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Resumen

Se enviará un vehículo aéreo no tripulado al cráter del volcán Ubinas

(5672 m.s.n.m.) para estudiar y caracterizar la actividad volcánica, mediante

la captura de fotos y videos a través de una cámara óptica y una cámara tér-

mica. Este vehículo sólo proporciona una autonomía de vuelo de máximo 20

minutos, principalmente debido al alto consumo energético que se genera por

la baja densidad de aire que se encuentra a esta altura. Ya que este tiempo no

es el suficiente para completar la ruta de vuelo deseada, se plantea el diseño y

la implementación de un sistema de recarga de energía para garantizar que el

vehículo aéreo no tripulado complete la misión de monitorear el volcán.

Dados los riesgos que implica el desarrollo de labores cerca del volcán por

parte de personal técnico y científico, se diseña el sistema para que opere con

la menor intervención humana posible. Además, se analiza la trayectoria de

vuelo para determinar el consumo de energía del dron y la ubicación del siste-

ma de recarga. Finalmente, se detalla el diseño e implementación del sistema

y se describen las recomendaciones para su operación.

Palabras clave: sistema de recarga, uav, autonomía de vuelo, monitoreo de

volcanes.
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Abstract

An unmanned aerial vehicle (UAV) will be sent to the crater of the Ubi-

nas volcano (elevation 5672 m) to study and characterize volcanic activity by

taking photos and videos through both an optical camera and a thermal cam-

era. The UAV only provides a maximum flight time of 20 minutes, mainly

due to high energy consumption caused by flying in low air densities found

at this altitude. Because the initial estimated flight time is not sufficient to

complete the desired flight path, it necessitates the design and implementation

of a charging power system to ensure that the UAV can complete the mission

to monitor the volcano.

Given the risk in technical and scientific staff working near the volcano,

the system is designed to operate with the least amount of human interven-

tion possible. In addition, the flight path is analyzed to determine the energy

consumption of the drone and the optimal location of the recharging system.

Finally, the details of the design and implementation of the system are pre-

sented and the recommendations for its operation are described.

Keywords: recharging system, uav, flight range, volcano monitoring.
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Introducción

Actualmente el uso de los vehículos aéreos no tripulados, también llamados

drones, se ha extendido de una manera impresionante. Aunque comenzaron

siendo usados para aplicaciones militares, ahora también se les utiliza para

la captura de videos y fotos de alta resolución en zonas de difícil acceso con

fines artísticos, periodísticos o de pasatiempo. Asimismo, se les utiliza para la

entrega o delivery de paquetes (todavía en fase de prueba) y recientemente en

la toma de datos con sensores integrados para la realización de estudios con

fines científicos.

Es preciso destacar que hay un factor que limita su uso a no solo la ima-

ginación y este es el tiempo de vuelo. Esto sucede mayormente cuando se

requiere realizar el recorrido de trayectorias largas bajo condiciones ambienta-

les desfavorables. Particularmente, en caso se desee realizar capturas de video

y fotografías del cráter de un volcán, se debe considerar que la trayectoria de

vuelo sólo podrá completarse si la batería del dron provee la energía suficiente

desde que este despega hasta que aterriza.

Caso contrario, la batería no suministre la energía suficiente, se denota con-

veniente encontrar una manera idónea de satisfacer esta carencia energética.

Esto se puede conseguir de distintas formas, más aún, debe analizarse el con-

texto en que ocurre el vuelo, las características del dron, entre otros aspectos.

En ese sentido, el presente trabajo de investigación describe la misión de

un dron como instrumento en la captura de videos y fotos en el espectro óptico
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e infrarrojo para observar la actividad volcánica. Aunque, desde el punto de

vista de la problemática que se genera cuando este vehículo no posee la energía

suficiente para completar la trayectoria de vuelo requerida hasta el cráter del

volcán.

Esta problemática se detalla en el Capítulo I, así como los objetivos y la

justificación del estudio. En el Capítulo II se muestran y analizan los resul-

tados de los sistemas de recarga para drones que se han desarrollado hasta

el momento. También se conceptualizan y definen los elementos del contexto

de la investigación desde dos aspectos: el dron y la misión. En el Capítulo III

se presentan las variables e hipótesis que se asumiran para el desarrollo del

sistema. El Capítulo IV expone la metodología aplicada, así como el diseño

e implementación del sistema. En el Capítulo V se presentan los resultados

relacionados al funcionamiento y operación del sistema de recarga. Por último,

en el Capítulo VI, se presentan las conclusiones y recomendaciones finales del

trabajo de investigación.
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Capítulo I

PLANTEAMIENTO DEL
PROBLEMA

1.1 Determinación del problema

En el Perú, la cadena volcánica está constituida aproximadamente por 50

volcanes y todos se ubican en la región Sur sobre la Cordillera Occidental [1].

Muchos de estos se encuentran en actividad y se considera al volcán Ubinas

como el más activo del Perú [2]. Esto se debe a que ha registrado 25 erupciones

desde 1550 con una recurrencia de 4 a 5 episodios por siglo, caracterizadas por

una alta actividad fumarólica3 y emisiones de cenizas que han generado daños

considerables en centros poblados y cultivos, causando la muerte de personas

y la desaparición de ganado a consecuencia de epidemias desconocidas [3].

Con la finalidad de prevenir estos desastres, el Observatorio Vulcanológico

del Sur (OVS), sede científica del Instituto Geofísico del Perú (IGP), realiza

estudios sobre el comportamiento del volcán Ubinas a través de tareas de
3Proceso caracterizado por la emanación de gases a temperaturas por encima de los

100 °C.
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monitoreo. Para ello envía personal técnico y científico a las inmediaciones del

volcán, con el objetivo de realizar capturas fotográficas y tomas de video del

cráter. Esta es una labor muy peligrosa ya que en cualquier momento el volcán

podría comenzar a erupcionar y causar pérdidas humanas. De esta manera,

nace el proyecto Monitoreo de volcanes usando vehículos aéreos no tripulados,

financiado por el programa Innóvate Perú.

Un vehículo aéreo no tripulado (UAV, por sus siglas en inglés) es una aero-

nave que vuela sin tripulación y puede ser controlada remotamente o progra-

mada para realizar vuelos autónomos (sin intervención humana) [4]. Además,

pueden ser equipados con cámaras, mediante las cuales es posible realizar la

captura de fotos y videos desde una perspectiva aérea. También pueden por-

tar sensores, para la medición de magnitudes como temperatura, humedad,

velocidad de viento, concentración de gases, entre otros.

Es en este contexto que el Radio Observatorio de Jicamarca (ROJ), con-

juntamente con el GI-SANT4, plantearon el desarrollo de dos vehículos aéreos

no tripulados para realizar la misión de monitoreo del volcán Ubinas. De modo

que el OVS pueda acceder a una mayor cantidad de muestras del volcán, sin la

preocupación de que el registro de las mismas impliquen el riesgo de pérdidas

humanas. Para ello, el ROJ determinó que cada una de estas aeronaves debe

estar equipada con cámaras y sensores especializados en el registro de muestras

relacionadas a la actividad volcánica.
4Grupo de Investigación de Sistemas Aéreos No Tripulados de la Pontificia Universidad

Católica del Perú.
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Dicho esto, uno de estos vehículos viene dado por un avión a pequeña esca-

la, el cual estará equipado con una cámara óptica cuyas fotografías se emplea-

rán para obtener un modelo tridimensional (3D) del volcán. También contará

con sensores de dióxido de carbono (CO2), dióxido de azufre (SO2) y ácido

sulfhídrico (H2S), parámetros que indican información valiosa acerca de las

emisiones volcánicas. Se conoce que estos gases son perjudiciales para la salud

de la población aledaña al volcán, por tanto, la medición de la concentración

de estos gases también ayuda a prevenir y reducir este tipo de daños [5].

El segundo vehículo es un cuadricóptero que contará con dos cámaras,

una óptica y una térmica. Mediante estas cámaras se podrá capturar videos

y tomas fotográficas del cráter para luego estudiar y analizar la actividad del

volcán Ubinas. Incluso, con la cámara óptica es posible realizar observaciones

en tiempo real para la detección visual de fumarolas o emisiones de gases. Por

otro lado, con las tomas de la cámara térmica, se puede determinar las zonas

de mayor temperatura en el cráter, así como representar un perfil completo

de temperaturas del interior del volcán. De esta manera, las fotos y videos

obtenidos durante y luego del vuelo, serán utilizados por el personal del OVS

para la realización de nuevas investigaciones acerca del comportamiento de los

volcanes. Así como para el desarrollo de sus labores preventivas, como es el

caso de la alerta temprana de riesgos relacionados a la actividad volcánica.

Cada una de estas labores no sólo aplican para el caso del volcán Ubinas, sino

también para otros volcanes activos.
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Luego de definir los objetivos del proyecto, el equipo de trabajo del ROJ,

con apoyo del GI-SANT, calculó mediante un software de simulación que el

cuadricóptero sólo iba a contar con 20 minutos de autonomía de vuelo como

máximo. Esto se debe al alto consumo energético que se genera por la baja

densidad de aire que se encuentra a una altura de 6000 m.s.n.m. y a la propia

trayectoria recorrida alrededor de una caldera de 1.5 km de diámetro. Esto

generó una problemática, ya que la trayectoria necesaria para sobrevolar el

cráter y capturar los videos no se cumpliría con ese tiempo de autonomía,

sino con un tiempo mínimo de 30 minutos. De ello se desprende la necesidad

de desarrollar un sistema de recarga energética para el dron, a fin de proveer

de manera rápida y eficiente la energía requerida por el cuadricóptero para

completar la misión.

1.2 Formulación del problema

Problema general:

• ¿Cómo abastecer la energía requerida por el dron para que pueda com-

pletar la misión de monitorear el volcán Ubinas?

Problemas específicos:

• ¿Cuál es el consumo energético del dron?

• ¿Cuál es el comportamiento de la batería en función del tiempo y en las

condiciones climáticas dadas?
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• ¿Cómo afectan las condiciones climáticas en la elección de los materiales

requeridos para la implementación del sistema de recarga?

• ¿Qué relación existe entre la precisión del punto de aterrizaje del dron y

el diseño del sistema de recarga?

• ¿Cómo y dónde se deben instalar o ubicar estos sistemas?

• ¿Cuántos sistemas de este tipo se necesitarán para completar la trayec-

toria de vuelo?

1.3 Objetivos de la investigación

Objetivo general:

• Diseñar e implementar un sistema de recarga energética para un cuadri-

cóptero de modo que permita cumplir la misión de monitoreo del volcán

Ubinas.

Objetivos específicos:

• Estudiar y determinar el consumo energético del dron en función de la

altura.

• Analizar el comportamiento de carga y descarga de las baterías del dron

en función de la temperatura.

• Estimar el tiempo de vuelo del dron mediante el uso de software espe-

cializado.
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• Identificar los efectos del clima en el diseño del sistema de recarga.

• Dimensionar el sistema fotovoltaico para la autonomía de la estación de

recarga.

• Especificar la técnica de aterrizaje, la ubicación del sistema y la cantidad

de estaciones de recarga.

1.4 Justificación

El presente trabajo de investigación es pertinente dentro del contexto del

proyecto denominado Monitoreo de volcanes usando vehículos aéreos no tri-

pulados, debido a que busca la solución de la problemática que sucede con la

autonomía de vuelo del cuadricóptero (detallada en la sección 1.1).

A partir de ello, la investigación contribuirá con los siguientes aspectos.

• Impacto tecnológico, debido a que el diseño y la implementación del

sistema de recarga se diferencia de los actualmente desarrollados, prin-

cipalmente por el contexto de la problemática.

• Impacto científico, ya que el sistema permitirá que el dron realice las

capturas ópticas y térmicas del cráter, necesarias para el estudio de la

actividad volcánica por parte de los especialistas del OVS.

• Impacto institucional, ya que las instituciones involucradas en el pro-

yecto5 lograrán una sinergia de conocimientos en desarrollo tecnológico,
5Radio Observatorio de Jicamarca, Observatorio Vulcanológico del Sur, Instituto Geofí-

sico del Perú, Pontificia Universidad Católica del Perú.
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aeronáutica y estudio de volcanes con la finalidad de posibilitar el de-

senvolvimiento de la presente investigación, en el marco del proyecto

mencionado.

• Impacto metodológico, debido a que los métodos y procedimientos

utilizados para el desarrollo del sistema de recarga podrán ser utilizados

para proyectos de investigación con características similares.

∗ ∗ ∗

Resumiendo, en este capítulo se realizó el planteamiento del problema que

se busca solucionar con la investigación. Para esto se expuso el contexto de

la problemática y los factores involucrados. Luego se delimitó la investigación

mediante la formulación de interrogantes relacionadas al problema y se planteó

el objetivo general y los objetivos específicos. Finalmente, se justificó el trabajo

mostrando los impactos que se generarán luego de su realización.

