vpunta de pata = 4981 7pm - 22 0.203 m = 105.33 m/s 14)
_ Vpuntadepala _ 10533

M= a T 34602 0.304 as)

Se puede apreciar que, a revoluciones maximas, la velocidad en la punta de pala se puede considerar que esta en el
limite para considerar el limite incompresible. El tinico inconveniente mostrado en la configuracion es que un
cuadricoptero, y por tanto, ante el fallo de un motor, no es posible mantener el vuelo de manera segura, puesto que
con el empuje de los otros tres motores restantes no se puede compensar el desequilibrio generado por el fallo del
cuarto.

En cuanto a la grafica que relaciona la autonomia y el alcance, esta permite calcular el nimero de pasadas que es
capaz de realizar el dron alrededor de la aeronave para examinar los desperfectos y cuantas cargas de bateria se
necesita para llevar a cabo esta mision. Teoricamente el maximo tiempo de vuelo se logra cuando se consume la
minima potencia eléctrica y esto sucede cuando la aeronave vuela a punto fijo. Para el desempefio de la mision, el
desplazamiento del dron depende de la camara incorporada para realizar el analisis de la superficie, ya que esta tiene
que ser capaz de tomar fotografias a una determinada velocidad de movimiento.

Estimador de alcance

Alcance mayor

&
Velocidad del aire @alc

Figura 4.30 Estimacion de alcance respecto a la velocidad del aire.
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Por otra parte, de las curvas caracteristicas del motor, Figura 4.31, se puede ver como la potencia eléctrica aumenta
amedida que la intensidad crece, refleja asi la variacion de la intensidad necesaria en funcion del empuje requerido,
y por tanto el consumo de bateria.

Caracteristicas del Motor

[F"%)

Ampere

SO
@alc

Figura 4.31 Curvas caracteristicas del motor.

La curva de color verde muestra la temperatura de la carcasa del motor, manteniéndose cercana a los 29° hasta una
exigencia de 10 A. La linea de eficiencia se mantiene en valores semejantes a partir de 7.5 A hasta 19 A, por lo que
el rendimiento del motor es practicamente constante.

4.4 Seleccion final de componentes

En cuanto al chasis utilizado para soportar todos los componentes del dron es el disefiado en el apartado 4.1, con sus
respectivas caracteristicas indicadas de tamafio, peso, material y resistencia. Lo mismo ocurre con la hélice, disefiada
y analizada en el apartado 4.2.

441 Motores

Las simulaciones en ECALC revelaron que el motor elegido en la preseleccion de componentes no era el adecuado,
puesto que, su empuje no era suficiente para que el dron fuese capaz de realizar todas las actuaciones. Por tanto, el
motor final escogido es el T-Motor 4010-14 de 370 KV, cuyas caracteristicas se muestran en la Tabla 4-12.

Tabla 4-12 Caracteristicas T-Motor 4010-14 de 370 KV [46].

Test Report
Test tem MN4010 K Report NO
Specifications
Intemal Resistance Configuration 18N24
Shat Diameter 4 Motor Dimensions D44 5%3
Stator Diameter 4 Stator Height
AWG 184 Cable Length
Weight Including Cables 9 Weight Excludng Cables
Noof Cells(Lipo) 4 Ide Curent@10v

Max Continuous Power 180S 450V Max Continuous Current 180S
Load Testing Data
Ambient Temperature Veltage
Operating

Temperature
o

Voltage Curent Power Thrust o
%) @)

o Eficiency
Prop Throttle @ ey G

(@w)

=2
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442 Bateria

En cuanto a la bateria se emplea una de las indicadas en la preseleccion de componentes, en concreto la TATTU
16000 mAh 15C.

La eleccion principal de este modelo es su menor peso en comparacion con otras baterias de las mismas
caracteristicas. Gracias a las simulaciones, se comprobd que la capacidad que mejor se adaptaba era la de 16000
mAh, y en cuanto a capacidades de descarga no hubo ninglin tipo de problemas.

4.4.3 Controladora de vuelo

La controladora de vuelo es otro de los componentes cambiados respecto a la preseleccion. Una controladora con un
codigo basado en arduino es mas versatil y permite la incorporacion de manera sencilla de otros dispositivos que
ayudan al desempeio de la mision.

La placa seleccionada es Pixhawk 4, Figura 4.32, con un gran nimero de sensores y dispositivos compatibles que
ayudan a controlar el vuelo del vehiculo, asi como la camara para la deteccion de grietas.

Figura 4.32 Pixhawk 4 [35].

La controladora cuenta con un modulo de potencia que se utiliza para suministrar la tension necesaria a la Pixhawk
y a los ESC. El principal inconveniente es que solo tiene salida de 5 V, por lo que para una camara que consume 12
V se necesita una placa adicional para proporcionar 12 V de potencia. Esta es la AirbotPower, Figura 4.34, que se
debe conectar a la placa de distribucion de potencia Figura 4.33, y a su vez con la controladora [47].

Figura 4.33 Holybro Pixhawk 4 Power Module [48].

Using AirbotPower board

Standard servo cable

12V ) Zener Diode 5.6V
and capacitor

Figura 4.34 Conexion AirbotPower y Pixhawk [49].
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444 Variador de potencia

Para la eleccion final de ESC, se tuvo en cuenta los resultados obtenidos en la simulacion relacionados con la
intensidad maxima que se debe proporcionada al motor. En este caso, la intensidad méaxima consumida por los rotores
es de 18.58 A. Por seguridad se escoge uno de 35 A. En un primer instante se considerd la opcion de variadores
individuales, pero para reducir peso, se escogio el 4in/ Racestar REV 35 de 13 gramos, Figura 4.35.

Figura 4.35 Racerstar REV 35 4in [50].

445 Otros dispositivos y sensores

Para el manejo del dron se baraja dos opciones, la primera un sistema de control manual para que el operario pueda
manejarlo cuando lo considere necesario, y un método de pilotaje automatico. Este ultimo se basa en el
establecimiento desde el segmento tierra de una serie de waypoints definidos por sus coordenadas, las cuales definen
el trayecto a realizar por el dron. Este mediante un receptor de GPS modifica su direccién de avance en funcion de
los datos de coordenadas enviados hasta la controladora. También se definen los sensores empleados para medir
distancia y evitar asi el choque contra alguna parte de la aecronave, como los dispositivos que permiten transmitir los
datos relacionados con la telemetria.

GPS

El receptor GPS empleado es uno recomendado por los propios desarrolladores de Pixhawk, pues es fabricado por la
misma compafiia que construye las controladoras, Holybro. Este utiliza el sistema RTK (Real Time Kinetic) que
aumenta la precision de los sistemas GNSS/GPS a un nivel de centimetros y permite asi su utilizacion en tareas en
las que la precision es esencial como topografia de precision, donde la precision es milimétrica [51]. El modelo en
cuestion es el Holybro H-RTK M8P GNSS cuyas caracteristicas principales se muestran en la Tabla 4-13.

Tabla 4-13 Propiedades receptor GPS [52].

SKU SKU12019 RTK-Surveyin-Tme | N/A
Data and Update RAW:10Hz Max
Ratw RTKSHz Max

Photo 26om Pudhawid compatble
Pont

GH1.25 10-pin cable inchuded

Antenna
Product Mocel H-RTK MBP Rover hte N/A
Conrection Type
Application Rover (Vehick) only
38400 5Hz (default) can be
GPSL1 Baud rate
w®t
GNSS GLONASS L1
BeiDou L1 Working voltage 4.75v-5.25v
Antennas Peak
15084 Di
X ameter: SOmm
Goln (VAN Dimensions
Height: 14 5mm
INA Gain{typical) 205+ 108
Cold start <35
Time-TO-Firg Fx Weight 329

Hotstart=1s
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Receptor de radio y telemetria

Para poder controlar el dron de manera manual se necesita un receptor de sefiales de radio que se conecte con el
mando que esta empleando el operario en un determinado instante. Un buen receptor es el FrSky X4R. Entre sus
caracteristicas destaca su bajo peso, inicamente 5.8 g y el rango de operacion de hasta 1.5 Km, Figura 4.36. Ademas,
cuenta con 4 canales de telemetria incorporados, lo que evita tener que colocar un dispositivo a mayores dedicado
solamente a esa tarea.

Item : X4R/X4RSB

Dimension: 40x22.5x6mm

Weight: 5.8¢

Operating Voltage Range: 4~10V

Operating Current: 100mA@5V

Operating Range: full range (>1.5km)

Number of Channels:

X4R - 1~4ch from conventional channel outputs

X4RSB - 1~3ch from conventional channel

Figura 4.36 Caracteristicas Fr Sky X4R [53].

Siempre hay un emisor asociado a un receptor de sefiales. En este caso el emisor es el mando que emplea el piloto
para manejar el dron. Su eleccion depende de su compatibilidad con el receptor. Un control que satisface ambas
exigencias es el Taranis X9D Plus, Figura 4.37, al ser compatible con todos los sistemas Frsky.

Figura 4.37 Taranis X9D Plus [54].

Sensores de distancia

Los sensores de distancia realizan una medicion de la distancia, que puede ser utilizada para seguir el terreno, o
determinar una ruta siguiendo una referencia que esta marcada por la distancia continua a un determinado objeto,
que en este caso es la aeronave a la que se le realiza la fotogrametria. Existen diversos tipos de sensores en funcion
del principio fisico en el que se basan: infrarrojos, sonar, laser, o sensores Opticos.