Prosiguiendo con el desarrollo de la investigación, en el Capítulo II se ex-

pone el marco teórico. El cual contiene los antecedentes del estudio, las defini-

ciones, los conceptos y los elementos teóricos necesarios para fundamentar la

presente investigación. De igual manera, se define y delimita aspectos derivados

de experiencias previas enmarcadas en el proyecto.
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Capítulo II

MARCO TEÓRICO

2.1 Antecedentes del estudio

A continuación se detallan los principales desarrollos realizados hasta el

momento sobre sistemas de recarga para vehículos aéreos no tripulados.

2.1.1 Carga mediante acoplamiento magnético

Este tipo de carga se basa en la transmisión de potencia magnética inalám-

brica entre un inversor y un rectificador usando bobinas resonantes. Griffin

& Detweiler (2012) aplican este método para la recarga de sensores en tierra

desde un cuadricóptero [6]. Se infiere la posibilidad de usarlo en el sentido

inverso, es decir, para recargar al UAV con una estación transmisora en tierra

(Figura 2.1)6.

Este sistema trabaja con bobinas resonantes acopladas entre sí, una en el

UAV (Tx Resonant Coil) y la otra en tierra (Rx Resonant Coil) como se puede

observar en la Figura 2.2. A su vez, el sistema cuenta con un convertidor de vol-
6Para una mejor comprensión, ver el siguiente video https://youtu.be/

iE9hwguNQyg
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Figura 2.1

UAV en vuelo transmitiendo potencia inalámbrica mediante bobinas resonan-

tes para recargar un sensor en tierra. La transmisión se visualiza mediante el

encendido de un LED.

Fuente: Griffin & Detweiler (2012)

taje continuo a alterno (Drive Board), dos bobinas de acoplamiento inductivo

(Drive and Load Coil) y un rectificador de AC a DC (Rx Board).

El sistema funciona de la siguiente manera: la potencia se toma de la batería

del UAV y luego se convierte en voltaje alterno por el convertidor DC/AC, este

voltaje luego es aplicado a una bobina que genera un campo magnético alterno

a través de la bobina de transmisión. Este campo permite acoplar la bobina de

transmisión con la de recepción, la cual induce un campo magnético a la bobina

que se conecta con el rectificador que por último usa la potencia adquirida y

la aplica a la carga. Para el experimento se usaron bobinas resonantes con

los parámetros mostrados en el Cuadro 2.1 y se obtuvo que para un rango de

distancias de 0.15-0.4 m entre el UAV y la estación receptora se transfirió una

potencia pico de 5.41 W en los primeros 30 segundos de vuelo.
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Figura 2.2

Esquema de transmisión de potencia inalámbrica con bobinas resonantes desde

un cuadricóptero hacia una carga (Load).

Fuente: Griffin & Detweiler (2012)

Cabe resaltar que en las pruebas estáticas de transferencia de potencia

(UAV en tierra) se observó que para distancias verticales de 0.2-0.3 m entre

las bobinas, se llega a obtener una eficiencia de hasta 35%. Sin embargo, para

valores menores al rango se presenta sobre-acoplamiento (bobinas muy cerca)

y para valores mayores las bobinas no llegan a acoplarse, es decir, en ninguno

de estos casos se obtienen los niveles de eficiencia óptimos.

Es preciso mencionar que el sistema planteado por Griffin & Detweiler

(2012), se basó en la técnica de acoplamiento magnético resonante desarrollada

por Kurs et al. en el 2007 [7]. Más aún, se sabe que la idea de transferir potencia

inalámbrica ya cuenta con más de cien años de antigüedad, desde que Nikola

Tesla realizó las primeras pruebas en el año 1914 [8]. Incluso, en 1928, él mismo
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Cuadro 2.1

Parámetros de las bobinas usadas para el experimento de transmisión de po-

tencia inalámbrica.

Parámetro Valor
Radio de la bobina 0.265 m
Capacitor acoplado 0.1 µF
Frecuencia de resonancia 189 kHz
Factor de calidad 192

Fuente: Griffin & Detweiler (2012)

se aventuró a predecir que “aeroplanos y otros vehículos serán energizados de

manera inalámbrica” [9]. Recientemente el interés en esta tecnología ha ido en

crecimiento, por las diversas aplicaciones que se pueden desarrollar.

Como análisis podemos mencionar que esta técnica presenta las siguientes

ventajas.

• Alta eficiencia, según el diámetro de las bobinas.

• No requiere línea de vista.

Sin embargo, también presenta las siguientes desventajas.

• Requiere alineamiento de las bobinas de transmisión y recepción, de ma-

nera que el factor de acoplamiento entre las bobinas se maximice.

• Eficiencia de carga en distancias cortas menores a 0.3 m.
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2.1.2 Carga láser

La empresa norteamericana de ingeniería LaserMotive se encarga actual-

mente de desarrollar tecnología para la transmisión de potencia vía láser7. En

uno de sus reportes del año 2010, exponen un sistema de carga láser para un

UAV en vuelo [10]. El esquema se puede observar en la Figura 2.3.

Figura 2.3

Esquema que muestra los elementos del sistema de transmisión de potencia

inalámbrica a un UAV usando un haz de luz (láser).

Fuente: LaserMotive (2010)

Este sistema posee un transmisor láser que convierte la potencia de la fuente

primaria (batería, generador, línea AC) en un haz de luz monocromático (de

una longitud de onda). Un espejo móvil direcciona el láser al receptor del UAV

bajo el control de un sistema de apuntamiento y seguimiento (tracking). En

el receptor, celdas fotovoltaicas especiales se adaptan con la longitud de onda
7Para conocer más de la empresa, puede ingresar a la página web http://

lasermotive.com/
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del láser y la intensidad del haz para luego convertir la luz a electricidad.

La tecnología láser recomendada para aplicaciones de corto alcance (menor

a 1 km) es la basada en arreglos de diodos láser NIR8 (Figura 2.4). Estos

arreglos son eficientes, compactos, robustos y de alto rendimiento para trabajo

en campo. Para aplicaciones de baja potencia o mayor rango, otros láseres

como los de tipo DPSS9 pueden brindar un haz con menor divergencia, lo que

permite que el transmisor óptico sea más pequeño aunque de mayor costo y

menor eficiencia.

Figura 2.4

Arreglo de diodos láser tipo NIR de 2.3 kW para aplicaciones de corto alcance

que produce longitudes de onda de 808 nm.

Fuente: LaserMotive (2012)

En Junio del 2012, LaserMotive logró mantener en vuelo por 48 horas al

dron Stalker de Lockheed Martin (compañía aeroespacial). Este dron pesa 8 kg

y usualmente puede volar alrededor de 2 horas. El transmisor láser utilizado
8Región espectral del infrarrojo cercano, se extiende desde 0.78 a 2.5 µm de longitud de

onda [11].
9Láseres de estado sólido bombeados por diodos, caracterizados por ser compactos y de

larga vida [12].
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para la prueba consiste en un tablero óptico de 90 × 180 cm que sostiene un

arreglo de diodos láser de arseniuro de galio (Figura 2.5).

Figura 2.5

Transmisor láser usado por LaserMotive para mantener al dron Stalker en

vuelo por 48 horas. En la parte inferior derecha se ubica el arreglo de diodos

NIR.

Adaptado de: LaserMotive (2012)

El arreglo láser apunta hacia un conjunto de lentes y espejos que fusionan

los haces y los centran en el espejo móvil, que a su vez los dirige hacia un

receptor. El receptor es un panel fotovoltaico delgado que se encuentra unido

al ala del dron. La distancia entre el espejo móvil y el receptor fue de 9 metros,

se obtuvo una eficiencia de 25% y “la prueba sólo se detuvo porque ya se había

sobrepasado la meta de tiempo establecida por el equipo” según Tom Nugent,

fundador de LaserMotive.

Como análisis podemos mencionar que esta técnica presenta las siguientes
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ventajas.

• Tamaño reducido del receptor.

• Transmisión de potencia en distancias desde 9 m hasta 1 km.

Sin embargo, también presenta las siguientes desventajas.

• Alta atenuación en la atmósfera.

• Requiere complejos mecanismos de tracking y línea de vista.

2.1.3 Cambio/Recarga de baterías

Este sistema se basa en el cambio (swap) y recarga de las baterías del UAV

haciendo uso de un mecanismo electromecánico. En Toksoz et al. (2011) se

detalla el desarrollo de una plataforma autónoma que cambia y carga la batería

de un cuadricóptero para la ejecución de misiones de larga duración [13]. Los

elementos principales de la plataforma se pueden observar en la Figura 2.6 y

se enumeran a continuación.

(1) Base de aterrizaje

(2) Servo

(3) Tambor giratorio

(4) Compartimiento de batería

El funcionamiento de la plataforma viene dado por los siguientes pasos.
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Figura 2.6

Estación de cambio y carga de baterías para un cuadricóptero mediante el uso

de una plataforma electromecánica autónoma.

Adaptado de: Toksoz et al. (2011)

• El cuadricóptero aterriza en el centro de la base (1), apaga sus motores

y manda un mensaje indicando que el aterrizaje está completo.

• Se activa el sistema de alineamiento mediante servomotores (2) y se no-

tifica cuando el cuadricóptero se encuentra correctamente alineado.

• Se ejecuta un escaneo de niveles de voltaje para saber qué compartimien-

to está vacío y cuál contiene la batería con mayor voltaje, a fin de rotar

los tambores (3) para que los compartimientos se alineen a la sección

central.

• Se incorpora la batería cargada mientras se mueve la batería consumida

fuera del cuadricóptero, la cual se introduce en el compartimiento vacío

(4).
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• Se desactiva la cerradura y el cuadricóptero puede despegar para conti-

nuar con la misión.

A fin de facilitar el cambio de baterías se diseñaron dos estructuras me-

cánicas, una para acarrear las baterías (Figura 2.7a) y otra para recepcionar

las baterías (Figura 2.7b). La primera cuenta con un riel y la segunda con

un canal que asegura el deslizamiento a medida que se ejecuta el cambio de

baterías (Figura 2.7c). A su vez, la primera cuenta con tiras de cobre en la

parte superior que permiten la conexión de las baterías con el dron luego del

swap.

Figura 2.7

Estructura que permite el intercambio autónomo de baterías gastadas por

baterías cargadas entre el cuadricóptero y la estación.

(a)

Acarreo de batería

(b)

Recepción de batería

(c)

Acarreo/Recepción de batería

Fuente: Toksoz et al. (2011)

Se realizaron pruebas con tres cuadricópteros con una batería de 12-6 V

y 1350 mAh cada uno. Estos pueden realizar vuelos de hasta siete minutos,

sin embargo, al usar la plataforma se logran misiones de hasta 60 minutos
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empleando las siete baterías completamente cargadas que tiene la estación.

Cada cambio de batería dura menos de 30 segundos, que representa el 4.2%

del tiempo total de la misión.

Analizando el proceso y los resultados de usar este mecanismo, podemos

afirmar que brinda las siguientes ventajas.

• Rapidez en el cambio de las baterías (< 30 s).

• Simplicidad de operación del mecanismo.

• No requiere que se añadan circuitos adicionales a bordo del dron.

• Posibilidad de realizar misiones de larga duración (varias horas) usando

múltiples vehículos o para misiones de tiempo indefinido usando un solo

vehículo.

Sin embargo, también presenta las siguientes desventajas.

• Complejidad en el diseño del sistema electromecánico.

• Requiere de alta precisión en el punto de aterrizaje.

• La plataforma sólo puede ser utilizada para vehículos de dimensiones

particulares.

2.1.4 Carga usando pad conductor

Este tipo de recarga se realiza a través de una superficie metálica que condu-

ce la corriente desde la fuente hasta las baterías, a través de pines conductores
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colocados en las patas del dron. En el 2014, la startup alemana Skysense lan-

zó al mercado el Charging Pad, una estación capaz de recargar un dron con

tan sólo aterrizarlo en la superficie conductiva [14]. El sistema se compone

básicamente de un cargador LiPo y un pad conductor (Figura 2.8).

Figura 2.8

Estación de recarga Charging Pad de la marca Skysense que permite la carga

de baterías con tan solo aterrizar el dron en el pad conductor.

Adaptado de: erlerobotics.com

El pad es una estructura metálica hecha de ENIG10 y puede ser alimentada

con voltaje AC de 100 - 230 V. Además incluye un cargador (a bordo del dron)

que permite una corriente de carga máxima de 10 A [16].

Examinando los elementos y el funcionamiento del sistema, podemos indi-

car que brinda las siguientes ventajas.

• Eficiencia de transmisión de energía óptima, es decir, existe una pérdida

mínima de potencia debido a que la corriente de carga siempre fluye por
10Recubrimiento de níquel cubierto con una fina capa de oro, utilizado en placas de circuito

impreso [15].
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conexiones eléctricas cableadas.