Para este proyecto se decide utilizar un sistema LIDAR que se fundamenta en la tecnologia laser para la deteccion
de obstaculos y elementos en el camino. La controladora es compatible con el sistema LIDAR-Lite V3, cuyas
caracteristicas se muestran en la Tabla 4-14, siendo una solucién compacta, de alta precision y de bajo consumo para
la medicion de distancias [55]. Su funcion principal es servir de ayuda al sistema GPS para la localizacion en el plano
horizontal y aumentar asi la precision.
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Tabla 4-14 Caracteristicas LIDAR Lite-V3 [56].

Tamano de la unidad (Al. x An. x Prof.): 20 x 48 x 40 mm

Peso:22g

Resoluciéon: 1 cm

Precision: +/- 2,5 cm a distancias superiores a 1 m Consulta el manual de funcionamiento, donde
encontraras las especificaciones de funcionamiento completas.
Distancia:5cm-40m

Frecuencia de actualizaciéon: hasta 500 Hz

Interfaz: 12C 0 PWM

Potencia (voltaje de funcionamiento): 4,75-5,5 V de CC; 6 V max.

Consumo eléctrico: 105 mA inactivo; 130 mA con un funcionamiento continuo
Temperatura de funcionamiento: de -20 a 60 °C

Longitud de onda laser/potencia maxima: 905 nm/1,3 vatios

Divergencia de haz: 8 m/radian

Apertura 6ptica: 12,5 mm

Otro factor muy importante es la medicion de la altura, para poder evitar las partes con gran superficie horizontal del
avion como son el ala o el estabilizador en horizontal. Es por lo que en la parte inferior del dron se debe colocar otro
sistema LIDAR, el LightWare SF11/C, donde aparte de las caracteristicas de la Tabla 4-15, destaca su alcance de
120 m, para poder controlar con suma precision la altura de vuelo.

Tabla 4-15 Caracteristicas LIDAR LightWare SF11/C [57].

Measuring range 0.2.100m/06..3281

Update rate 20 readings per second

Communication USB, Serial UART and 12C (3.3 VTTL, 5 V tolerant)
Operating temperalures -10°...50°C /14° . 122°F

IP rating Unit is IP40. Front face is IP&5

Weight 29.96g/1.06 0z

Form factor 30mmxS56mmx30mm/1.2inx2.2inx2in

Power supply 45V .55V

Integration PX4, ArduPilot, Arduino, Raspberry Pi and LightWare Studio

4.5

Imégenes de disefo

A continuacion, en la Figura 4.38 y en la Figura 4.39, se muestra las dos posibles configuraciones del dron.
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Figura 4.38 Dron configuracion 1.

Figura 4.39 Dron configuracion 2.

Figura 4.40 Perspectiva isométrica.
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5 CALIBRADO DE SISTEMAS

5.1 Calibrado de la camara

Una cédmara estenopeica relaciona las coordenadas de un objeto en tres dimensiones con la proyeccion de este en
el plano de la imagen [58].

5.1.1 Tipo de distorsiones

En la realidad, las imagenes obtenidas por los sensores tienen una cierta distorsion cuando tratan de mapear el

mundo 3D en una serie de imagenes en 2D, ver Figura 5.1

Positive radial distortion Negative radial distortion
(Barrel distortion) (Pincushion distortion)

Mo distartion

Figura 5.1 Tipos de distorsion [59].
Existen dos tipos de distorsion de la lente de una camara:

o Distorsion radial: causada por la forma esférica de la lente. La luz que pasa por su centro lo atraviesa con
poca refraccion, mientras que la que pasa por la periferia experimenta una ligera desviacion que perturba
la imagen.

e Distorsion tangencial: se produce cuando el sensor y la lente no estan alineados de forma paralela. Esto
provoca que la imagen se vea inclinada, lo cual es contraproducente en este trabajo, ya que algunos
objetos se ven mas lejos de lo que realmente estan.

En el campo de la fotografia, las camaras con objetivos gran angular suelen ser propensos a la distorsion radial
positiva, mientras que los teleobjetivos son propensos a la distorsion radial negativa. Estos dos tipos de distorsion
son en realidad dos lados de una misma moneda. Si se usa una lente gran angular como lente de largo alcance, se
produce una distorsion radial negativa, y viceversa.

En el contexto de este proyecto, hay una combinacion de ambos tipos de distorsion. Realmente esto no supone
ningun problema, pues se puede usar los mismos parametros para controlar dicha distorsion.

5.1.2 Modelo de calibrado

Para el calibrado de la camara existen algoritmos matematicos que permiten corregir la distorsion a partir de las
fotografias tomadas por la camara. El modelo que se pretende implementar es conocido como “Pinhole camera
model”, ver Figura 5.2.
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Este método se basa en el principio de funcionamiento de una camara estenopeica. Una camara estenopeica, o
pinhole camera, es una camara simple, sin lente y con una Unica y pequea abertura. Los rayos de luz pasan a
través de la apertura y proyectan una imagen invertida en el lado opuesto de la camara [60].

2-Dimage| | Image plane| | Focal peint| | Virtual image plane| | 3-D object

Bl ¢

m
%

Figura 5.2 Pinhole model [60].

[

Los parametros de este modelo son representados en una matriz de 4x3 conocida como “matriz de camara” ver
Figura 5.3. Esta matriz mapea la escena tridimensional en el plano de la imagen. La matriz esta formada por una
serie de parametros de dos tipos: extrinsecos e intrinsecos. Los parametros extrinsecos representan la ubicacion
de la camara en la escena tridimensional, mientras que los parametros intrinsecos representan el centro optico y

la distancia focal de la cAmara.
R
P= [ t ] K

Matriz de camara . Intrinsecas
Extrinsecas

Figura 5.3 Matriz de camara.

El algoritmo de calibracion calcula la matriz de la camara usando parametros extrinsecos e intrinsecos. De este
modo, los puntos de la escena tridimensional se transforman en coordenadas de la camara usando los parametros
extrinsecos y estas coordenadas de la camara son mapeadas en el plano de la imagen usando los parametros
intrinsecos. En la Figura 5.4 se muestra el flujo de trabajo. Se puede decir que el modelo se basa en la obtencion
de fotografias de un patron facilmente reconocible de dimensiones conocidas, para obtener puntos que permitan
rectificar la imagen.

Obtencion de
las fotografias
de un patrén
de dimensién
conocida

Célculo de los Célculo de los Obtencion de
parametros parametros los

extrinsecos intrinsecos de parametros
de la camara la camara de correccion

Figura 5.4 Flujo de trabajo.
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5.1.3 Obtencion de los parametros extrinsecos

Los parametros extrinsecos consisten en una rotacion, R, y una traslacion, t. El origen del sistema de coordenadas
de la cdmara esté en su centro Optico y sus ejes X e Y definen el plano de la imagen.

Para comprender el proceso se debe definir los ejes de coordenadas a utilizar:
e (X,Y, Z) representan las coordenadas fisicas del objeto

* (X,Y,z) representan las coordenadas del objeto de referencia rotado por los parametros extrinsecos de la
camara.

La relacion entre estos sistemas viene dada por los parametros extrinsecos de la camara.

X 1 Tz Tz b })5
Y| |=|r1 12 T3 L2 7 (16)
z r31 T3z T3 U3 1

Esta transformacion es necesario realizarla debido a que las imagenes son obtenidas desde varios puntos
diferentes, y, por lo tanto, sin esta transformacion las coordenadas de un mismo plano varian. A continuacion, en
la Figura 5.5, se comenta con un ejemplo muy sencillo el funcionamiento a seguir sobre un tablero de ajedrez
como si este se tratase de la acronave en cuestion [61].

-
Fy
—

Figura 5.5 Transformacion parametros extrinsecos de la camara [61].

Con esta transformacion, el plano de la lente de la camara y el plano del ejemplo del tablero de ajedrez son
perpendiculares. El software de calibracion es capaz de reconocer los vértices de los cuadrados del tablero y
estima los parametros de la matriz de rotacion para alinear el objeto.

5.1.4 Obtencion de los parametros intrinsecos

Una vez estimada la posicion de la camara, hay que conocer la relacion entre la matriz de pixeles del sensor y la
posicion de los objetos. Esta relacion viene dada por una matriz que tiene la siguiente forma:

Uu frx 0 ¢ x
S[U]=[0 fy cy]-[y] a7
1 0o o 11 'z

Donde:

e s representa una correccion que se aplica cuando los ejes u y v de la matriz de pixeles no son
perpendiculares.
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e uywvsonlos ejes de coordenadas del pixel de la imagen.

* f¢ Yy fy esladistancia focal por nimero de pixeles en el eje u/v de la imagen.

® (yycy eslacoordenada en el eje u/v de la camara en la matriz de pixeles.

Al igual que con los parametros extrinsecos, el software de calibracion compara la matriz de pixeles obtenida con

un modelo del tablero de ajedrez y es capaz de obtener los parametros intrinsecos, ver Figura 5.6.

Figura 5.6 Parametros intrinsecos de la camara.

5.1.5 Obtencion de los parametros de distorsion

Para obtener los pardmetros de distorsion, hay que utilizar las coordenadas obtenidas en el apartado anterior una
vez aplicada la matriz de parametros extrinsecos. En primer lugar, se define una serie de relaciones que permiten

simplificar la expresion posterior:

x' ==

Z

r=Y

y - Z

r2=x"2+7y'"?
las coordenadas de los puntos distorsionados:
1 1+kar? 4 kort+kar® ' 2 12
x"=x + 2p1x'y" +po(re + 2x'%)

1+kyr?+ksrt+ker®

iy 1tkarZkort+kar®

Iyt 2 12
yo= 1+kyr2+ksr*+kero +2p2x’y" + pa (r° +2x77)

Donde:
e x'"ey'" son las coordenadas del espacio distorsionadas.

o ki, ky, k3, ky, ks 'y kg son parametros de correccion de distorsion radial.
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® P,y P, son parametros de distorsion tangencial.