• Facilidad de operación del sistema.

No obstante, también presenta las siguientes desventajas.

• Tiempo de recarga prolongado (1 hora como mínimo).

• Requiere de aterrizaje de precisión para establecer la conexión con el piso

conductor y ejecutar la recarga.

2.2 El cuadricóptero

Según la Organización de Aviación Civil Internacional (OACI), una aerona-

ve es “toda máquina que puede sustentarse en la atmósfera por reacciones del

aire que no sean las reacciones del mismo contra la superficie de la tierra” [17].

Según esto, decimos que un cuadricóptero es una aeronave tipo aerodino11 de

ala giratoria que cuenta con cuatro rotores que inducen un movimiento circu-

lar a sus hélices para producir la sustentación en el aire. Cuentan con mayor

estabilidad, en comparación con los tradicionales helicópteros de un solo rotor

principal, ya que tienen mejor distribuidos los puntos de sustentación [19].

2.2.1 Elementos de un cuadricóptero

(a) Chasis: Es el armazón del cuadricóptero, brinda soporte a todos los com-

ponentes del dron (Figura 2.9).
11Aeronave más pesada que el aire [18]
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(b) Motores: Proveen de movimiento a las hélices a través de la conversión

de energía eléctrica proveniente de las baterías. Más detalles en la sección

2.2.2.

(c) Hélices: Cortan el aire para producir el empuje que eleve la aeronave.

(d) ESC12: Son controladores de velocidad electrónicos que regulan la poten-

cia eléctrica que llega al motor.

(e) Controlador de vuelo (autopiloto): Proporciona estabilidad a la aerona-

ve para facilitar el piloteo manual y permite programar rutas de vuelo

autónomas.

(f) Control remoto: Permite pilotear el dron a distancia.

(g) Baterías: Proporcionan la energía para el funcionamiento de las partes

eléctricas. Más detalles en la sección 2.2.3.

También puede contar con las siguientes partes complementarias.

• GPS: Permite ubicar la aeronave mediante coordenadas geográficas.

• Cámara: Se utiliza para capturar fotos y videos durante el vuelo.

• Gimbal: Estabilizador de movimiento para la cámara.

• FPV (First Person View): Para observar en tiempo real la grabación

fílmica que se realiza con la cámara del dron.

• Sensores: Para la medición de parámetros del entorno exterior.
12Electronic Speed Controller
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Figura 2.9

Armazón del cuadricóptero, adaptado del modelo T960 de la marca Helipal.

2.2.2 Motor sin escobillas

Un motor sin escobillas (brushless) es un motor eléctrico de gran eficiencia

debido a que no usa escobillas para el cambio de polaridad del rotor. Cuando

hablamos de este tipo de motores hay un parámetro importante que debemos

considerar, el factor KV. Este nos indica cuántas revoluciones por minuto

(rpm) puede dar el motor al aplicarle un voltaje de 1 V. Por ejemplo, el motor

U8 Pro 135 KV de la marca T-Motor (Figura 2.10) puede dar 135 revoluciones

por minuto (rpm) al aplicarle 1 V (Cuadro 2.2). A su vez, el factor KV indica

la aplicación propicia del motor, es decir, permite estimar el tamaño de las

hélices y el peso que soportaría para elevar un dron. Un motor con bajo factor

KV (ej. 135 KV) es recomendable utilizarlo en drones de peso mediano (4-6 kg)

con hélices grandes (26 a 29 pulgadas). Lo contrario sucede con un factor KV

alto, el cual conviene utilizarlo con hélices pequeñas en drones de peso bajo.
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Esto se debe a que el factor KV es inversamente proporcional al torque del

motor [20].

Figura 2.10

U8 Pro: Motor de la marca Tiger Motor (T-Motor) de 135 KV para uso pro-

fesional.

Fuente: rctigermotor.com

Para estimar el peso que podría levantar el motor acompañado de la hélice,

se debe calcular el empuje estático que genera la última. Para eso se usa la

ecuación,

T0 = 3

√
P 2 · η2

mot ·
d2

hel

2 · η2
hel · π · ρ , (2.1)

donde:
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Cuadro 2.2

Características técnicas de los motores U8 Pro 135 KV de la marca T-Motor.

Parámetro Valor
KV 135 KV
Max Potencia/Tiempo 940 W/180 s
Max Corriente/Tiempo 30 A/180 s
Resistencia 186 mΩ
Peso 240 g
ESC Recomendado 30 - 40 A
Batería Recomendada 6 - 12 celdas
Hélice Recomendada 26 - 29 pulgadas

Fuente: getfpv.com

T = empuje estático [N]

P = potencia del motor [W]

ηmot = eficiencia del motor

dhel = diámetro de la hélice [m]

ηhel = eficiencia de la hélice

ρ = densidad del fluído
[
kg m−3

]
→ aire = 1.29 kg m−3.

Esta ecuación se basa en el modelamiento de Rankine [21] y Froude [22] en

su teoría de la cantidad de movimiento [23]. Tomando como referencia el motor

U8 Pro funcionando a 130 W con una eficiencia del 90% y unas hélices de 29

pulgadas de diámetro con una eficiencia de 80%. Reemplazamos los valores en

la Ecuación (2.1), es decir,

T = 3

√
(130 W)2 · (0.9)2 · (0.7366 m)2

2 · (0.8)2 · π · (1.29 kg m−3) ≈ 21.28 N ,

que es equivalente a 2.17 kgf. De modo que con cuatro de estos motores
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en un cuadricóptero podríamos generar un empuje de poco más de 8 kgf. Esto

haría suponer también que con el uso de estos motores podríamos despegar y

volar un dron con peso menor o igual a 8 kg. Para validar esta información de

manera empírica, los fabricantes y proveedores de motores sin escobillas ofrecen

tablas con el resultado de las pruebas que realizan a los motores, indicando

el tipo de hélice que se usó, la potencia suministrada y el empuje resultante

(Cuadro 2.3).

Cuadro 2.3

Resultado de las pruebas del motor U8 Pro 135 KV realizadas por el fabricante

para determinar el empuje que generan cuando se le coloca una hélice de 29

pulgadas.

Motor Hélice Acelerador Potencia (W) Empuje (kgf) rpm

U8
KV135

T-Motor
29*9.5CF

50% 71.04 1.3 1300
65% 137.64 2.0 1630
75% 184.26 2.5 1820
85% 235.32 2.9 2000
100% 313.02 3.6 2200

Fuente: rctigermotor.com

En el Cuadro 2.3 observamos que para una potencia de 137.64 W el motor

logra generar un empuje de 2 kgf, valor bastante cercano a la estimación resul-

tante en la Ecuación (2.2.2), menospreciando la diferencia existente en el valor

considerado para la potencia. Sin embargo, estos valores no dejan de poseer

una característica estática, la cual no contempla las condiciones en vuelo del

dron. Para conocer las condiciones dinámicas del vuelo es preciso usar un soft-
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ware de simulación, como es el caso del software en línea eCalc, el cual tiene

una versión gratuita (con restricciones) y otra con licencia de bajo costo [24].

La utilización de este software fue determinante al momento de obtener in-

formación del consumo energético y de la autonomía de vuelo que tendrá el

cuadricóptero en la ejecución de la misión.

2.2.3 Baterías LiPo

Las baterías LiPo (polímero de litio) destacan por presentar mayor densi-

dad de energía que otras, es decir, poseen mayor capacidad en menor peso y

espacio. Están constituidas por celdas, las cuales poseen un voltaje nominal

de 3.7 V, por lo que un voltaje de 22.2 V corresponde a una batería de seis

celdas (6S). Para conocer más sobre los parámetros que se deben considerar

para el uso correcto de estas baterías se tomará como ejemplo la batería LiPo

de seis celdas de la marca MaxAmps (Figura 2.11). Estas tienen una capaci-

dad de 11000 mAh, lo cual indica que pueden proveer una corriente de 11 A

continuamente en un intervalo de 1 hora hasta agotarse por completo.

A su vez, cuentan con una capacidad de descarga (discharge rate) de 20C,

es decir, pueden descargar una corriente de hasta 20 veces su capacidad. Por

lo que en este caso podrían proveer una corriente de 320 A, pero tan sólo du-

rante un intervalo de tiempo de aproximadamente 1.5 minutos hasta agotarse

completamente. Además pueden cargarse en 5C, es decir, en la quinta parte

de una hora (12 minutos) con una corriente de carga cinco veces mayor que

su capacidad, hablamos de cargarla con una corriente de 55 A. Estos valores
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Figura 2.11

Batería LiPo de la marca MaxAmps de 22.2 V (6S), 16000 mAh, 20C de

descarga y 5C de carga.

Fuente: maxamps.com

resultan muy atractivos, aunque se debe tener mucho cuidado al probar alguna

de estas características ya que en muchos casos tienen más fundamento comer-

cial que técnico. Para la operación de estas baterías es recomendable valerse

de las guías realizadas por algún conocedor de aeromodelismo, como es el caso

de Andrew Gibbs [25]. En esta guía se recomienda cargar la batería a un 1C y

el rate de descarga de la batería dependerá del consumo dado por el arreglo de

componentes eléctricos (motores en su mayoría) utilizado en el dron. Incluso

se advierte que cargarlas por encima de los 2C reduce la vida útil de la batería

y aumenta el riesgo de que se prenda en fuego. Tampoco es recomendable que

el voltaje de las celdas esté por debajo de los 3.0 V o que supere los 4.2 V, ya

que podría suceder la misma situación.
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2.2.4 Cargador LiPo

El cargador es uno de los equipos principales al momento de operar vehícu-

los aéreos no tripulados, ya que muchos de estos poseen baterías LiPo que

necesitan ser recargadas antes de iniciar el vuelo. Cada cargador se caracteriza

según su potencia de carga y la cantidad de celdas que soporta [26]. Por ejem-

plo, el cargador TP1430C (Fig. 2.12) puede entregar hasta 1000 W de potencia

de carga y soporta baterías de hasta 14 celdas (14S).

Figura 2.12

Cargador LiPo de 1000 W de la marca Thunder Power.

Fuente: modelhelicopters.co.uk

Estos cargadores usan un sistema llamado CC/CV, que se entiende como

Corriente Constante/Voltaje Constante. Mediante el cual, el cargador mantiene

la corriente de carga constante hasta que la batería alcance su voltaje pico

(4.2 V por celda). Luego, mantiene ese voltaje mientras reduce la corriente.

Otra característica importante para considerar es el balanceo, que asegura que

el voltaje de cada celda se mantenga igual o cercanamente igual al voltaje de

la(s) otra(s). Esto con la finalidad de evitar flujos de corriente irregular y, por
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tanto, mejorar el rendimiento del dron. Así como preservar la vida útil de la

batería, protegiéndola de un posible daño. Para el balanceo, generalmente es

aceptable una diferencia de 30 - 50 mV entre las celdas, es decir, en una batería

de 3S una configuración de voltajes adecuada sería 4.12, 4.13 y 4.15 V [27].

El TP1430C cuenta con un balanceador incorporado, al cual se accede

mediante un puerto ubicado en la parte lateral del cargador. Allí se conecta

una tarjeta adaptadora de balanceo que permite la conexión de las puntas de

balanceo de baterías LiPo que tienen de 2 hasta 14 celdas.

2.2.5 El cuadricóptero del proyecto

El equipo de trabajo del ROJ, conjuntamente con el GI-SANT, realizaron

el diseño del cuadricóptero que se usará para la misión de monitoreo en el

volcán Ubinas. Para ello fue esencial comprender que, la regla principal para

la elección de los componentes de un dron es saber que cada uno de estos re-

percute en el funcionamiento de algún otro. Por ello, podemos considerar que

el proceso de diseño de un vehículo aéreo no tripulado es iterativo, ya que las

características de los componentes se van ajustando con la finalidad de opti-

mizar el sistema y asegurar una máxima eficiencia de vuelo. Un claro ejemplo

de esto es cuando procedemos con la elección de la batería, erróneamente po-

demos suponer que una batería de mayor capacidad ofrecerá mayor autonomía

de vuelo. Sin embargo, la capacidad de la batería es directamente proporcional

a su peso, es decir, una batería de mayor capacidad es una de mayor peso [28].

Incrementar el peso del UAV implica que el motor debe proveer un mayor em-
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puje para el vuelo, lo que resulta en mayor consumo de energía. Por tanto, se

debe encontrar el punto óptimo donde la autonomía de vuelo sea máxima y el

consumo energético eficiente. En ese sentido, se afirma que para aumentar la

autonomía de vuelo es más efectivo reducir el peso que aumentar la capacidad

de la batería [29].

Luego de estas consideraciones, se eligieron los componentes mostrados en

el Cuadro 2.4.

Para analizar la idoneidad de los componentes seleccionados se utilizó el

software de simulación eCalc, que requiere como parámetros de entrada las

características mecánicas y eléctricas de los componentes que se desea utilizar

(Cuadro 2.9). Se debe completar todos los datos correspondientes al chasis,

la batería, los variadores (ESC), el motor y las hélices, los cuales pueden ser

obtenidos de las hojas técnicas de los mismos componentes. También se de-

be especificar el peso y consumo energético (de ser el caso) de los posibles

accesorios añadidos al dron (ej. cámara, sensores, entre otros).

Además de insertar los datos de los componentes, el software también posee

una entrada para completar las condiciones del entorno de vuelo, tales como

la altura, la temperatura y la presión. En realidad, basta con conocer los dos

primeros (altura y temperatura) para poder calcular el último (presión). Esto

gracias a la ecuación que relaciona la presión en función de la altura [30],

P = Pb · exp
[
−g0 ·M · (h− hb)

R∗ · Tb

]
, (2.2)
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donde:

P = presión atmosférica [Pa]

Pb = presión al nivel del mar → 101325 Pa

g0 = aceleración de la gravedad → 9.80665 m s−2

M = masa molar del aire de la Tierra → 0.0289644 kg mol−1

h = altura sobre el nivel del mar [m]

h = altura en la parte inferior de la capa atmosférica [m]

R∗ = constante universal de los gases → 8.31432 N m mol−1 K−1

Tb = Temperatura [K].

Ya que la misión se realizará en el volcán Ubinas, la altura considerada fue

de 6000 m, es decir, 400 m por encima del cráter. La temperatura ingresada

fue de 5 °C, una de las registrada en el estudio de campo (ver Anexo B)

Reemplazamos ambos datos en la Ecuación (2.2), y obtenemos un valor de

presión de 472 hPa. Luego completamos los tres datos en el software (parte

superior derecha de la pantalla), como se observa en la Cuadro 2.6.

La importancia de conocer la altura de vuelo radica principalmente en

que se debe tomar en cuenta que a medida que esta aumenta, el aire es menos

denso13. Esto ocasiona que el motor requiera de mayor empuje para mantenerse

en vuelo, lo que finalmente resulta en mayor consumo de energía y menor

tiempo de autonomía.

No obstante, para evitar conclusiones adelantadas, es mejor observar los
13Esto sucede porque la presión atmosférica que actúa sobre el volumen de aire es menor,

permitiendo que las moléculas de aire se dispersen [31]
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resultados de la simulación mostrados en la Cuadro 2.10. Sin bien es recomen-

dable revisar cada uno de los parámetros resultantes, algunos de estos tienen

mayor relevancia que otros en el análisis de las condiciones de vuelo. Es así

que se inicia examinando el resultado de los tiempos de autonomía de vuelo,

ubicados justamente al inicio de la tabla de parámetros de salida (Cuadro 2.7).

Aparecen tres parámetros que indican la autonomía de vuelo y el significado

de cada uno se detalla a continuación.

• Tiempo min de vuelo: Es el tiempo mínimo esperado que puede volar el

dron, se caracteriza por exigir los motores al máximo (full throttle) y en

el porcentaje de descarga máxima de la batería.

• Tiempo medio de vuelo: Tiempo esperado de vuelo considerando el vehícu-

lo en movimiento.

• Tiempo de vuelo estacionario14: Tiempo esperado de vuelo considerando

que el vehículo sólo flota en el aire.

Considerando que al momento de ejecutar la misión el cuadricóptero no

permanecerá sólo en vuelo estacionario, sino también desplazándose, es posible

calcular un tiempo de vuelo promedio basándose en ambos estados. Tomando

en cuenta lo último, es posible que el tiempo de vuelo pueda extenderse hasta

los 20 minutos.
14También llamado vuelo estático o hover (en inglés), hace referencia al vehículo suspen-

dido o flotando en el aire [18]
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Luego de revisar el tiempo de vuelo, se procede a validar el consumo ener-

gético. Para ello, en la parte central derecha de los parámetros de salida se

encuentra el panel Motor @ Hover (con acercamiento en la Cuadro 2.8)

donde se muestra la corriente que fluye por cada motor al momento del vuelo

estacionario, además del voltaje y la potencia de operación.

De los resultados, se observa que fluyen 8.91 A de corriente por cada motor

cuando el cuadricóptero se encuentra en vuelo estacionario. Asimismo, el vol-

taje de operación es de 49.85 V, esto se debe a que el cuadricóptero contará con

dos baterías de 6S y 16000 mAh que, conectadas en serie, brindan un voltaje de

hasta 50.4 V en estado de carga completa. De estos datos se determina que la

potencia de operación de cada motor es de 444 W, valor que se encuentra por

debajo de la mitad de la potencia máxima que soporta el motor (Cuadro 2.2)

lo cual permite un margen aceptable para operar el cuadricóptero.
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Cuadro 2.4

Elementos que componen el cuadricóptero, con el aporte en peso de cada uno

de ellos debido a la relevancia que tiene este parámetro en la autonomía de

vuelo.

Item Elemento/Modelo Peso (g) Cantidad Peso total (g)
1 Fuselaje T960 adaptado

+ Gymbal
1965 1 1965

2 Hélice T-Motor 29*9.5 102 4 408
3 Motor T-Motor U8 Pro

135 KV
240 4 960

4 ESC Flame 80 A 106 4 424
5 Batería LiPo

16,000 mAh 6S
1860 2 3720

6 GPS 3DR uBlox 28 1 28
7 Autopiloto Pixhawk 38 1 38
8 Cámara Óptica 152 1 152
9 Cámara Térmica 250 1 250
10 Regulador SBEC YEP

20 A
56 1 56

11 Medidor V/I AttoPilot
90 A

10 1 10

12 Bateria Gimbal
1500 mAh 3S

124 1 124

13 Tx/Rx Video BOS 600 18 1 18
Total (g) 8153
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Cuadro 2.6

Parámetros del entorno en que se va a realizar el vuelo, ingresados en el software

de simulación eCalc.

Fuente: eCalc

Cuadro 2.7

Tiempos de vuelo estimados para el cuadricóptero en la misión del volcán

Ubinas.

Fuente: eCalc

Cuadro 2.8

Cálculos de corriente y voltaje consumidos por el motor del cuadricóptero.

Fuente: eCalc
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Cuadro 2.9

Parámetros de entrada para la simulación de las condiciones de vuelo del cuadricóptero.

Fuente: eCalc
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Cuadro 2.10

Parámetros resultantes de la simulación de las condiciones de vuelo del cuadricóptero.

Fuente: eCalc

54



2.3 La misión

Se entiende como misión a la trayectoria de vuelo que realiza un vehículo

aéreo no tripulado, principalmente con la finalidad de obtener muestras, fotos o

videos, mediante el uso de sensores y cámaras. En búsqueda de un determinado

propósito de observación, estudio o intervención de un fenómeno, estructura

geológica, comportamiento humano o algún otro objeto, que precisa de ser

capturado desde una perspectiva aérea para una mejor apreciación y posterior

análisis15.

Cada misión se asigna según el tipo y modelo de UAV. Los UAV se pueden

definir en dos clases, los de ala giratoria (multirrotores) y los de ala fija (aero-

planos). Por ejemplo, los drones de ala giratoria pueden despegar y aterrizar

verticalmente. Además de poder permanecer en vuelo estacionario, es decir,

pueden suspenderse en el aire (Figura 2.13a). Por ello, son propicios para la

captura de fotos o video, ya que permiten un control estable de su posición y

buena maniobrabilidad. Aunque con la desventaja de su alto consumo energé-

tico.

En cambio, los drones de ala fija (Figura 2.13b), necesitan acelerar hori-

zontalmente para alcanzar su velocidad de vuelo y lograr la sustentación [32].

Estos son mayormente utilizados para cubrir áreas extensas en misiones de

monitoreo, debido a que consumen menos energía que los multirrotores para

mantenerse en vuelo [33].
15En el concepto de misión, no se incluye a los vuelos con propósito lúdico, sino sólo

aquellos que impliquen retos y objetivos concretos de realización.
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Figura 2.13

Imágenes para comparar las diferencias en las características de vuelo de dos

clases de drones.

(a)

Cuadricóptero en vuelo estacionario

(b)

Aeroplano en aterrizaje

Luego de seleccionar el tipo y modelo de UAV, es preciso conocer las ca-

racterísticas geográficas y climáticas del lugar en que se ejecutará la misión,

para realizar un correcto análisis de las condiciones de vuelo. Ya que la misión

se lleva a cabo en las inmediaciones del volcán Ubinas, a continuación se de-

tallarán aquellos aspectos relacionados al volcán que influyen directamente en

la ejecución de la misión.

2.3.1 El volcán Ubinas

Un volcán es una abertura en la superficie de la Tierra a través del cual

erupciona magma, gases y ceniza [34]. Estos suelen adquirir forma cónica de-

bido a la acumulación del material eyectado y presentan depresiones circulares

en sus cimas denominadas cráteres (ver Figura 2.14a). Además, se conside-

ra volcanes activos a aquellos que han erupcionado al menos una vez en los
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últimos 10000 años [35].

En la sección 1.1 se mencionó al volcán Ubinas como el volcán más activo

del Perú, ya que presenta actividad eruptiva recurrente. Este volcán se ubica

en el departamento de Moquegua, 6 km al noreste del distrito de Ubinas y

69 km al este de la ciudad de Arequipa (16° 21’ S, 70° 54’O). Su cumbre se

presenta truncada por una caldera de 1,5 km de diámetro y su cráter posee una

profundidad de 300 m [36]. Cabe resaltar, que a pesar del potencial peligro que

representa el Ubinas, este esboza un hermoso paisaje como se puede observar

en la Figura 2.14b.

Figura 2.14

Imágenes para esbozar la descripción de un volcán.

(a)

Gráfico de las partes de un volcán

(b)

Fotografía del volcán Ubinas

2.3.2 Monitoreo de volcanes en el Perú

Actualmente, en el Perú, se conoce como monitoreo de volcanes a la vigi-

lancia de la actividad volcánica mediante el uso de técnicas como la sismología

volcánica. Siendo el IGP la principal institución que realiza esta labor, precisa
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recurrir a la aplicación de sensores sísmicos de alta resolución cuyos datos son

transmitidos por una red radio-telemétrica hasta sus laboratorios en Arequi-

pa [37]. Estos datos son analizados para luego emitir pronósticos de actividad

y alertas si fuese necesario.

Para la vigilancia sísmica del volcán Ubinas, el IGP tiene operando cuatro

estaciones sísmicas llamadas UB1, UB2, UB3 y UB4 (ver Figura 2.15a). Estas

cuentan con inclinómetros y sensores de velocidad, distribuidos en los flancos

del volcán entre los 4600 y 5000 m.s.n.m. En la Figura 2.15b, se puede observar

una fotografía de la estación UB1. Esta posee un sistema de transmisión para

el envío de datos y paneles solares que le proveen autonomía energética.

Figura 2.15

Las estaciones sísmicas UB1-UB4 sirven para el monitoreo de la actividad del

volcán Ubinas a través de la técnica de sismología volcánica.

(a)

Ubicación de estaciones sísmicas

(b)

Estación sísmica UB1

Fuente: IGP

Otra técnica usada para la vigilancia volcánica es el monitoreo visual, esto
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se realiza actualmente mediante una cámara ubicada 15 km al sureste del

volcán Ubinas. Dicha cámara captura fotos del volcán cada 30 segundos y las

envía hacia las instalaciones del IGP. En la Figura 2.16, se observa el registro

de una explosión del volcán Ubinas ocurrida el 15 de enero del 2016, a las

12:53 p.m. En este evento se liberaron 11 MJ y se produjo una columna de

cenizas de 3 km [38].

Figura 2.16

Registro fotográfico de la explosión del volcán Ubinas ocurrida el 15 de enero

del 2016. En estas imágenes se observa que la columna de cenizas se eleva desde

los 300 m hasta los 3000 m en un intervalo de 8 minutos.

Fuente: IGP

Además, el OVS envía periódicamente personal técnico y científico al volcán

Ubinas, con el objetivo de capturar imágenes y videos, así como para realizar

pruebas geofísicas. Esta es una labor muy peligrosa ya que en cualquier mo-

mento el volcán podría comenzar a erupcionar, poniendo en riesgo la vida del

personal presente.

La información y el análisis de los resultados de las actividades de monitoreo

que realiza el OVS se emiten a través de reportes técnicos. Estos reportes son
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Figura 2.17

Personal del IGP, muy cerca del cráter del volcán Ubinas, en su labor de

inspección y monitoreo.

Fuente: IGP

publicados en el siguiente enlace http://ovs.igp.gob.pe/reportes-

vulcanologicos.