Su relacion con la matriz de pixeles es la siguiente:

u=fixx"+cv=[f*y"+c (23)

El programa es capaz de comparar los vértices del tablero de ajedrez de la fotografia cuando ya se le han aplicado
las transformaciones, con un modelo que tiene grabado en su base de datos, y estima la funcion de transformacion
para la cual se minimiza la distancia entre los puntos del modelo y los de la fotografia real.

5.1.6 Implementacion del calibrado

Para la calibracion, se debe utilizar un tablero de ajedrez de dimensiones conocidas (al igual que si se tratase de
una aeronave en concreto) y es necesario tomar fotografias con la camara desde diferentes posiciones y angulos.

El siguiente codigo de Matlab [62], permite calcular los pardmetros extrinsecos de la camara y aplicar la
transformacion explicada anteriormente.

5.2 Calibracion de sensores internos

Para llevar a cabo un vuelo auténomo hay que realizar ciertos pasos de configuracion previos, entre ellos esta la
calibracion de los sensores que detectan la posicion del dron.

Aunque se trate de un cuadricoptero simétrico, posee una direccion en la que se considera que vuela hacia delante
y se debe colocar el dispositivo controlador alineado con esta, quedando definida la orientacion del dron, ver
Figura 5.7.

Figura 5.7 Sensors Setup.

A partir de esta configuracion y utilizando el software QGroundControl, usado para el manejo de misiones
auténomas en drones, se puede calibrar los sensores como se especifica en los siguientes apartados. Para ello es
necesario acceder al menu de calibracion de sensores e ir calibrando uno por uno.

5.21 Giroscopio

Para calibrar el giréscopo es suficiente con posar el dron sobre una superficie plana e iniciar el proceso de ajuste
de la Figura 5.8.
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File Widgets

?’] %o °\° &’ A x_,“;% [ [ EIOO% Hold Disarmed XY

fehic Ll
Vehicle Setup Calibrate Gyro Cancel n

Summary :
For Gyroscope calibration you will need to place your
vehicle on a surface and leave it still.

Firmware
Click Ok to start calibration.

Alrframe
(o)) sensors
Radio

Flight Modes

Figura 5.8 Calibracion giroscopo.

5.2.2 Acelerometro

Para lograr un ajuste perfecto del acelerometro, el programa va indicando las diversas acciones de giro y cambios
de posicion para que se configuren correctamente los parametros en la direccion de los tres ejes, ver Figura 5.9.

File Widgets
[‘E] '%o '7\0 @l ol X0 B 100% Hold Disarmed 2
Vehide Setup Calibrate Accelerometer Cancel n

Summary ;
Set autopilot orientation before calibrating.

Autopilot Orientation:
Firmware ROTATION_NONE -
For Accelert ar calibration you will need to place

your vehide six sides on a perfectly leve
surface and hold it still in each orientation for a few

1
((o)) Sensors seconds.

Click Ok to start calibration.

Airframe

Radio

Flight Modes

Figura 5.9 Calibracion acelerometro.

5.2.3 Magnetometro

Para el caso del magnetémetro es necesario girar sobre todos sus ejes hasta que la barra de progreso de calibracion
se complete. El programa también muestra la calidad de la calibracion.

5.24 Nivelado de horizonte

El nivelado de horizonte se basa en colocar el dron en posicion de vuelo estacionario sobre una superficie a nivel,
tal y como se muestra en la Figura 5.10.
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Vehicle Sete Sensors Setup

Summary
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Firmware
Airframe
Radio
((o)) Sensors

Flight Modes
Power
Safety
Tuning
Camera

Parameters

Figura 5.10 Nivelado de horizonte.

5.2.5 Barometro

El barémetro sirve para ajustar la altitud como 0 metros para la presion a la que se realice la calibracion, esto
permite obtener de manera exacta los cambios de altura respecto a este punto.

66



67



6 DETECCION DE GRIETAS

Cuando se realiza fotogrametria con drones es necesario considerar 3 aspectos para que cada detalle de la aeronave
sea reconstruido correctamente con un nimero minimo de fotografias: la planificacion del vuelo, la captura de
imagenes y el procesamiento de estas. Aunque hay que tener en cuenta que cualquier tipo de sensor 6ptico en un
dron esta sujeto a movimientos y vibraciones que puede empeorar la calidad de las imagenes obtenidas.

Debido a la precision necesaria para el posterior analisis de deteccion de grietas en los fuselajes de las acronaves,
se utiliza el software DroneDeploy, el cual permite planificar la trayectoria a seguir y procesar las imagenes del
dron mediante vision por ordenador, convirtiéndolas en mapas de imagenes de dos dimensiones, e incluso
representaciones tridimensionales [63].

La eleccion de este software se debe a que permite planificar el vuelo, y procesar y compartir las imagenes
incluyendo la creacion de sus mapas. La version gratuita de este software estd limitada en el nimero de mapas
que puede procesar y en otras capacidades avanzadas como los célculos volumétricos o la exportacion de datos,
aunque dispone de diferentes versiones de pago en funcion de sus prestaciones.

El tiempo que se tarda en procesar las fotografias obtenidas por el dron para generar los distintos mapas 2D, que
a posteriori se emplean para la deteccion de grietas mediante el codigo desarrollado en Matlab, es indicado por el
propio software. En la siguiente cita se afiade un video del procedimiento en cuestiéon, donde con un dron
proporcionado por el software DroneDeploy, se simula la tarea de fotogrametria a seguir sobre una acronave que
se encuentra estacionada en el Aeropuerto de Sevilla. En la descripcion del video se afiade mas informacion del
proceso [64].

6.1 Planificacion del vuelo y captura de imagenes

Una buena planificacion de vuelo es el factor que mas influye en la calidad de los resultados. Se debe garantizar
que se mantenga una resolucion 6ptima de la cdmara a pesar de la altura a la que se toman las imagenes.

Los vuelos con el dron se deben realizar a 100 pies, es decir a 30,48 metros. A esta altura se consigue mantener
en todo momento una distancia de seguridad con la aeronave para evitar dafios estructurales, tanto del dron, como
de la propia aeronave. Para la eleccion de la altura se usé como referencia el Boeing 737/800, ya que se trata de
una de las aeronaves que mas operaciones realiza en el aeropuerto de Sevilla, aplicando un factor de seguridad
del doble.

La Figura 6.1 representa la trayectoria de vuelo autbnoma a seguir por el dron sobre una aeronave de ejemplo
estacionada en el aeropuerto de Sevilla. Como se mencion6 anteriormente, este tipo de ruta se conoce como
waypoints. El uso de este tipo de ruta es porque la superposicion de fotos de un objeto o terreno en un 80 a 90%,
es imposible de completar con precision por un piloto.

Es imprescindible disponer de varios puntos de vista alternativos para cada zona. Por lo tanto, es necesario
completar una trayectoria de doble cuadricula, es decir, completar una trayectoria como en el caso de una ortofoto
(primera pasada) y continuar con otra trayectoria similar a 90 grados (segunda pasada), tal y como se muestra en
la Figura 6.1. Ademas, a esa altura, el software garantiza una resolucion de 0,4 pulgadas, un valor 6ptimo para la
deteccion de grietas.
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Figura 6.1 Trayectoria de vuelo seguida por el dron.

El dron realiza esa trayectoria a una velocidad de 3,21 km/h, siendo en 15 minutos capaz de obtener 252 imagenes
solapadas. El nimero minimo de fotografias se calcula en funcion de el solapamiento longitudinal y transversal
entre una imagen y la anterior/siguiente. Un solapamiento insuficiente puede generar lagunas en la ortofoto, o
discontinuidades visibles a simple vista. Los solapamientos minimos en este proyecto son del 90% frontal y del
85% lateral. Hay que sefialar que no es cierto que cuanto mayor sea el solapamiento, mayor es la precision del
resultado, esto s6lo aumenta los costes de procesamiento y alarga los plazos de entrega.

La camara se instala debajo del dron (Figura 4.38) a 15 grados por encima de la perpendicular que apunta al suelo
(plano cenital). Esta inclinacion de la cdmara es necesaria para la reconstruccion en planta de la aeronave y parte
del perfil de esta gracias al dngulo de gimbal. Para una reconstruccion tridimensional es conveniente un mayor
angulo, pero en este proyecto se trabaja en 2D para tener una mayor precision a la hora de detectar estas pequefias
grietas y reducir los tiempos de procesamiento.

En cuanto a la reconstruccion de la parte baja de la acronave y el resto del perfil, es necesario planificar una nueva
trayectoria alrededor del perimetro de la aeronave a ras de suelo con la camara en la parte superior (Figura 4.39).

En esta trayectoria, al volar tan cerca de la aeronave, es aconsejable incorporar por seguridad al dron, una ligera
carcasa resistente a golpes, tipica de drones que inspeccionan tuberias, como en la Figura 6.2 [42].

Figura 6.2 Dron con carcasa para inspeccion de tuberias [42].
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Con las imagenes obtenidas, el software es capaz de posicionarlas y dar informacion de cada fotograma. Si una
imagen sale borrosa cuando se ha iniciado el vuelo, o no se alinea correctamente con las imagenes anteriores y
posteriores, existe la opcion de borrar o descartar esa imagen al procesar la informacion. Filtrar las fotos poco
nitidas por alguna vibracion del dron facilita que el software genere mapas 2D mas precisos.

6.2 Desarrollo de la tecnologia

Una grieta o fisura se define como una apertura alargada con muy poca separacion entre sus bordes que se propaga
en un cuerpo sélido debido a una aplicacion de carga o a su existencia prolongada en el tiempo.