2.3.3 Monitoreo de volcanes usando UAVs

En el 2005, se realizó una de las primeras experiencias en observación de

volcanes mediante el uso de drones. En esa ocasión, el aeroplano Carolo P330

fue el que sobrevoló los volcanes de Cotopaxi y El Reventador en Ecuador para

capturar imágenes del flujo de lava [39]. Poco después, en el 2007, se realizó

el primer vuelo de un UAV para la medición de gases volcánicos en el cráter

La Fossa (Vulcano, Italia). Allí se usó un dron tipo helicóptero equipado con

sensores de SO2 y CO2 [40]. Las características de las aeronaves utilizadas

para cada misión se detallan en el Cuadro 2.11, donde podemos resaltar la

60

http://ovs.igp.gob.pe/reportes-vulcanologicos
http://ovs.igp.gob.pe/reportes-vulcanologicos


gran diferencia que existe en el tiempo de autonomía que brinda cada una de

ellas debido a razones explicadas anteriormente.

Cuadro 2.11

Comparación de las características técnicas de las aeronaves utilizadas dentro

del marco de las primeras experiencias en la observación de volcanes y la

medición de gases volcánicos

Misión Medición de gases Captura de imágenes

Modelo Thunder Tiger Raptor 90 Carolo P330
Tipo Helicóptero Aeroplano
Motor Combustión (15 cc) Eléctrico (sin escobillas)
Dimensiones 1410×465×190 mm 1350×300×3300 mm
Hélice/Ala 28 pulgadas 3.3 m
Peso 5.2 kg 4.5 kg
Carga útil 3 kg 0.5 kg
Volcán Vulcano (501 m.s.n.m) Cotopaxi (5897 m.s.n.m)
Trayecto 16 km 67 km
Autonomía 12 minutos 90 minutos
Velocidad 80 km/h 90 km/h

Años después, en Marzo del 2013, la NASA realizó 10 vuelos con el aero-

plano Dragon Eye a lo largo del cráter del volcán Turrialba (Costa Rica) con la

finalidad de correlacionar los datos medidos in situ con los de sus satélites [41].

Principalmente para mejorar los modelos de desplazamiento de la fumarola,

así como los mapas de concentración y distribución de gases volcánicos [42].

El punto de despegue fue ubicado a los 2700 m.s.n.m. y los vuelos llegaron

hasta los 3800 m.s.n.m., más de 600 m arriba de la cima del volcán (Figu-

ra 2.18).
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Figura 2.18

Trayectoria de vuelo en el volcán Turrialba. Comienza en los 2700 m.s.n.m.

(8900 ft ASL) y llega hasta los 3800 m.s.n.m. (12500 ft ASL).

Fuente: nasa.gov

2.3.4 Vuelo de un aeroplano sobre el volcán Ubinas

En Agosto del 2016, investigadores del ROJ, la PUCP y el OVS, realizaron

una expedición al volcán Ubinas con la finalidad de capturar imágenes del

cráter haciendo uso de un aeroplano equipado con una cámara GoPro [43]. El

aeroplano utilizado posee un ala de 1.5 m y se muestra en la Figura 2.19.

El aeroplano despegó en modo manual (Figura 2.20), realizó la ruta progra-

mada de manera autónoma y aterrizó manualmente. El encargado de realizar

el despegue y aterrizaje haciendo uso del control remoto fue Aurelio Rodrí-

guez, arqueólogo y aeromodelista que cuenta con muchos años de experiencia

piloteando drones.
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Figura 2.19

Aeroplano utilizado en la primera prueba de vuelo realizada en el volcán Ubi-

nas.

El punto de despegue se ubicó cerca a la laguna Piscococha a −16.3397°

de latitud con −70.0469° de longitud y se alcanzó una altura máxima de vuelo

de 5806 m.s.n.m. En la Figura 2.21 y la Figura 2.22, se puede observar la

trayectoria de vuelo programada.

Cabe resaltar que el aeroplano recorrió una distancia de 27.5 km en un inter-

valo de 23 minutos. Además, le tomó 6 minutos ascender hasta los 5800 m.s.n.m.,

luego de ello, se mantuvo sobrevolando el cráter otros 7 minutos (Figura 2.23).

La expedición fue un éxito, se logró realizar cuatro vuelos por encima del

volcán en dos días consecutivos. Para el último vuelo fue que se programó la ru-

ta mostrada en la Figura 2.24, con la finalidad de realizar capturas fotográficas

del cráter.

Una muestra de las capturas fotográficas que se logró obtener al finalizar
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Figura 2.20

Despegue del aeroplano con apoyo de Carlos Saito (GI-SANT).

el vuelo se observa en la Figura 2.25.

A su vez, con las capturas fotográfica se realizó una reconstrucción en tres

dimensiones (3D) del cráter del volcán. Esto se puede observar ingresando al

siguiente enlace https://skfb.ly/RUFB.

∗ ∗ ∗

Resumiendo, en este capítulo se expuso los antecedentes del estudio, las

definiciones, los conceptos y los elementos teóricos necesarios para fundamentar

la presente investigación. Dentro de los antecedentes del estudio, se mostró

cuatro tipos de sistemas de recarga y se expuso las ventajas y desventajas de

cada uno. Luego, se detalló los conceptos relacionados a un cuadricóptero y

sus elementos, así como las características del que se utilizará para la misión.

Finalmente, se definió el contexto de la misión y la experiencia obtenida de las

pruebas de vuelo realizadas en el volcán Ubinas.
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Figura 2.21

Representación gráfica de la trayectoria de vuelo en el volcán Ubinas usando

los datos del GPS almacenados en el autopiloto del aeroplano.

Prosiguiendo con el desarrollo de la investigación, en el Capítulo III se ex-

pone la hipótesis. Esta se planteó siguiendo los lineamientos de los objetivos

especificados con anterioridad, de manera que oriente el proceso de investiga-

ción y permita obtener resultados y conclusiones concretas.
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Figura 2.22

Vista lateral de la trayectoria de vuelo en el volcán Ubinas. Comienza en los

4525 m.s.n.m. y llega hasta los 5806 m.s.n.m. (∼200 m por encima del cráter).

Fuente: Google Earth

Figura 2.23

Gráfica de la altura recorrida por el aeroplano en función del tiempo (UTC)
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Figura 2.24

Vista superior de la trayectoria de vuelo en el volcán Ubinas. Comienza en los

4525 m.s.n.m. y llega hasta los 5806 m.s.n.m. (∼200 m por encima del cráter).

Fuente: Google Earth

Figura 2.25

Captura fotográfica del cráter del volcán Ubinas usando un dron tipo aeroplano
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Capítulo III

VARIABLES E HIPÓTESIS

En el presente capítulo se formulan las variables de investigación y las

hipótesis (general y específicas), las cuales sirven para enfocarse en los objetivos

planteados y conducir a resultados y conclusiones concretas [44].

3.1 Variables de la investigación

Las variables presentadas a continuación se definieron de acuerdo a las

consideraciones requeridas para el cumplimiento del objetivo general.

3.1.1 Variable independiente

La variable independiente (X) se detalla a continuación.

X = Diseño e implementación de una estación de recarga autónoma para

un vehículo aéreo no tripulado.

Sus dimensiones son las siguientes.

X1 = Determinar el consumo energético del dron.

X2 = Especificar los puntos de ubicación.

X3 = Elegir los materiales para la estación.
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3.1.2 Variable dependiente

La variable dependiente (Y) se detalla a continuación.

Y = Ejecutar la misión de estudiar el volcán Ubinas.

Sus dimensiones son las siguientes.

Y1 = Estimar el tiempo de vuelo.

Y2 = Trazar la trayectoria de vuelo.

Y3 = Optimizar los costos de implementación.

3.2 Operacionalización de las variables

En esta sección se operan las variables de investigación con la finalidad de

obtener indicadores que permitan argumentar los objetivos pretendidos. En el

Cuadro 3.1 se muestra la operacionalización de las variables independientes y

dependientes con sus respectivas dimensiones e indicadores.

3.3 Hipótesis

3.3.1 Hipótesis general

La hipótesis general asociada al presente trabajo de investigación se enuncia

a continuación.

El diseño e implementación de una estación de recarga autónoma para un

vehículo aéreo no tripulado, permite proveer la energía suficiente para ejecutar

la misión de monitorear el volcán Ubinas.
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Cuadro 3.1

Operacionalización de las variables.

Variable Dimensiones Indicadores
Documentación relacionada
Análisis teóricoDeterminar el consumo

energético del dron Uso del software eCalc
Documentación relacionada
Análisis geográficoEspecificar los puntos

de ubicación Uso de Google Earth
Documentación relacionada
Elección de equipos

Diseño e implementación
de una estación de
recarga autónoma para
un vehículo aéreo no
tripulado Elegir los materiales

para la estación Pruebas de laboratorio
Análisis del consumo
Análisis teóricoEstimar el tiempo de

vuelo Uso del software eCalc
Análisis geográfico
Recomendaciones del OVSTrazar la trayectoria

de vuelo Uso de Google Earth
Cotizaciones
Presupuesto

Ejecutar la misión de
estudiar el volcán
Ubinas

Optimizar los costos
de implementación Elección de los materiales

3.3.2 Hipótesis específicas

Las hipótesis específicas que acompañan a la hipótesis general se presentan

a continuación.

• El consumo energético del dron varía en función de la altura.

• El tiempo de vuelo depende del consumo energético del dron.

• Los tiempo de carga y descarga de la batería influyen en el diseño de la

estación.

• Las condiciones climáticas determinan la elección de los materiales para

la estación.
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• La autonomía del sistema es clave para el correcto cumplimiento de la

misión.

∗ ∗ ∗

Resumiendo, en este capítulo se expuso las variables de investigación y

las hipótesis formuladas para orientar la presente investigación. También se

muestra la operacionalización de las variables y se plantea las hipótesis (general

y específicas).

A continuación, en el Capítulo IV, se presenta la metodología y el diseño

de la investigación. Además de las técnicas e instrumentos necesarios para el

desarrollo de la misma.
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Capítulo IV

METODOLOGÍA

4.1 Tipo de investigación

La investigación desarrollada en el presente trabajo es de tipo tecnológi-

ca. Esto se debe a que la labor investigativa manifestada tiene como objetivo

final diseñar e implementar un equipo, con base en fundamentos ya estableci-

dos por la investigación básica en los campos de la electrónica, aeronáutica y

vulcanología [45]. Además, se busca solucionar un problema concreto (Capí-

tulo I) considerando los desarrollos tecnológicos realizados hasta el momento,

modificando y mejorando el diseño de acuerdo a necesidades particulares [46].

4.2 Diseño de la investigación

Para el diseño de la investigación se tomó en cuenta las recomendaciones

de Ertas & Jones (1993) para el planteamiento de un método de validación de

hipótesis en el ámbito ingenieril y tecnológico [47]. Las etapas del diseño de la

investigación se pueden observar en la Figura 4.1, estas fueron seleccionadas de

acuerdo a las necesidades propias de la presente investigación a fin de generar
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un proceso de validación iterativo en el que se realicen evaluaciones, prototipos

y testeos consecutivos hasta obtener resultados concretos.

4.3 Técnicas e instrumentos

A continuación se indican las técnicas e instrumentos que se utilizarán para

el desarrollo de la investigación.

• Documentación: Revisión de documentos y artículos.

• Datos legados: Revisión de proyectos ya realizados.

• Lecciones aprendidas: Análisis de resultados de proyectos previos para

establecer aspectos cualitativos y cuantitativos que puedan aplicarse a

nuevos desarrollos.

• Análisis estático: Revisión de productos terminados.

• Experimento replicado.

• Mediciones con instrumentos electrónicos.

• Simulación: Uso de software especializado para la realización de experi-

mentos en entornos sintéticos o ambientes controlados.

Resumiendo, hasta aquí se expuso el diseño de la investigación, consideran-

do que esta es de tipo tecnológico y se puede desarrollar siguiendo un proceso

ingenieril iterativo. Además, se indicaron las técnicas e instrumentos que se

utilizarán para este fin.
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Figura 4.1

Diagrama de flujo del diseño de la investigación para la validación de la hipó-

tesis.

(1) Definición del problema

(2) Documenta-
ción e investigación

(3) Especificar
requerimientos

(4) Evaluar y
elegir solución

(5) Desarrollar prototipo

(8) Según los
resultados,
hacer los
cambios
necesarios

(6) Testeo

(7) ¿Se cumplen los
requerimientos?

(9) Comunicar
los resultados

En el Capítulo I y II se desarrollaron las primeras dos etapas del diseño de

la investigación, detalladas en la Figura 4.1. A continuación se desarrollarán

consecutivamente las siguientes etapas del proceso investigativo, comenzan-

do por la especificación de los requerimientos y finalizando en el testeo del

prototipo implementado.
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4.4 Requerimientos del sistema

El requerimiento principal del sistema16 es recargar las baterías que utiliza

el dron, con la finalidad de proveer energía suficiente para completar la misión

de monitoreo del volcán Ubinas. Para conocer los requerimientos específicos

se debe modelar y simular la trayectoria de vuelo del dron, comenzando por

especificar los posibles puntos de despegue para el inicio de la misión.