Gracias a la colaboracion con el Centro ICADA ADA / Instituto Tecnologico Superior de Sevilla, se ha podido
aplicar el codigo en sus distintas aeronaves, comprobando y corroborando el correcto funcionamiento de este, en
la deteccion de grietas en el fuselaje de las distintas aeronaves que tienen a su disposicion.

En un primer momento, se planted obtener reconstrucciones tridimensionales de las aeronaves de estudio con la
finalidad de comparar las nubes de puntos obtenidas con modelos CAD de referencia de las mismas aeronaves,
Figura 6.3, para a posteriori detectar las grietas de una manera similar a como trabaja la empresa Donecle. Es
decir, comparando los dos modelos tridimensionales y determinando la desviacion de las mediciones de los
valores ideales detectando la presencia de posibles defectos en cada aeronave.

w4 Metashape

Figura 6.3 Reconstruccion tridimensional de la grieta de estudio en Metashape.

Sin embargo, tras realizar pruebas mediante el software Metashape en una pequefia superficie de una de las
aeronaves del Centro [CADA, se desestimo la idea debido a los elevados tiempos de escaneo y reconstruccion de
este tipo de modelos, a pesar de obtener una Optima texturizacion de la superficie aerondutica de estudio. Ese
problema no ocurre al trabajar en dos dimensiones, aparte del beneficio computacional que se obtiene al alimentar
el codigo que detecta y localiza las grietas con mapas 2D de las superficies de la aeronave, en vez de trabajar
directamente con los cientos de fotografias que se obtienen de manera directa con el dron. A continuacion, se
detallan los pasos seguidos por el codigo programado:
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6.2.1 Proceso de binarizacion

En este proceso se alimenta al programa con los mapas 2D obtenidos gracias a DroneDeploy en tipo “jpg”
utilizando la funcién “imread()” de MATLAB. De esta manera se puede cargar las diferentes imagenes.

Posteriormente, se crea una matriz cuyo numero de elementos coincide con el nimero de pixeles de cada mapa
(el namero de filas coincide con el nimero de pixeles verticales de la imagen y el nimero de columnas igual al
numero de pixeles horizontales de la imagen). Para ello, el programa obtiene primero el tamafio de la imagen en
pixeles mediante la funcion “size()”. Para detectar los bordes de la posible grieta se utiliza la funcion “edge()”
con el método “Canny”. Esta funcion busca lugares de la imagen en los que la intensidad cambia rapidamente
analizando si la primera derivada de la intensidad tiene una magnitud mayor que el umbral, y si la segunda
derivada de la intensidad tiene un cruce por cero [65].

La binarizacion de la imagen consiste en poner cada pixel en los valores 0 6 1 en funcién de un determinado
umbral previamente establecido. A los pixeles mayores que este umbral se les asigna un valor de 1 y a los pixeles
mas pequeios se les un valor de 0. De manera que se obtiene la Figura 6.4. En funcion del valor de este umbral,
el programa capta mas o menos elementos considerados como defectuosos. Cuanto mas alto es el umbral, mas
ruido se introduce al programa, pero también se detecta pequefios defectos que no se detectan con un umbral bajo.

-
<4

L N lf A //

Figura 6.4 Proceso de binarizacion aplicado a una grieta de las aeronaves del centro ICADA.

6.2.2 Eliminacion del ruido

Hasta ahora, para la discretizacion de los pixeles so6lo se ha tenido en cuenta el umbral fijado para la binarizacion,
lo que no es una solucion valida. En este punto, el ruido presente en la imagen obtenida tras el proceso de proceso
de binarizacion se elimina, ver Figura 6.5.

Para eliminar el ruido, se ha utilizado la funcién de Matlab “bwareaopen()”. Esta funcion elimina todos los
componentes conectados (objetos) que tienen menos de P pixeles de la imagen binaria BW, produciendo otra
imagen binaria, BW2.

fee VJ /. //

Figura 6.5 Eliminacion de ruido aplicado a la imagen binarizada.

La Figura 6.5 muestra que el proceso elimina los pixeles mas pequefios. Es importante elegir un buen parametro
de eliminacion de ruido, como el umbral de binarizacion de la imagen.
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6.2.3 Proceso de expansion y erosion

El proceso de expansion y erosion es el siguiente paso del programa. Es un paso intermedio que mejora la
definicion de la grieta eliminando los puntos que no han sido borrados por el paso de eliminacion de ruido. Los
puntos que no han sido borrados por ese proceso son mayores que el umbral utilizado para eliminar el ruido.

El proceso de expansion se lleva a cabo con una funcién llamada “strel()”. Un objeto “strel” representa un
elemento morfoldgico plano, que es una parte esencial de las operaciones de dilatacion y erosion. Esta funcion
puede invocarse con diferentes argumentos, por ejemplo “strel('disco',x)” o “strel('linea',y,z)”. Dependiendo de
los argumentos, la operacion de dilatacion se realiza con diferentes tamafios y formas [66]. El proceso de erosion
se lleva a cabo con otra funcién de Matlab llamada “imclose()”. Esta funcion realiza un cierre morfologico sobre
la imagen en escala de grises o binaria I, devolviendo la imagen cerrada, J. La operacion de cierre morfologico
consiste en una dilatacion seguida de una erosion utilizando el mismo elemento estructurante para ambas
operaciones, ver Figura 6.6.

—4

- i / p

Figura 6.6 Proceso de expansion y erosion aplicado a la grieta de estudio.

Es importante definir bien los argumentos de ambas funciones dependiendo del tipo de grieta. En el caso particular
los argumentos definidos son una combinacion de “disk ", “line”’ y “rectangle”.

6.2.4 Determinacion del centroide de cada grieta (su posicion)

Para determinar cada centroide se utiliza las funciones “regionprops()” y “cat()”.

La primera funcion mide las propiedades de las regiones de la imagen. Esta funcion devuelve las medidas de cada
componente (objeto) en la imagen binaria.

La segunda funcion concatena matrices, de manera que concatena la matriz B al final de A, a lo largo de la
dimension dim cuando A y B tienen tamaios compatibles (las longitudes de las dimensiones coinciden excepto
la dimension operativa dim) [67]. En este caso, se concatena los centroides por columnas utilizando
“cat(1,Centroide)”. Esta parte del programa proporciona la posicion de los centroides de las grietas en una matriz
formada por dos columnas y tantas filas como el nimero de grietas detectadas.

Por ultimo, las fisuras se conectan de forma que las fisuras proximas que el programa toma como mas de una
grieta, las guarde como una sola grieta, reduciendo asi el nlimero de defectos presentes en el avion para su revision
[68]. Esto no se hace graficamente; se hace cambiando el vector de centroides obtenido en el paso anterior.

Se consider6 varias formas de llevar a cabo este proceso para determinar si se trata de la misma grieta 0 no en
funcion de la distancia, el angulo entre ellas, la distancia horizontal, etc. Finalmente, se decidio utilizar la distancia
entre grietas. En primer lugar, se afiade una fila extra igual a la Gltima fila en el extremo de la matriz de la seccion
anterior para que no haya problemas al evaluar la posicion i+1. A partir de ahi, un bucle evaliia las distancias entre
el centroide i y el siguiente. Si éstas son mayores que un determinado valor, el centroide se almacena en el nuevo
vector. En caso contrario, permanece como cero. Por tlltimo, se eliminan los ceros y se crea un nuevo vector con
los valores finales. De esta manera, con una distancia de decision de 2 pixeles, el programa elimina los centroides
que estan proximos entre si. En la Tabla 6-1, se muestra un ejemplo de eliminacion de centroides.
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Tabla 6-1 Ejemplo eliminacion de centroides.

centroides | [10 10;20 20; 22 22;80 85;79 84]

centroides” [10 10;20 20;80 85]

En resumen, la evaluacion consiste en una imagen binaria final compuesta de ceros y unos (cero en las posiciones
de grieta y unos en las posiciones sin grieta). Los distintos procesos se encargan de intercambiar unos por ceros
de forma conveniente para eliminar el ruido y detectar las grietas. Para visualizar este conjunto de imagenes, los
pixeles de la imagen estudiada se han exportado a Excel. Gracias a esto se puede ver el funcionamiento interno
del programa de una forma sencilla, ver Figura 6.7.

Figura 6.7 Cuadro binario.
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7 MODELO DE NEGOCIO

7.1 Fabricacion

En este apartado se muestra la fabricacion mediante FDM (Fused Deposition Modeling) de las piezas disefiadas
en ABS. Para generar las instrucciones que debe ejecutar la maquina de impresion se utiliza el software Ultimaker
Cura, estableciendo el material, grosor de filamento, extrusor y el espesor de cada capa, ver Figura 7.1, Figura
7.3 y Figura 7.5. La maquina elegida en este caso para la realizacion del trabajo es la Ultimaker SS5.

El material del filamento es el correspondiente al de fabricacion con un grosor de 1.75 mm, tamafio que se adectia
al extrusor AA 0.4 de la impresora. El motivo de elegir un espesor pequefio es que proporciona un acabado de
gran calidad y con una mayor densidad de material que si se usa un filamento mas grueso.

Una vez elegido el material y el extrusor, es necesario elegir las propiedades relacionadas con el proceso de
fabricacion. Como se busca una solucion optima, se usa el ajuste de tipo “Engineering ”, el cual proporciona una
mayor precision en los movimientos y en la extrusion de material. El relleno indica el porcentaje de volumen que
es ocupado por el material, por lo que se elige un 100% para obtener la estructura mas compacta y resistente. En
este caso, ninguna de las piezas necesita soporte para su fabricacion y se obvia la opcion de adherencia, pues
genera capas redundantes en las zonas de apoyo con la impresora.

Ultimaker Cura

Figura 7.1 Parametros impresion 3D tren de aterrizaje.

75



Figura 7.2 Resultado final tren de aterrizaje.

Los tiempos y material empleados para cada una de las tres piezas se indican en la Tabla 7-1.

Tabla 7-1 Tiempos y material de construccion.

Pieza Tiempo Material
Base inferior 22 horas 12 minutos 106 g—15.13m
Base superior 16 horas 6 minutos 76 2—10.83 m

Tren de aterrizaje | 1 dia 3 horas 19 minutos | 101 g— 144 m

Ultimaker Cura
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Figura 7.3 Parametros impresion 3D base superior.
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Figura 7.5 Parametros impresion 3D base inferior.

Puesto que el material de la hélice es nylon reforzado con fibra de carbono, es necesario utilizar un extrusor de
bronce endurecido para fabricarla por FDM. De esta forma, se puede imprimir de abajo hacia arriba y capa por
capa las hélices disefiadas. El filamento termoplastico se calienta y se deposita en coordenadas de X ¢ Y a través
del cabezal de extrusion, mientras que la superficie de impresion va bajando el objeto capa por capa en la direccion

Z.
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Figura 7.6 Impresion por método FDM [69].

El moldeo o laminaciéon manual, también conocido por el método Hand Lay-up, es el método mas sencillo para
preparar una pieza reforzada con fibra, ver Figura 7.7, siendo en este caso los brazos del dron. El método consiste
en la aplicacion de varias capas: un agente desmoldeante (gelcoat), una capa de resina termoestable en estado
liquido con reactividad media, y una capa de refuerzo en forma de manta o tejido. El proceso de fabricacion debe
tener lugar en un molde abierto debidamente acondicionado. La resina se mezcla con un catalizador para acortar
el tiempo de curado. Se aplica una capa de gelcoat en el molde para dar un mejor acabado a la pieza y a
continuacion, se realiza el vertido de la mezcla. Lo idoneo es asentar las laminas de fibra en el molde con rodillos
de acero, de manera que el material quede firmemente compactado con el molde.

Fibra \

Rodillo

\ Resina

Molde

Gelcoat

/ (opcional)

Figura 7.7 Fabricacion de composites Hand Lay-up [70].

La relacion optima de resina epoxi y fibra de carbono es un 40 % en peso.

M, osina =0.151kg-4-0.6 = 0.3624 kg de resina epoxi 24)

7.2 Presupuesto y analisis financiero

Como se comento anteriormente, el presupuesto no es un impedimento para este proyecto (Tabla 7-2), pues el dron
no esta disefiado para hacer un negocio, sino para ofrecer el propio servicio de mantenimiento a las propias aerolineas,
a las compafiias de mantenimiento o al ejército.
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Tabla 7-2 Presupuesto aproximado.

Descripcion Fabricante Cant. | Precio/U. | Precio Total (€)

Motor T-Motor 4010-14 T-Motor 4 71 284
Bateria TATTU 4S 16000 mAh Tattu 1 189.99 189.99
Pixhawk 4 & Powerboard PMO7 Holybro 1 175.63 175.63
Airbot Powerboard Airbot 1 12.5 12.50
GPS H-RTK M8P Holybro 1 162.56 162.56
Racerstar REV35 4in1 Racerstar 1 23.73 23.73
FrSky X4R FrSky 1 50.99 50.99

FrSky Taranis X9D FrSky 1 225 225
LIDAR-Lite V3 Garmin 1 106.19 106.19
LIDAR-LightWare SF11 Lightware 1 228.25 228.25
Imperx c4181 Imperx 1 3250 3250

Coste material impresion 3D (kg) Impresoras 3D | 0.283 21.73 6.15
Coste tejido fibra de carbono coria;:i)tes 1.08 26.62 28.75
Resina epoxi Bluemarine 0.3624 31.99 11.59

Nylon reforzado para las hélices 3r3dtm 1 54.95 54.95
Boquillas de bronce" en_dlurec'ic'fo para impresora Amazon 1 16.99 16.99

(fabricacion hélices)
TOTAL 4810.28 €

Con el presupuesto aproximado, y aplicando los conocimientos obtenidos en el “bootcamp’” de emprendimiento
de la Universidad de Berkeley, se puede aplicar un modelo de negocio en funcion del nimero de inspecciones
que se realicen al afio a las aeronaves de las Fuerzas Aéreas de los Estados Unidos.

Para ello, teniendo en cuenta que las aeronaves tienen que realizar inspecciones visuales cada 400-600 horas de
vuelo en las revisiones Tipo A de mantenimiento menor [71], se estima dos posibles casos en funcion del
porcentaje de aeronaves que se inspeccionen al afio de toda la flota estadounidense, siendo en la actualidad de
5217 aeronaves.

Teniendo en cuenta la dificultad que supone entrar en el mercado aeronautico, se decide incrementar ese
porcentaje de manera realista en los siguientes cinco afos debido a la rentabilidad y fiabilidad que supone este
nuevo y eficiente método de inspecciones visuales en la industria acronautica frente al tradicional, suponiendo un
gran ahorro para el ejército y las aerolineas. A continuacion, se representa dos ejemplos, el caso de la viabilidad
minima del producto (Tabla 7-3), y el caso de la posible mejor acogida del producto en el mercado (Tabla 7-4).
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Tabla 7-3 Minimum Viable Product.

o Berkeley Producto Minimo Viable G srorren

Primer Segundo Tercer Cuarte Ouinto

Nimero de sviones: S217
afo o aho abo

Numero de aviones: $217

Quinto 2%00¢ 2500 € b 1 2500 € 2500 €
Némero de aviones: £217
INGRESOS 150000 € | 1560000 € | 7800000 € | 1630000 € | 31290000 ¢
. 800 € 25800 € 11100 € [ 215000 € 430000 €
aw0€ 14400 € 62400€ 120000€ | 240000 €
100€ 9900 € 20€ R00€ | 165000€ [ BENEFICIOBRUTO | 141400€ | ISI00€ | 7688200€ | ISA1S000€ | J0860000€
00 € 1500 € 6500 € 12s0€ | 2s0m¢ s L L 1% L

Tl P I P e e r—ar—r—nr—m

Primer Scpundo Cunrto Quinto

© Berkeley

Primer Tercer Cuarto Quinto

Namero de aviones: 5217
afho J abo a afo

624 3120 9384 18780 3129

Nimero de avioncs: 8217

Primer Quinto
Niimero de aviones: 5217 ) ) ) )

aho R ano

14400 € 62400 € 152400€ | 360000€ | 600000€ 25800 € 1IS00€ | 326800€ | 645000€ | 1075000 €

9900 € 42900€ 125400€ | 247500€ | 412500€ 1534200 € | 7688200€ | 23133200€ | 46305000 € | 77165000 €

1500 € 6500 € 19000 € 37500 € 62500 € 5% 5% 5% 75% 75%

Comparando la Tabla 7-3 y la Tabla 7-4, en cada una de las situaciones planteadas se consigue rapidamente unos
grandes beneficios, con un pronto retorno, ver Figura 7.8. El precio asociado por ofrecer el servicio de inspeccion
visual es de 2500 € por cada aeronave de estudio. Se supone que cada aeronave alcanza las 400-600 horas de
vuelo para llevar a cabo las revisiones Tipo A de mantenimiento menor en un mes, por lo que es necesario
inspeccionar 12 veces al afio cada una de las aeronaves. A medida que se aumenta cada afio el porcentaje de las
posibles aeronaves de estudio del ejército, también se debe aumentar el nimero de trabajadores para llevar a cabo
tal desempefio, asi como el nimero de drones necesarios por la empresa y sus respectivas licencias.
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Figura 7.8 Grafico de beneficios e ingresos
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8 CONCLUSIONES Y LINEAS FUTURAS

Tras la realizacion de la busqueda de informacion, estudio de objetivos, componentes y disefio, se ha podido llegar
a la caracterizacion de un disefio conceptual de un dron para la deteccion de grietas en el fuselaje de aeronaves
mediante fotogrametria.

A la vista de los distintos resultados obtenidos en el proyecto y las distintas simulaciones que verifican los
resultados e hipoétesis realizadas, se puede afirmar que:

El disefio ha sido bastante exitoso, llegando a profundizar en ciertos aspectos de disefio gracias a la
aplicacion de diferentes softwares y a los conocimientos adquiridos tanto en el grado de ingenieria
acroespacial en la UVigo, en el master de ingenieria aeronautica en la US, y a la formacion
complementaria en emprendimiento en la UC Berkeley y en la ULisboa.

El estudio inicial de una gran variedad de preseleccion de componentes permitid encontrar una rapida y
fructifera solucion a los problemas descubiertos mediante las simulaciones en ECALC.

A pesar de los beneficios que en teoria muestra este modelo de negocio, hay que tener en cuenta como
todo proyecto de ingenieria, que hay mas areas en las que es necesario profundizar, mas aspectos que
aclarar, y, por ultimo, quizas enfocarse en la parte mas dificil de todo proyecto, llevar a la realidad los
disefios realizados en el papel.

Después de lo especificado a lo largo de todo el documento, se corrobora la idea de que el uso de un
UAV para este tipo de inspecciones es una gran alternativa, ya que con esta técnica se pueden
inspeccionar visualmente mas aeronaves. Se reduce el tiempo de la técnica tradicional con una mayor
precision que el ojo humano, a la vez que se mantiene la seguridad del operario sin tener que desplegar
andamios ni pasarelas para llevar a cabo las inspecciones.

Lo maés interesante de este proyecto es que se puede aplicar a otros sectores, como al naval o al ferroviario,
pudiéndose examinar el estado de las vias incluso cuando hay trenes en circulacion.

Futuras investigaciones podrian dirigirse hacia:

La implementacion de algin sensor al dron para que este sea capaz de detectar puentes térmicos,
humedad, o corrosion en el fuselaje de las aeronaves.