Según el estudio de campo (Anexo B), existen tres puntos de despegue

considerados como estratégicos para realizar el inicio del vuelo. Estos puntos

fueron seleccionados siguiendo criterios técnicos que favorecen la ejecución del

vuelo. En el Cuadro 4.1 se detalla la ubicación de cada punto de despegue.

Cuadro 4.1

Cuadro con los parámetros geográficos de los posibles puntos de despegue.

Punto Lat - Long Alt (m) Dh (m) Dv (m) Dt (m)
Ubinas - 16.386839°, - 70.855914° 3390 6400 2280 6793

Piscococha - 16.346577°, - 70.955531° 4500 6000 1170 6113
UB1 - 16.332013°, - 70.916924° 4830 2500 840 2637

Las abreviaturas usadas para el Cuadro 4.1 se señalan a continuación.
16El término sistema se usará indistintamente para referirse a la estación de recarga au-

tónoma, caso contrario se usará la denominación completa del sistema (ej. sistema fotovol-
taico).
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Punto = nombre referencial para el punto de despegue

Lat - Long = coordenadas geográficas del punto de despegue

Alt = altitud a la que se encuentra el punto (m.s.n.m.)

Dh = distancia horizontal del punto al cráter del volcán [m]

Dv = desnivel respecto a la cima del volcán [m]

Dt = distancia geométrica del punto al cráter del volcán [m]

También, en la Figura 4.2, se puede observar la ubicación de los posibles

puntos de despegue considerados para la misión.

Figura 4.2

Posibles puntos de despegue para el inicio de la misión del cuadricóptero.

Fuente: Google Earth

Ya que se busca optimizar el tiempo de vuelo, será conveniente seleccionar

el punto de despegue que permita un menor recorrido y, por consiguiente, un

menor consumo energético. Observando el Cuadro 4.1 y la Figura 4.2 se puede

determinar que el punto denominado UB1 es el más cercano al volcán, por

tanto, permite optimizar el tiempo y la trayectoria de vuelo.
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Ahora que se conoce el punto de despegue, es posible analizar el tiempo

de vuelo en función de la altura de este punto (4830 m.s.n.m.) y la altura del

volcán (5639 m.s.n.m.). Para esto se usa el software eCalc, en el cual se varía el

parámetro de altura y se toma nota del tiempo de vuelo medio resultante. En

la Figura 4.3 se observa una gráfica de estos parámetros, donde promediando

el tiempo de vuelo para cada altura se obtiene un valor de 21.8 minutos. Luego,

se estima la distancia que debe recorrer el dron hasta ir/retornar hacia/desde

el cráter para compararla con la distancia que puede recorrer el dron según

su autonomía. Para el presente caso, se calculó que la trayectoria de vuelo

requerida es de aproximadamente 17 km y la distancia dada por la autonomía

del dron es de 14.5 km, necesitando un tiempo de autonomía mínimo de 30

minutos para cumplir la misión.

Figura 4.3

Representación gráfica de la relación entre la altura y el tiempo de vuelo del

cuadricóptero.
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Para continuar con el análisis, se realiza una simulación del recorrido del

cuadricóptero hacia/desde el volcán Ubinas con la finalidad de determinar el

momento en que la energía del dron se agota y ya no puede continuar el vuelo.

En la Figura 4.4 se puede observar que antes de terminar la vuelta al cráter,

a los 15 minutos de haber iniciado la misión, el dron cuenta con tan sólo 25%

de batería. Esto implica que se debe buscar un momento antes de los quince

minutos de inicio del vuelo, para realizar la recarga de baterías.

Figura 4.4

Simulación del recorrido del cuadricóptero hacia/desde el volcán Ubinas con

el detalle del estado de carga de la batería y el tiempo de vuelo.

De lo último, también se puede determinar que el sistema de recarga deberá

estar ubicado en un punto intermedio entre el lugar de despegue y la cima del

volcán. Dado el peligro que representa para cualquier persona hallarse en esta

zona, se requiere que el sistema de recarga sea autónomo, es decir, que opere
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con la menor intervención humana posible. Además, se sabe que en la zona

de trabajo seleccionada no hay toma de energía eléctrica comercial, es por ello

que el sistema también debe contar con alimentación autónoma.

De estas especificaciones se pueden derivar los siguientes requerimientos

para el sistema.

• Poseer alimentación autónoma mediante un sistema fotovoltaico.

• Integrar un adaptador para la conexión autónoma de las baterías con el

sistema.

• Iniciar y controlar el proceso de recarga de manera automática.

• Cargar las baterías del dron para continuar con la ruta de vuelo progra-

mada.

• Permitir el monitoreo remoto del estado de la recarga.

4.5 Elección según antecedentes

Dados los requerimientos del sistema es posible comparar y seleccionar el

tipo de sistema de recarga más idóneo, de acuerdo a sus características y a

los recursos que se poseen para su desarrollo. Para ello es preciso guiarse de

los antecedentes de sistemas de recarga mostrados en la primera sección del

marco teórico del presente trabajo (Cuadro 4.2).

De acuerdo a la evaluación se seleccionó el desarrollo de un sistema de

recarga con base en el modelo de carga que usa pad conductor.
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Cuadro 4.2

Cuadro comparativo entre los tipos de sistema de recarga considerados en los

antecedentes.

Tipo de Sistema Magnéticoa Láserb Swapc Padd

Integración de sistema fotovoltaico 3 7 3 3

Implementar funcionamiento autónomo 3 7 7 3

Inicio de recarga automático 3 3 3 3

Tiempo de recarga óptimo 7 3 3 3

Monitoreo remoto de la recarga 3 3 3 3

Costo de diseño e implementación 3 7 7 3

Tiempo de diseño e implementación 3 7 7 3
a Carga mediante acoplamiento magnético b Carga láser c Cambio/Recarga de baterías
d Carga usando pad conductor

4.6 Diseño e implementación del sistema

Dado que cada requerimiento cumple una determinada función en el pro-

ceso de operación del sistema de recarga. Es conveniente agrupar los reque-

rimientos en bloques que permitan un desarrollo ordenado y secuencial del

diseño e implementación del sistema. Es por ello que se plantean los bloques

mostrados en la Figura 4.5.

Las variables que componen el sistema son las siguientes.

• Referencia: Valor de voltaje de carga requerido.

• Sensor: Detección de presencia del dron y medición del voltaje de carga.

• Salida: Voltaje de carga del cuadricóptero.

Las siguientes 3 secciones comprenderán el diseño detallado de cada uno

de los bloques mencionados.
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Figura 4.5

Diagrama de bloques general del sistema de recarga.

4.6.1 Alimentación del sistema de recarga

Debido a que en la zona donde se ubicará la estación de recarga no se cuenta

con toma de energía eléctrica comercial, se incorporará un sistema fotovoltaico

para proveer energía de manera autónoma. Los elementos que comprenden el

sistema son: el panel solar, el controlador de carga y la batería de acumulación

(Figura 4.6). Para este caso no se requerirá de un inversor ya que sólo se

trabajará con voltaje en corriente continua (DC).

Figura 4.6

Esquema referencial de composición de un sistema fotovoltaico.

Para dimensionar el sistema fotovoltaico es imprescindible conocer el con-
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sumo que representa la recarga de baterías, para ello se debe detallar los niveles

de voltaje y corriente con los que se trabajará.

El dron utiliza dos baterías LiPo de 6S (22.2 V) y 16000 mAh conectadas

en serie. Este arreglo hace posible obtener un voltaje equivalente a la suma

de los voltajes nominales de cada batería, es decir, 44.4 V que es equivalente

a un paquete de baterías de 12S y 16000 mAh. Para cargar este paquete de

baterías a 1C (aproximadamente en una hora) es necesario un cargador LiPo

que pueda proveer 16 A de corriente a 44.4 V. Con estos datos es posible hallar

la potencia de carga, haciendo uso de la ecuación,

Pcarga = Vcarga · Acarga , (4.1)

donde:

Pcarga = potencia de carga [W]

Vcarga = voltaje de carga [V]

Acarga = corriente de carga [A].

Reemplazando los datos se obtiene que,

P carga = 16 A · 44.4 V = 710.4 W ,

por tanto, la potencia del cargador requerido debe ser mayor a 710.4 W.

Considerando que estos poseen una eficiencia entre 85 - 93% y que se debe

buscar un valor comercial equivalente, se optó por un cargador de 1000 W

que soporte baterías de 12 celdas. El TP1430C de la marca Thunder Power
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RC (Figura 2.12) cumple con estas características y fue seleccionado para el

sistema de recarga [48]. Este cargador necesita un voltaje mínimo de 36 V para

poder cargar las baterías del dron.

Para determinar las características del sistema fotovoltaico, de manera que

pueda alimentar a la estación con la autonomía requerida, es necesario realizar

un dimensionamiento [49]. El procedimiento inicia con el cálculo de la energía

consumida por el cargador (el principal gestor de la energía de todo el sistema),

usando la ecuación,

Econsumida = Vcarga · Acarga · Tcarga , (4.2)

donde:

Econsumida = energía consumida por el cargador [Wh]

Vcarga = voltaje de carga [V]

Acarga = corriente de carga [A]

Tcarga = tiempo de carga [h].

Reemplazando según el requerimiento se tiene que,

Econsumida = 44.4 V · 16 A · 1 h ,

Econsumida = 710.4 Wh ≈ 720 Wh ,

Luego, se tiene que hallar el consumo que esto representa para el sistema

fotovoltaico, usando la siguiente relación,
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Consumo = Econsumida

Voperación
, (4.3)

donde:

Consumo = consumo con respecto al sistema fotovoltaico [Ah]

Voperación = voltaje de operación del sistema fotovoltaico [V].

Teniendo en consideración que se operará el sistema a 36 V se puede afirmar

que el consumo será,

Consumo = 720 Wh
36 V = 20 Ah ,

Siguiendo con el procedimiento, se debe calcular la capacidad de la batería

acumuladora mediante la siguiente expresión,

Cbatería = Consumo ·Nautonomía · Pdescarga , (4.4)

donde:

Cbatería = capacidad de la batería acumuladora [Ah]

Nautonomía = número de días de autonomía del sistema

Pdescarga = factor del porcentaje de descarga máxima de la batería acumuladora.

Ya que se usará baterías de ciclo profundo (Pdescarga = 2) y debido a que

no se necesita operación ininterrumpida del sistema por largos periodos de

tiempo, sólo se consideran dos días de autonomía. Por lo que la capacidad de

la batería acumuladora viene dada por,
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Cbatería = 20 Ah · 2 · 2 = 80 Ah ,

Luego de ello es necesario determinar las características del panel, estudian-

do la actividad solar del lugar. Para tal fin es posible guiarse de la información

que recolecta la NASA Surface meteorology and Solar Energy (NASA-SSE)

con sus satélites de observación [50]. Esta información se encuentra online17

y solicita el ingreso de las coordenadas de la ubicación que se desea estudiar.

A continuación se debe seleccionar el tipo de parámetro requerido, como por

ejemplo el promedio mensual de incidencia solar en una superficie horizontal.

La web muestra una tabla (Cuadro 4.3) en la que se observa que el peor mes

es Junio, que en promedio recibe sólo 5.17 horas pico de sol.

Cuadro 4.3

Promedio mensual de incidencia solar en una superficie horizontal.

La capacidad del panel viene dada por la siguiente expresión,

Cpanel = 1.5 · Econsumida

HSP
, (4.5)

17https://eosweb.larc.nasa.gov/cgi-bin/sse/grid.cgi?email=skip@
larc.nasa.gov
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donde:

Cpanel = capacidad del panel [W]

HSP = número de Horas Solar Pico [h].

Por lo tanto la capacidad del panel(es) debe ser de,

Cpanel = 1.5 · 720 Wh
5.17 h ≈ 208.9 W ,

El NASA-SSE también brinda una tabla con el parámetro OPT ANG (op-

timal angle) el cual indica el ángulo relativo a la horizontal donde el promedio

de radiación solar es máximo (Cuadro 4.4). De manera que al instalar el panel

solar se puedan obtener resultados óptimos de rendimiento.

Cuadro 4.4

Promedio mensual de radiación en una superficie inclinada que apunta al Ecua-

dor.

Por ello, se recomienda instalar el panel con 21.7° con respecto a la hori-

zontal.
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Finalmente, el controlador de carga solar debe cumplir el siguiente reque-

rimiento.

Capacidad mínima del controlador de carga > Máxima corriente de trabajo

Capacidad mínima del controlador de carga > 20 A

Luego de calcular todos los parámetros del sistema fotovoltaico es preciso

seleccionar el modelo comercial de cada uno de sus elementos, con la certeza de

que todos cumplan los requerimientos especificados. Para el caso del panel solar

se seleccionó el mostrado en la Figura 4.7, el cual es de tipo monocristalino

y posee una potencia de 80 W. Además provee un voltaje de 18.5 V y una

corriente de 4.35 A en el punto de máxima potencia [51].

Figura 4.7

Panel solar modelo SW 80 de la marca SolarWorld.

Fuente: SW 80 datasheet

Se sabe que al conectar los paneles en serie los voltajes de cada uno se adi-

cionan, por lo que al momento de conectar tres de estos se obtiene un voltaje de

55 V, suficiente para llegar al voltaje de operación del sistema (36 V). Además

de obtener una potencia de 240 W, que cumple con creces el valor de potencia
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calculado al momento de dimensionar el sistema fotovoltaico (ecuación 4.5).

Prosiguiendo con la elección de la batería, se tomó en cuenta aquellas con

un voltaje nominal de 12 V y una capacidad mayor o igual a 80 Ah. Siguiendo

este requerimiento, se escogió la batería mostrada en la Figura 4.8.

Figura 4.8

Batería solar modelo 31-Gel de 108 Ah de la marca Trojan.

Fuente: 31-Gel datasheet

Se requieren tres de estas baterías, dispuestas en serie, para llegar al voltaje

de operación seleccionado (36 V). Cada una posee una capacidad de 108 Ah, lo

que permite la operación del sistema de recarga cuatro veces consecutivas [52].

Se conoce que la capacidad mínima del controlador de carga solar debe ser

mayor a 20 A. Según ello, se eligió uno que trabaje a 35 A (Figura 4.9), de

manera que se tenga un margen adecuado para la operación del equipo [53].

Los controladores tipo MPPT operan según lo mostrado en la Figura 4.10.

Para cargar la batería acumuladora a voltaje constante, un convertidor DC-DC

Buck-Boost es impulsado por un pulso cuadrado generado desde el microcon-

trolador. Si el voltaje de carga de salida a la batería es menor que el voltaje

especificado, entonces el ciclo de trabajo se incrementa por el microcontrola-
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Figura 4.9

Controlador de carga solar modelo MPPT 150/35 de la marca Victron Energy.

Fuente: emarineinc.com

dor para elevar la tensión de salida y viceversa. El microcontrolador detecta

el voltaje de salida del panel solar a través de la vía A. Esta muestra se usa

para determinar si el sistema MPPT debe suministrar corriente de carga a

la batería o no. La retroalimentación desde la entrada de la batería recibida

a través de la trayectoria de realimentación B se utiliza para personalizar el

ciclo de trabajo del impulso generado desde el microcontrolador de tal manera

que el sistema obtiene la máxima potencia posible desde el panel PV para

suministrar la batería.

Figura 4.10

Diagrama de bloques del controlador de carga solar.

En resumen, el sistema fotovoltaico estará compuesto principalmente por
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los siguientes elementos.

• (03) paneles solares de 12 V dispuestos en serie.

• (01) controlador de carga solar de 35 A.

• (03) baterías acumuladoras de 12 V dispuestas en serie.

Para implementar el sistema fotovoltaico se debe seguir el esquema de ins-

talación mostrado en la Figura 4.11.

Figura 4.11

Diagrama de conexión del sistema fotovoltaico.

Siguiendo el esquema, se conectan los tres paneles en serie como se observa

en la Figura 4.12a. Para comprobar que el voltaje resultante es la adición de los

voltajes individuales de cada panel, se realiza una medición con un multímetro,

la cual muestra que la tensión de salida es de 64 V (Figura 4.12b).

Si bien es habitual mencionar que cada panel es de 12 V, este es sólo un

valor referencial del voltaje que pueden proveer. Al medir los tres paneles en

serie se obtiene un voltaje mucho mayor que 36 V, ya que cada panel SW80
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Figura 4.12

Conexión en serie de los paneles solares usados para el sistema fotovoltaico.

(a)

Paneles conectados en serie

(b)

Medición de voltaje de los paneles

puede llegar a proveer hasta 22.5 V en circuito abierto [51]. Esto quiere decir

que dicho arreglo de paneles puede brindar hasta 67.5 V en un día soleado,

como aquel en el que se hicieron las pruebas.

De igual manera se procede a conectar las baterías en serie y se mide el

voltaje entre los extremos. El voltaje que resulta de la medición es de 38.07 V,

esto denota que las baterías no se encuentran completamente cargadas, caso

contrario el voltaje medido superaría los 42 V [52].

Finalmente, se conecta el arreglo de paneles y de baterías al controlador

de carga en los bornes correspondientes. El controlador posee tres indicadores

LED que corresponden a las etapas de recarga de las baterías acumuladoras. Al

momento de comenzar la recarga se enciende el indicador Bulk (Figura 4.13),

luego de un determinado tiempo pasan a la etapa Absorption y después a Float,

donde el controlador se encarga de mantener la batería cargada [53].

En la Figura 4.14 se puede observar el sistema fotovoltaico que se utilizará
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Figura 4.13

Controlador de carga inicia proceso de carga en modo Bulk.

para alimentar el sistema de recarga.

Figura 4.14

Sistema fotovoltaico que sirve como alimentación para la estación de recarga.

Este sistema brinda alimentación de 36 V al cargador del sistema de recarga

y posibilita la operación del sistema de recarga por 4 veces consecutivas.
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4.6.2 Sistema de recarga en tierra

La función principal de este bloque es recargar las baterías del dron. Para

ello incorpora tanto elementos de recarga como elementos de control (Figura

4.15).

Figura 4.15

Diagrama de bloques del sistema de recarga en tierra.

Como se mencionó anteriormente, el cargador seleccionado es el TP1430C

y estará alimentado con los 36 V que brinda la salida del sistema solar (Figu-

ra 4.11). El cargador TP1430C posee un controlador que permite la carga de

baterías LiPo en Corriente Constante/Voltaje Constante. Según la Figura 4.16,

el cargador mantendrá la corriente constante hasta que la batería llegue a su

voltaje pico (4.2 V por celda), luego mantendrá ese voltaje mientras reduce la

corriente.

El cargador se conectará a una plataforma o pad de material conductor que

permitirá el aterrizaje del dron y servirá de puente eléctrico entre el cargador

(en tierra) y las baterías del dron (a bordo) a través de una interfaz de contacto

eléctrico. La plataforma conductora se compone de una lámina de cobre con
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Figura 4.16

Diagrama de bloques del controlador TP1430C.

medidas 1 m × 1 m × 0.80 mm, con recubrimiento de plata para mejorar la

conductividad y obtener un mejor rendimiento en el proceso de recarga. La

superficie de la plataforma, a su vez, habilita una zona de aterrizaje de área

propicia para el dron (Figura 4.17). La lámina es dividida en dos partes de

igual superficie, las cuales son polarizadas con las cargas positiva y negativa

provenientes del cargador.

Para la construcción de la plataforma conductora, se debe fijar ambas lá-

minas en una base de madera. Esto se puede realizar con tornillos, de manera

que luego estos sirvan para polarizar cada una de las placas metálicas (Figura

4.18).

Continuando con el análisis del bloque correspondiente al cargador LiPo.

Se sabe que este tipo de cargadores requiere de ser configurado manualmente
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Figura 4.17

Medidas de la plataforma conductora.

para que pueda iniciar el proceso de recarga, por lo que se diseñó un circui-

to para que este inicio sea automatizado. La finalidad de ello es contribuir al

funcionamiento autónomo del sistema de recarga, de manera que cuando el

dron aterrice en la plataforma el cargador inicie el proceso de recarga auto-

máticamente. Para lograr esto se debe conocer cuál es el procedimiento que se

ejecuta en el cargador para que inicie la recarga, así como la forma de poder

intervenir ese procedimiento. Existen dos formas de intervenir el procedimien-

to, actuando directamente sobre el firmware/software del cargador a través

de alguna interfaz de comunicación habilitada o irrumpir en el hardware para

insertar los comandos manuales usando un dispositivo digital, como un em-

bebido basado en un microcontrolador. Ya que este cargador y la mayoría de

los que existen en el mercado no poseen la primera opción habilitada, se optó
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Figura 4.18

Plataforma conductora compuesta de dos láminas metálicas atornilladas a una

base de madera.

por la segunda opción, la cual requiere de hackear el hardware del cargador

para insertar los comandos de configuración. Ya que el cargador posee una

interfaz de configuración manual a través de un teclado basado en pulsadores

(Figura 4.19) es posible conectar el puerto del teclado a los pines de salida de

un microcontrolador para mandar pulsos digitales y controlar las funciones del

cargador, simulando el accionar de un usuario al presionar/soltar los botones.

El proceso de inicio se muestra en la Figura 4.20. Luego de encender el

cargador, es decir, luego de alimentarlo, en la pantalla LCD se muestra el

modo de carga CHARGE, la corriente de carga 2.0A y el voltaje nominal de

la batería 11.1V(3S). Estos son los valores por defecto, así que deben ser

cambiados con los valores requeridos, los cuales se quedarán grabados en la

memoria del cargador. Esto se realiza usando las teclas DEC e INC para dis-

minuir o aumentar el valor del parámetro. Luego se presiona y suelta START

para ingresar el valor. Una vez configurado los parámetros de carga (modo,
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Figura 4.19

Tipo de teclado usado en el cargador LiPo.

Fuente: stak.com

corriente y voltaje) se presiona por 3 segundos la tecla START, se suelta y se

espera que el cargador reconozca la batería. Si el proceso es exitoso se solici-

tará presionar/soltar otra vez la tecla START para confirmar el comienzo de

la recarga. Ya en el proceso de carga, en la pantalla se muestran indicadores

de tiempo y capacidad cargada.

Las pruebas de inicio de recarga automática se realizaron con el cargador

modelo QUATTRO B6 AC de la marca SKYRC. Para ello se abrió la cubierta

del cargador, se localizó las salidas del teclado y se desconectó el mismo para

incorporar nuestra propia interfaz (Figura 4.21a). Esta interfaz está compuesta

por 5 cables tipo jumper conectados a las salidas digitales de una placa de

desarrollo Arduino MEGA (Figura 4.21b), la cual se conecta vía USB a una

PC para uso del monitor serial (Figura 4.22).

Cada tecleo (presionar/soltar) en el cargador se puede interpretar como

un cambio de estado lógico (0 a 1), por lo que se puede programar la placa
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Figura 4.20

Pasos para el inicio de la recarga de baterías LiPo.

Fuente: Manual del cargador QUATTRO B6 AC

de desarrollo para que al insertar un carácter en el monitor serial del IDE

de Arduino se accione uno de los cuatro botones del cargador, logrando una

control digital remoto de la configuración del cargador.

Para ello se cargó el programa del Anexo C en el Arduino, que permite el

control de las funciones del cargador usando el teclado de una PC de manera

que cada tecla acciona un botón o función correspondiente en el cargador. Ya

que ahora se tiene el control del cargador mediante una placa de desarrollo

(Arduino), es posible programar la placa para que ejecute una rutina de inicio

de recarga automática. Esta rutina debe ser activada luego de que el dron

se encuentre aterrizado y con las baterías conectadas a la plataforma con la

polaridad correcta, ya que de otra manera el inicio de recarga sería fallido.
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Figura 4.21

Conexión del Arduino con el cargador LiPo.

(a)

Interfaz del teclado del cargador LiPo

(b)

Salidas conectadas al cargador

Afortunadamente, el cargador ya cuenta con una lógica incorporada en su

sistema que corrobora si la polaridad de la batería conectada es congruente,

por lo que sólo se debe procurar que las baterías se conecten correctamente a la

plataforma (pad conductor). Para la detección del aterrizaje del dron se hace

uso de un sensor de fuerza como el mostrado en la Figura 4.23a. Este posee

una sensibilidad de 0.1–100 Newtons que equivale a la detección de pesos desde

100 g hasta 10 kg y puede trabajar en temperaturas de -30 a +70° [54]. Para

poner en funcionamiento este sensor sólo es necesario conectarlo a la entrada

de un ADC con una resistencia pull down, como se observa en el circuito de la

Figura 4.23b.

Se debe colocar el sensor en el pad conductor de manera que cuando el

dron aterrice, la fuerza ejercida por su peso active el sensor y autorice el inicio

de la recarga (Figura 4.24).
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Figura 4.22

(De izquierda a derecha) PC conectada por el puerto USB con el Arduino

MEGA cuyas salidas digitales programables se encuentran conectadas a la

salida del teclado del cargador LiPo.