Ademas de crear una base de datos con todas las grietas detectadas, de manera que se pueda generar una
red convolucional.
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ANEXOS

Anexo A: Analisis de perfiles para la hélice

En este anexo, se muestran los distintos estudios y andlisis realizados en XFLRS, a una diversa variedad de
perfiles.

Dentro de las graficas que se muestran a continuacion, las que mas se han tenido en cuenta son: la segunda, que
muestra la evolucion del coeficiente de sustentacion con respecto al angulo de ataque; la tercera, que muestra el
coeficiente de momentos en funcion del angulo de ataque; y la quinta, que muestra la eficiencia aerodinamica en
comparacion con el angulo de ataque. Los valores que mas se tienen en consideracion en estas graficas son: el
angulo de ataque para el Cl maximo, la eficiencia maxima y el valor del angulo de ataque a la que se produce esta
eficiencia maxima, y el coeficiente de momentos para un angulo de ataque de 0°.

Estudio I

Este primer estudio consiste en perfiles de cuerda 0,365 m, situados a 55 mm de la raiz. Para una correcta eleccion
del perfil en la raiz, es recomendable valorar el espesor de este, a parte de sus caracteristicas aerodinamicas. Un
espesor mayor a lo habitual puede marcar la diferencia, ya que mejora la capacidad de la hélice para resistir los
esfuerzos durante el vuelo.

Tabla Anexo 1 Parametros NACA 4 digitos Estudio 1.

NACA 4 digitos = Reynolds 60264 Cuerda (m)

Perfil Cl Cm (alfa=0) Eficiencia Alfa
NACA 2412 1,06 -0,047 36,7 10,5
NACA 2415 1,027 -0,047 30,27 9,5
NACA 2418 0,765 -0,026 12,1 12,5
NACA 2421 0,684 -0,0015 9,1 18,5
NACA 2424 0,364 0,045 3,802 5,5
NACA 6409 1,384 -0,12 36,5 9
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Figura Anexo 1 Analisis NACA 4 digitos Estudio L.

Tabla Anexo 2 Parametros NACA 5 digitos Estudio I.

NACA 5 digitos Reynolds 60264 Cuerda (m) 0,365
Perfil Cl Cm (alfa=0) Eficiencia Alfa
NACA 23012 0,9 -0,031 26,1 8
NACA 23015 0,715 -0,054 24 5,5
NACA 23018 0,74 -0,0335 22 4,5

Figura Anexo 2 Analisis NACA 5 digitos Estudio I.
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Tabla Anexo 3 Parametros EPPLER Estudio L.

EPPLER Reynolds 60264 Cuerda (m) 0,365
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia Eficiencia (max) Alfa (eficiencia max)
el0 0,81 0,01 8,9 15 30 5,5
el69 0,97 0 10 22,8 23 9
e201 1,14 -0,07 8,5 39 39 8,5
e2l4 1,35 -0,072 9,25 41,8 432 8,5
e231 1,125 0 11 28,5 36,5 8
e474 0,71 0 7 14,3 19 4,5

Figura Anexo 3 Analisis EPPLER Estudio I.

Tabla Anexo 4 Parametros SA Estudio L.

‘ Reynolds

SA 60264 Cuerda (m) 0,365
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) Alfa (eficiencia max)
sa7025 1,225 -0,059 10,5 23 44,5 7
sa7026 1,24 -0,058 11 20 44,5 7,5
sa7035 1,203 -0,034 10,5 21,3 38 6
sa7036 1,237 -0,042 10 27,5 39 6,5
sa7038 1,32 -0,056 10,5 27 38,8 7
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Figura Anexo 4 Analisis SA Estudio 1.

Tabla Anexo 5 Parametros SD Estudio L.

SD Reynolds ‘ 60264 ‘ Cuerda (m) 0,365

Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
sd7034 1,39 -0,088 11 29,7 33 8,5
sd7043 1,33 -0,06 10 26 44 6
sd7062 0,98 -0,081 7,5 17,8 21 5
sd7090 1,11 -0,012 10 22 34 6

Figura Anexo 5 Analisis SD Estudio 1.
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Tabla Anexo 6 Parametros SG Estudio L.

SG ‘ Reynolds 60264 Cuerda (m) ‘ 0,365

Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) Alfa (eficiencia max)
586040 1,27 -0,017 12,5 24,5 32,2 10,5
sg6041 1,121 -0,01 9,5 23,2 39,7 5,5
sg6042 | 1,393 -0,054 11,5 16,2 45,1 7
5g6043 1,59 -0,107 11,5 294 45,7 8,5

Figura Anexo 6 Analisis SG Estudio 1.
Estudio I1

El segundo estudio se realizo con perfiles de una cuerda de 0,031 m, situados a una distancia de 84 mm de la raiz.
En este estudio, el espesor del perfil pierde importancia, siendo lo més importante optimizar las caracteristicas
aerodinamicas.

Tabla Anexo 7 Parametros NACA 4 digitos Estudio II.

NACA 4 digitos Reynolds 78171,2 Cuerda (m) 0,031
Perfil Cl Cm (alfa=0) Eficiencia Alfa

NACA 2412 1,078 -0,052 43,75 10
NACA 2415 1,092 -0,068 384 11
NACA 2418 1,172 -0,023 2431 12,5
NACA 2421 0,7 -0,021 17,32 17
NACA 2424 0,48 -0,055 4,92 18
NACA 6409 1,449 -0,13 50,5 9
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Figura Anexo 7 Analisis NACA 4 digitos Estudio II.

Tabla Anexo 8 Parametros NACA 5 digitos Estudio II.

NACA 5 digitos Reynolds 78171,2 Cuerda (m) 0,031
Perfil Cl Cm (alfa=0) Eficiencia Alfa
NACA 23012 1,04 -0,04 31 9,5
NACA 23015 0,8 -0,044 29 10
NACA 33008 0,85 -0,045 28 7

Figura Anexo 8 Analisis NACA 5 digitos Estudio II.
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Tabla Anexo 9 Parametros EPPLER Estudio II.

EPPLER REUIGY 78171,2 Cuerda (m)
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
el0 0,825 0 9 16,8 352 6
el69 1,022 0 11 25 3,1 9,5
e201 1,135/1,155 -0,085 8/12,000 48,51 48,51 8
e2l4 1,34 -0,091 8,5 51,75 53,1 8
e231 1,1324 -0,0309 12 22 44 7,5
e474 0,78 0 7,5 18,25 223 5

Figura Anexo 9 Analisis EPPLER Estudio II.

Tabla Anexo 10 Parametros SA Estudio II.

SA Reynolds 78171,2 Cuerda (m) 0,031
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) Alfa (eficiencia max)
sa7025 1,233 -0,072 10 24 53 6
sa7026 1,25 -0,08 11 21 53,9 7
sa7035 1,21 -0,052 10,5 25 45,8 6
sa7036 1,221 -0,06 9,5 35 46,5 6
sa7038 1,31 -0,0715 10 353 48,1 5,5
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Figura Anexo 10 Analisis SA Estudio IL.

Tabla Anexo 11 Parametros SD Estudio II.

SD ‘ REVIGY 78171,2 Cuerda (m) 0,031

Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
sd7034 1,41 -0,094 12 30 43 8
sd7043 1,356 -0,08 10,5 25,7 51,8 5,5
sd7062 1,32 -0,89 11 24,5 34 8
sd7090 1,16 -0,035 10 26,3 40,1 5

Figura Anexo 11 Analisis SD Estudio II.
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Tabla Anexo 12 Parametros SG Estudio II.

SG ‘ Reynolds 78171,2 Cuerda (m) 0,031

Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
526040 1,29 -0,021 13,5 22,7 41,5 9,5
5g6041 1,15 -0,012 10 24 46,4 5,5
526042 1,42 -0,072 11 29 53 6,5
5g6043 1,62 -0,13 12,5 27,7 56,4 7,5

Figura Anexo 12 Andlisis SG Estudio II.

Estudio III

Este tercer estudio se realizé con perfiles de una seccion de cuerda de 0,0235 m, y situados a 129 mm de la raiz.

Tabla Anexo 13 Parametros NACA 4 digitos Estudio III.

NACA 4 digitos Reynolds 91004,6 Cuerda (m) 0,0235
Perfil Cl Cm (alfa=0) Eficiencia Alfa

NACA 2412 1,093 -0,064 47,38 11
NACA 2415 1,115 -0,059 43,68 12
NACA 2418 1,193 -0,03 32,08 12
NACA 2421 0,805 -0,0245 25,53 4,5
NACA 2424 0,53 0,043 7,73 7

NACA 6409 1,452 -0,13 56,8 8,5
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Figura Anexo 13 Analisis NACA 4 digitos Estudio IIL.

Tabla Anexo 14 Parametros NACA 5 digitos Estudio II1.

NACA 5 digitos Reynolds 91004,6 Cuerda (m)

Perfil Cl Cm (alfa=0) Eficiencia Alfa
NACA 23012 1,12 -0,041 33,6 10,5
NACA 23015 1,134 -0,039 31,6 11
NACA 33008 0,985 -0,042 30,5 11,5

Figura Anexo 14 Analisis NACA 5 digitos Estudio III.
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Tabla Anexo 15 Parametros EPPLER Estudio III.

‘ Reynolds

EPPLER 91004,6 Cuerda (m) 0,0235
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
ell 0,831 0,012 9 17,9 384 5,5
el69 1,03 0 11 28 35 9
e201 1,14/1,16 -0,089 8/12,00 54 54 8
e2l4 1,33 -0,101 8,5 54 59,1 7,5
e231 1,125 -0,045 12 232 49 7
e474 0,86 0 9 18,5 25,1 4,5

Figura Anexo 15 Analisis EPPLER Estudio II1.

Tabla Anexo 16 Parametros SA Estudio III.

‘ Reynolds

SA 91004,6 Cuerda (m) 0,0235
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
sa7025 1,241 -0,08 10 25 58,3 6
sa7026 1,26 -0,09 11 22 58,7 6,5
sa7035 1,201 -0,06 10 31,5 49,9 6
sa7036 1,221 -0,0675 10 37,9 51 5,5
sa7038 1,299 -0,0776 10,5 37,5 53,1 6
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Figura Anexo 16 Analisis SA Estudio III.

Tabla Anexo 17 Parametros SD Estudio II1.

SD Reynolds 91004,6 Cuerda (m) 0,0235
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
sd7034 1,416 -0,092 11,5 35,7 49 7
sd7043 1,397 -0,085 11,5 24,7 57,1 5,5
sd7062 | 1,4/1,423 -0,085 10,5/12 33 41 7,5
sd7090 1,161 -0,044 10,5 25,6 44,5 5,5

Figura Anexo 17 Analisis SD Estudio III.
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Tabla Anexo 18 Parametros SG Estudio III.

‘ RGINGY

SG 91004,6 Cuerda (m) 0,0235
Perfil Cl Cm (alfa=0) Alfa Eficiencia | Eficiencia (max) | Alfa (eficiencia max)
526040 1,31 -0,03 14 22 47,1 9,5
5g6041 1,171 -0,02 10,5 23 50,5 5
5g6042 1,43 -0,08 12 26 59,6 6
5g6043 1,6 -0,13 12,5 29,7 62,1 7

Figura Anexo 18 Analisis SG Estudio III.
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Anexo B: Método de Glauert

En este anexo se explica brevemente el codigo de Matlab utilizado para el analisis de los perfiles.

En primer lugar, para poder ejecutar el codigo se necesita un archivo en formato en “.dat” que contenga los puntos
del perfil deseado, los cuales son incorporados a Matlab para su representacion. A la vez, se genera un polinomio
de grado seis y se deriva, obteniendo asi la ecuacion de cuerda media del perfil, con la que, mediante un cambio

de variable, y una serie de integrales, se consigue obtener los resultados por el método de Glauert.

Por otro lado, también se utiliza un archivo “.CSV” con todos los resultados obtenidos de XFLRS, de forma que
se grafican las curvas de sustentacion del perfil por ambos métodos, con la finalidad de poder comprobar que las

zonas lineales de las curvas se aproximan.

Por tltimo, se introduce un valor del angulo de ataque deseado, y el codigo devuelve todos los parametros
asociados al perfil para ese angulo. A continuacion, en la Figura Anexo 19 y la Figura Anexo 20, se muestra el

codigo.

(Importar puntos de un archivo CSV

clear; clc % Borramos la pantalla y las wvariables del sistema
syms X theta

N = input('Nimero de coeficientes: ');

fImportar el perfil a estudiar

P = importdata('sd7043.dat');

¥ = P(:,1);

¥y = P(:,2);

$Importar archivo .csv con los datos de XflrS para graficar los resultados

L = csvread('SD.csv');

¥l = Bi(:,1);

Y1l = B(:,2);

(Lhjustar la linea de curvatura a un polindmio de grado ©

p = polyfit(x,v,6);

z = (p(l)*X*e+p(2) ¥ 5+p (3) *X 44p (4) *E 3+p (D) *X 2+p (o) *H+p (7))

tgraficar el perfil con la linea de curvatura
subplot(2,1,1)

plot(x,y,'-r")

hold on

fplot(z, [0 11)

hold on

xlabel('eje x")
ylabel('eje yv')
title('Rirfoil')
thplicar el método de glauert

L1 = 0;

L2 = 1;

alfa = -5*pi/180;
alfag = -5;

coefGlauert=zeros (N, 1),
dl=diff(z,¥);
rl=subs(dl,¥,0.5 + cos(theta)/2);:

Figura Anexo 19 Codigo Glauert 1.
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[Ifor i = 0:(N-1)
sl = ri*cos(i*theta);
integral = int(sl,theta,Ll,L2):;
if i == 0
coefGlauert (i+1,1)=(-1/pi)*integral;
else
coefGlauert (i+l,1)=(-2/pi) *integral;
end
end
%Calcular el Cl para un barrido de angulo y comparar las dos grafi
[ifor 1 = 0:40
Cl = 2*pi*(alfa + coefGlauwert(l) + coefGlauert(2)/2):
subplot(2,1,2)
plot (alfag,Cl,'.r')
hold on
alfag = alfag + 0.5;
alfa = alfag*pi/180;

“end

subplot(2,1,2)

plot(Xl,¥1,'.b")

xlabel (‘alfa')

ylabel('Cl')

title('Ci-alfa')

hold on

§Solicitar el angulo de vuelo para obtener los valores a ese angulo
alfavg = input ('angulo de vuelo: '):

alfav = alfavg*pi/180;

CL = 2*pi*(alfav + coefGlauert(l) + coefGlauert(2)/2);

cmca = -pi/4* (coefGlauert (2)+coefGlauert(3)):

cmc_4 = -pi/2*(alfav + coefGlauert(l) + coefGlauert(2) + coefGlauert(3)/2):;
xcp_c = 1/4* (1+pi/Cl* (coefGlauert (2) -coefGlauert(3))):

alfa ef = -coefGlauert(l);

alfa 0 = -180/pi*(coefGlauert (1)+coefGlauert(2)/2);

fptintf(lnnnoun-oA(A----nnnlo--tltna----nnu---onuna--u-;naa\n')

fprintf('El valor del coeficiente de sustentacion (Cl) es: %f\n',CL);
fprintf('El valor del coeficiente de momentos en el centro aerodinamico es: 4f\n',comca);
fprintf('El valor del coeficiente de momentos en c/4 es: %f\n',cmc 4);

fprintf('La posicidn del centro de presiones es: $f\n',xcp_c);
fprintf ('8l valor del angulo de atague eficaz es: $f\n',alfa ef);
fporintf ('El valor del angulo de sustentacion nula es: 3f\n',alfa 0);

tprintt('-tlgtcncano.-n-q‘nntuo(nto"n-qlntﬂlttllt‘-"tltt\n')

Figura Anexo 20 Codigo Glauert 2.
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Anexo C: Otras simulaciones en ECALC
En este anexo se muestran diferentes simulaciones llevadas a cabo en ECALC, en la bisqueda de una mejor
solucion a la propuesta.

Con la finalidad de aumentar la autonomia del dron, se plante6 utilizar una bateria de mayor tamatio, tal y como
se muestra en el analisis de la Figura Anexo 21.

General Peso del medelo 1 de rotores Tamado del armazon Limited de incinacién Altura cel campo  Temp. aire Presion (QNH)
3500 ¢ [ conMotorizacda v 4 | 890 mm e la FCU. 0 mASL 25 c 1013 [
127 e smple v 3508 inch i ) o nasL (77 b 2091 |iHg
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personaizada v]-[ena v 4s 1 P [22000 |man [o0% v| {00005 | OBm 37 v (25 Ceontowa | 425 s
[22000 | man total |50 Cdepico 15 o
Variador Tipo: N - Cormente ﬁwa Peso: Accesorion Consuma ce comente Peso
personaizada v 50 Acent 0005 |Ohm s lo [z A 400 I
5 Amax 17 ez w1 e
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T-Motor v [ M44010-14 370) vl [0 |eewv (08 Ja@(10 v [0 |[w v] [00ss |omm [305  |mm [2¢ [m2 9
[buena ] eaede Asistente KV heice 12 Jecn U oz
Hélice Tipo de hélce Dismetro Paso nimero de paias Const de PotencidEmpue.  Gear Rato: B
personaizada MERETRA 1% |en 43 neh 2 | 105 |i[10 | 1 1 Calcular
064 |om 1218 |mom
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Bateria Motor a eficiencia optima Muiticoptero
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Figura Anexo 21 Simulacion ECALC con bateria de mayor tamafio.

Sin embargo, tal y como se puede apreciar, este incremento de peso repercute directamente en una bajada de la
relacién empuje/peso del dron hasta 1.7:1, por lo que esta idea fue descartada.

Se realizd6 mas analisis utilizando baterias 6S de 22.2 V con diferentes motores. En la Tabla Anexo 19, se muestra
sus propiedades.

Tabla Anexo 19 Propiedades bateria 6S 22.2V.

16000 mAh 6S 90% 0.0005 Q 12C 24 1700 g

Con un mayor voltaje se puede conseguir una mayor potencia, siendo el objetivo encontrar una buena relacion
con la potencia ganada con los nuevos rotores, y el incremento de peso generado por el mayor niimero de celdas.
Debido a estos cambios, se tuvo que considerar una nueva masa total del dron de 4600 g, teniendo en cuenta los
700 g extra de la bateria y de los nuevos motores mas pesados.

En un primer analisis se utiliz6 el motor T-Motor MN501-S KV360, el cual tiene un bajo régimen de giro, y una
gran potencia, con un limite de hasta 1000 W, ver Figura Anexo 22.
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Figura Anexo 22 Simulacion ECALC con T-Motor MN501-S KV360.

Si se analiza los resultados, con este motor se consigue un mayor empuje de hasta 2.8, asi como un aumento de
la autonomia hasta los 31.6 minutos. Sin embargo, se aprecia un inconveniente, las rpm maximas del motor. El
propulsor proporciona la maxima potencia a 7181 rpm, lo que provoca que la hélice trabaje en régimen
compresible con sus correspondientes consecuencias aerodinamicas.

2w rad
60s

Vounta de pata = 7761 rpm - :0.203m = 164.98 m/s (25)

M = Vpunta de pala __ 16498
a 346.02

=0.477 (26)

Por ello se descarta esta posibilidad, pues se supera de manera considerable el limite de 0.3 Mach. Tras observar
que con el motor anterior no se conseguian unas revoluciones de funcionamiento correctas, se realiz6 una nueva
simulacion empleando un motor con un KV maés bajo, el T-Motor MN4014-11 KV330, ver Figura Anexo 23.

Ganeral Peso del mocelo
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Figura Anexo 23 Simulacion ECALC con T-Motor MN4014-11 KV330.
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Al realizar la prueba, se observd que la ratio empuje/peso era menor con respecto al motor MN501-S, bajando
hasta 2.2:1. No obstante, en comparacion con el caso anterior, las revoluciones de trabajo a maximo régimen de
funcionamiento son menores, de 6957 rpm. Aun asi, la velocidad de rotacion es demasiado elevada, provocando
la aparicion de los efectos de compresibilidad en la punta de la pala.

Vpunta depala = 6957 rpm - 216t(:‘1:d -0.203m = 147.89m/s 1))
_ Vpuntadepala _ 164.98 _
M= a = 3260z~ 0-427 (28)
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Anexo D: Guiado del dron automatico desarrollado en Simulink y esquema eléctrico
A continuacion, se explica el método de guiado del dron desarrollado en Simulink. Es necesario disefiar un sistema

de control que permita realizar la trayectoria que se le indica a partir de una serie de waypoints, ver Figura Anexo
24. El modelo cinematico utilizado es el siguiente:

dx

ol x =V cosy cosy (29)
% =y =V seny cosy (30)

dn _ ;
E—h—Vseny (31
Y= % tan y (32)

Donde los inputs que se introducen son: V (velocidad), i (angulo de guinada) y ¥ (angulo de cabeceo)

Modelo UAV ‘.

Figura Anexo 24 Arquitectura del modelo a desarrollar.

Mision

Guiado hasta el waypoint inicial

Se debe definir las coordenadas iniciales en las que se encuentra el dron. En este caso se consideran las del origen
del sistema ( xy = 0; yy = 0; hg = 1) y una velocidad V constante.

En la Figura Anexo 25, se desarrolla el modelo cinematico del dron con las ecuaciones anteriores (29, 30, 31, 32).

: Ty

CEJ—‘XD—:Dl—D@ .
NP

L
g

4

Eji Eﬁ;
§

Figura Anexo 25 Bloque "Modelo".
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El bloque llamado “pi Bound” (Figura Anexo 26) permite convertir angulos entre los valores de — 180° y 180°,
necesario para el calculo de la tangente.

3 o )
- G/
E

Figura Anexo 26 Bloque "pi Bound".

Y9

mod -o -@

En el bloque del controlador se implementan los controles para la altitud y el rumbo que garantiza la estabilidad
del dron. También se implementan los controladores PID, y se obtiene como output los angulos de cabeceo y
balanceo del dron, ver Figura Anexo 27.

Kp
(@D,
h_des1 *
P
o -
Ki N gamm
) -
h HJ =]
Kd
G D
V_des v
Kot
.
psi_des *
out o X NeD)
[ Kit . phi
— B pi Bound

Figura Anexo 27 Fig Bloque "Controlador".

Con el bloque del navegador se obtiene la altura y el rumbo deseado, introduciendo como entrada la posicion y
actitud actual del dron, ver Figura Anexo 28.

D (1D
h_ref1 h_des
x_refl
P xy_ref
y_re
4 chi_out »_ 2 )
fen psi_des
D
.

Figura Anexo 28 Bloque "Navegador".
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Es necesario incluir el algoritmo de guiado en el bloque “funcién”, ver Figura Anexo 29.

function chi out = fcn(xy ref, =xy)
chi out=atan2((zy ref(2)-xy(2)), (xy ref(l)-xy(1)));
end

Figura Anexo 29 Funcion de Matlab.

Finalmente, en el bloque mision se debe introducir las coordenadas del waypoint al que se quiere ir, ver Figura
Anexo 30.

h_ref

x_ref

1
y_ref Y-

Figura Anexo 30 Bloque "Mision".

De manera que si se acoplan todos los bloques se obtiene el siguiente modelo, ver Figura Anexo 31.

o B \1
e h h » E
v PV
h_des h
>
x1 x_refl h_des1
. x1 ‘
.
| |y reft © I O
y 1 5 V_des gamma P gamma
il psi_des pelLdea
»l phi 1 phi psil » D
¥ P psi
psi

Figura Anexo 31 Modelo de guiado al primer waypoint.

Guado por una serie de waypoints

Una vez implementado el caso de que el dron se dirija a un waypoint de coordenadas fijas, se ha procedido a la
implementacion de un método para ir proporcionado al médulo de navegacion del dron, las coordenadas de los
sucesivos puntos por lo que debe pasar.

Para conseguir esto es necesario conocer la posicion del dron en todo momento, pues para poder pasar de un
waypoint al siguiente, el vehiculo debe haber pasado por el punto anterior. Si bien, se ha tenido en cuenta las
posibles imprecisiones del vuelo, lo que lleva a considerar que el dron ha alcanzado un waypoint cuando se
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encuentra dentro de una esfera concéntrica, de radio 1 m situada en el punto de coordenadas del waypoint.

El bloque "Mision" se encarga de implementar el procedimiento anterior, proporcionando al bloque "Navegador”
las coordenadas de los sucesivos waypoints a lo largo del vuelo, ver Figura Anexo 32.

h_wp » 1)

X_Wp » 2 )

funcionMISION

wp » 3 )

wp0

Figura Anexo 32 Bloque "Mision 2".

La funcion desarrollada en Matlab (Figura Anexo 33) incluye una variable para pasar de un waypoint al siguiente
en cuanto se alcance el objetivo establecido. Con ello se consigue saber el waypoint objetivo en todo momento.

function [h_wp,x wp,y wp] = funcionMISION(x,y,h,WP)

[a,~]=size (WP);
n=a;

persistent m

if (isempty(m))
m=1;
end

dis=sqgrt ((x-WP(m, 1)) 2+ (y-WB(m, 2)) 2+ (h-WP (m, 3)) "2):

if dis<10
m=m+1;
if m==n+1
m=1;
end
end

X_Wp=WP(m,1);
y_Wp=WP (m,
h wp=WP (m, 3);

58]

end

Figura Anexo 33 Funcion de Matlab 2.
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El modelo resultante tiene la siguiente forma, ver Figura Anexo 34.

h_t h_reft O
n h1 »
v v
X

h_des h
X1 x_raft -
Y . x1
: O
<
—»lwpn YT y-reft IZ'—» V_des gamma gamma
r I é
v E yi

X psides|— ———Pipsides

phi 1 phi psi » =
Y psi

Figura Anexo 34 Modelo de guiado por lista de waypoints.

Una vez concluida la maniobra, se le pide al dron que regrese al punto inicial del que partio.

A continuacion, en la Figura Anexo 35, se representa un esquema de las conexiones eléctricas y los dispositivos
que componen la avidnica del dron.

L=

M3

M4

Bateria = a GPS Receptor/Telemetria

16000

mAh
LIDAR Lite-V3

-

T
AirbotPower

LIDAR LightWare

Gimbal

Céamara

Figura Anexo 35 Esquema eléctronico.

Para facilitar la comprension de este, y evitar unas posibles confusiones por exceso de cableado, los conjuntos de
cables que se conectan mediante un unico conector, se representan con un tnico hilo.

112



Anexo E: Planos

En este anexo se presentan los planos del dron disefiado:
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N.? DE 5 :
ELEM ENTO N.? DE PIEZA DESCRIPCION CANTIDAD
1 Hélice final 4
2 T-Motor_MN3S10 4
3 Bateria 1
4 Garmin Lidar Lite W3 1
& PIXHWAK PX4 2.8 1
& ESC_RA CERSTART_33A_VW2 1
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g SF30B ] Nombre del dibujo
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8 7 [ ) 4 3 2 I



N.” DE
ELEMENTO

N.? DE PIEZA

DESCRIPCION

CANTIDAD

1

Bose superior

1

Boze inferior

1

Tren de atemizaje

1

IS0 7380 - M5 x 70

12

150 - 4141 - M5

16

5O 7380 - M5 x 12

4

IS0 104642 - M4 % 5

SO |00 [t s | LA | L R

Paorfe trasera brazo

Punta brozo

4
4
4

Homibre del dibu)o

Expl

i

2

4

osionado chasis

]

A3



| hl

R VERDADEROS
R VERDADERO2§ 180

A

NoMbee Oel Abud

Acotacion bdsica chasis

A3

MR e Y

8 7/ 6 ) - 3 2 |



. 180
1
[
™M
B 100,7
66,3
18
-
i
l / I
)
& & &
4 4 :
I
&
A +
1 /'/ /;¢—
o)

4 3 2 ]
¢ 1580 i
™
¢
1
30,8
"I"E‘,g\ 8,8 yet ™
\ |
~ o \
i B, |
~ ~ ~ 7~ S
!
& 4\ :
1
a ol ol2|8
x| el 2
1
s L4
P ¢ B r
B -¢-_¢_ A T Q-"V\\ 2 &,
£V .
<*<‘.— // = > \ \’/
\{j / p A

¥

\ <V -
Rt 2 L 100,7

NOMINE O8l SBUR

L S

Base inferior y superior

2 ]



N
Ny
4 l.:‘;l ¥ -

NOMIYE 36l SBUR

Brazo dron

e S

3 2

A3



NOMD¥é Oél QDU

Tren de atermrizgje

2

A3



@ 4.0

21,0

NOMDE 08l bUR

Hélice final

2

A3