Luego, se debe establecer una manera de comprobar el nivel de la recarga

para finalizar el proceso cuando las baterías se encuentren cargadas. Para ello

se debe realizar una lectura del voltaje de las baterías para determinar el

estado de carga o State Of Charge (SOC) de las mismas. Se conoce que el

nivel máximo de voltaje en una batería LiPo es de 4.2 V por celda, es decir,

para el caso de las dos baterías de 6S utilizadas en serie el voltaje de carga

final debe ser de 44.4 V. Para la medición del voltaje sólo basta utilizar un

circuito divisor de tensión como el mostrado en la Figura 4.25).

El valor de las resistencias del circuito sigue la siguiente relación,

Vout = Vin ·
R2

R1 +R2

Siendo el voltaje de entrada (Vin) de 44.4 V y buscando que el voltaje de

salida (Vout) no supere los 5 V (máximo voltaje medible para el ADC) las
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Figura 4.23

Sensor de fuerza modelo FSR 406 usado para la detección del aterrizaje del

dron en la plataforma de recarga.

(a)

Sensor de fuerza FSR 406

(b)

Circuito para FSR 406

resistencias R1 y R2 pueden ser de 30 kΩ y 3.3 kΩ respectivamente. Según la

siguiente fórmula,

Pdisipada = V 2
in

R1 +R2
,

las resistencias disipan una potencia de 0.0592 W cada una, por lo que al

momento de seleccionarlas se consideró la empaquetadura SMD 1206. Ya que

se tiene la lectura del voltaje de las baterías, se puede conocer el momento en

el que estas se encuentran cargadas lo cual resulta en la finalización del proceso

de recarga.

Los bloques del sistema de control de recarga se puede observar en la Figura
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Figura 4.24

Sensor de fuerza colocado para detectar el aterrizaje del dron en la plataforma.

4.26. Donde se muestra que el microcontrolador ATmega328 es el que realiza

la labor de programar el cargador a través de la Interfaz Botón, dependiendo

del valor de las variables de entrada (Sensor de Fuerza y Sensor de Voltaje).

Estas variables permiten reconocer dos parámetros, el aterrizaje del dron y el

estado de la recarga. De igual manera, los contactos ubicados en el cuadricóp-

tero permiten el reconocimiento de las baterías y su polaridad por parte del

cargador. Por medio de estos contacto también es posible conocer si el dron

aterrizó y si recargó sus baterías.

Todo el proceso, desde la detección del dron hasta la finalización de la

recarga, se puede observar en el flujo de la Figura 4.27. Toda esta lógica de

control del sistema de recarga puede ser fácilmente implementada y ejecutada

por un sistema embebido basado en un microcontrolador. Dadas las exigencias
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Figura 4.25

Circuito divisor de tensión para la medición del voltaje de las baterías.

Figura 4.26

Diagrama de flujo de inicio y finalización del proceso de recarga.

propias del sistema se optó por usar el microcontrolador ATmega328 y se

usó como base de diseño la placa de desarrollo Arduino PRO. El diagrama

esquemático de la tarjeta de control diseñada se puede observar en la Figura E.1

mostrada en el Anexo E. El circuito del sensor de detección de aterrizaje y el de

medición de voltaje se muestran en la parte superior derecha del esquemático

y están etiquetados como S_UNO y S_DOS respectivamente.
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Figura 4.27

Diagrama de flujo de inicio y finalización del proceso de recarga.
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La placa de circuito impreso (PCB) del sistema de control de recarga se

muestra en la Figura 4.28. Esta tarjeta mide 76.2 × 38.1 mm, funciona a 5 V y

se programa a través del puerto ISP. Puede ser alimentada por una fuente DC

de 5 a 12 V o una batería LiPo de 7.4 V. Los puertos de los sensores se pueden

observar en la parte inferior central de la placa y están etiquetados como S1 y

S2.

Figura 4.28

PCB de la tarjeta de control.

En la Figura 4.29 se puede observar el modelo de placa del sistema embe-

bido.

Cabe destacar que el sistema embebido también posee conectividad a in-

ternet a través de la red GPRS, usando un módulo basado en el chip SIM800L.

Esta conectividad hace posible el monitoreo del estado de la recarga a través

de la transmisión del voltaje de las baterías medido, así como el envío de aler-

tas o avisos relacionados a la activación y desactivación de los sensores. Esto

se visualiza a través de una plataforma online gratuita que almacena y grafica
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Figura 4.29

Modelo de placa del sistema embebido diseñado para el control y monitoreo

de la recarga.

(a)

Parte superior de la placa

(b)

Parte inferior de la placa

datos enviados con protocolo REST.

Una vez implementado el embebido se debe cargar el código mostrado en

el Anexo D. Luego de implementar el control de recarga se debe conectar la

plataforma conductora con el cargador, haciendo uso de cables con conectores

tipo ojal (lado de plataforma) por un extremo, y por el otro con conectores

tipo banana (lado del cargador).

Finalmente, es posible realizar una prueba de inicio de recarga automático

para corroborar que el funcionamiento del sistema de control de recarga. Para

ello se debe conectar el sistema de control de recarga con las demás etapas

implementadas hasta el momento (Figura 4.31).

Luego de la implementación, para probar el funcionamiento del sensor de

fuerza se ejecuta presión sobre la plataforma conductora y se visualiza las

lecturas en la PC (Figura 4.32). Sin embargo, para conocer el valor límite de
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Figura 4.30

Conexión entre el cargador y la plataforma conductora.

lectura que se debe configurar para que el sistema de control active el inicio de

la recarga, se simula el aterrizaje del dron en la plataforma y se toma nota de

los valores medidos por el sensor. Luego de varias pruebas se considera el menor

valor medido como el valor de activación, ya que no se requiere de demasiada

precisión por el motivo de que sólo se desea detectar si el dron aterrizó o no

(ON/OFF).

Cabe señalar que las presentes pruebas de detección de aterrizaje y las fu-

turas pruebas de recarga mostradas más adelante, fueron realizadas empleando

un cuadricóptero modelo F450. Esto se debe a que, en el marco del proyec-

to del que se desprende este trabajo18, el cuadricóptero con chasis T960 se

encontraba en pleno desarrollo.

18Proyecto Monitoreo de volcanes usando vehículos aéreos no tripulados detallado en el
Capítulo I.
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Figura 4.31

Conexión del control de recarga a la plataforma conductora.

Figura 4.32

Lecturas del sensor de fuerza usando el sistema de control de recarga.
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4.6.3 Sistema de recarga a bordo

El sistema de recarga a bordo posee dos funciones, primero la de asegurar

el aterrizaje sobre la plataforma conductora y segundo la de acoplar o adaptar

las baterías del dron, para que puedan ser conectadas a la plataforma a través

de contactos eléctricos en las patas del cuadricóptero (Figura 4.33).

Figura 4.33

Elementos del sistema de recarga a bordo del cuadricóptero.

Analizando la primera función, se conoce que el autopiloto adquiere el pa-

rámetro de posicionamiento horizontal del módulo GPS19. Este módulo posee

una precisión de 2.5 m con un error circular probable (CEP) de 50%, es decir,

existe un 50% de probabilidad que el dron aterrice en un círculo de 2.5 m de

radio con un nivel de señal de -130 dBm y un conteo mayor a 6 satélites. De

esto puede determinarse que si se desea aterrizar el dron en una plataforma

cuadrada, esta debería tener una superficie mayor a 6 metros cuadrados. Sin
19Global Positioning System
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considerar que se pueden presentar errores de posicionamiento por interferencia

electromagnética, baja señal de recepción GPS o conteo reducido de satélites.

Este nivel de precisión no es el óptimo para la aplicación requerida, debido

a la gran dimensión que debería tener la plataforma conductora y la precisión

en el punto de aterrizaje. Es por ello que se planteó reducir el nivel de incerti-

dumbre haciendo uso del módulo IR-LOCK, de la empresa de mismo nombre,

el cual está basado en el sensor de visión Pixy (Figura 4.34). El sensor Pixy

tiene modificado el filtro y el lente de la cámara para detectar emisiones de luz

infrarroja (IR). Con eso puede rastrear (tracking) emisores o marcadores IR,

para lograr una mayor precisión en la detección del punto de aterrizaje [55].

Figura 4.34

Elementos que componen el módulo de aterrizaje de precisión IR-LOCK.

(a)

Marcador infrarrojo MarkOne

(b)

Sensor de visión Pixy

Luego de detectar el punto de aterrizaje, el sensor Pixy se comunica con el

autopiloto (Pixhawk), mediante el cual se logra controlar la posición/orienta-

ción con la finalidad de que aterrice en el punto detectado. En el diagrama de

la Figura 4.35, se observan los protocolos que se utilizan para la comunicación
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entre el IR-Lock con el Pixhawk.

Figura 4.35

Comunicación entre el sensor Pixy y el autopiloto Pixhawk.

Para la conexión entre el sensor Pixy y el autopiloto Pixhawk se utiliza el

puerto I2C, mediante el cual también se alimenta al sensor (Figura 4.36).

La manera apropiada de colocar el sensor de visión se observa en la Figu-
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Figura 4.36

Conexión entre el sensor Pixy y el autopiloto Pixhawk.

ra 4.37a, para ello fue necesario diseñar una pieza para fijar la cámara Pixy.

El lente de la cámara debe observarse según lo mostrado en la Figura 4.37b).

Figura 4.37

Colocación de la cámara Pixy en el cuadricóptero.

(a)

Pieza soporte

(b)

Orientación del sensor

Cabe resaltar que el uso de este módulo no reemplaza la función del GPS,

sino mas bien se puede decir que la complementa. Esto se debe a que para ubi-

carse horizontalmente sobre el punto de aterrizaje programado, se usa el GPS,

pero luego de que el dron se encuentra sobre marcador infrarrojo (punto de

aterrizaje) el sensor Pixy se comunica con el autopiloto para aterrizar el dron
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en el punto detectado. La altura máxima en la que el sensor puede detectar el

marcador infrarrojo es de 19.8 metros, cuando el sensor se encuentra perpen-

dicular al marcador [56]. Para calcular la distancia de detección en distintos

escenarios se puede observar la Figura 4.38.

Figura 4.38

Gráficas de las distancias de detección del marcador infrarrojo.

(a)

Detección cartesiana

(b)

Detección angular

Fuente: IR-LOCK

En nuestro caso, el marcador infrarrojo debe colocarse en la parte central

de la plataforma conductora (Figura 4.39). De manera que el dron aterrice con

cada una de sus patas conectadas a una polaridad distinta de la plataforma.

Una vez instalado el módulo IR-Lock, se procede con la adaptación de ba-

terías para su conexión a la plataforma conductora en el momento que el dron

aterriza. Esto comprende habilitar el acceso a las baterías desde la placa de
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Figura 4.39

Ubicación del marcador infrarrojo en la plataforma conductora.

montaje20 y colocar pines conductores en las patas del dron que pueda conec-

tarse a este acceso. Para habilitar el acceso a las baterías se utilizan arneses

tipo serie y paralelo (Figura 4.40), según la disposición en que se encuentren

estas.

Figura 4.40

Tipos de arnés utilizados para la conexión de baterías LiPo.

(a)

Arnés tipo serie

(b)

Arnés tipo paralelo

Fuente: hobbyking.com
20Pieza que se encuentra al centro del chasis de un dron tipo multirrotor, donde común-

mente se coloca el autopiloto, las baterías y otros dispositivos electrónicos.
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Para el caso particular de tener dos baterías dispuestas en serie, se requiere

de dos arneses, uno tipo serie y otro paralelo. El arnés tipo serie irá conectado

a las baterías, la salida de este arnés se conecta a otro de tipo paralelo, que

a su vez irá conectado tanto a la tarjeta de distribución de potencia (PDB)

como a los pines colocados en las patas del dron (Figura 4.41).

Figura 4.41

Conexión de los arneses para el acceso a las baterías.

Luego de conectados los arneses, debe corroborarse que las conexiones eléc-

tricas a bordo del cuadricóptero queden como se muestra en la Figura 4.42.

Donde también se observa que cada pata del dron habilita un medio para la

recarga de las baterías.

Figura 4.42

Diagrama de conexión eléctrica a bordo del cuadricóptero.
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Para habilitar la recarga por medio de las patas del dron, se escogió como

medio de contacto un arreglo de 6 pines con resorte interno (Figura 4.43). Cada

uno de estos pines soporta 2 A, lo que permite una conducción de corriente

total de 12 A.

Figura 4.43

Arreglo de pines con resorte utilizados para la conexión entre la plataforma y

las baterías.

Fuente: mouser.pe

Estos pines se colocan en las patas del dron de manera que el resorte se

contraiga y ejerza presión sobre la plataforma conductora luego de que el dron

aterriza (Figura 4.44). Esto permite un mejor contacto entre la plataforma y

el conector de manera que se asegure la conexión para la recarga.

Con esto finalmente se logra concluir el diseño e implementación de las

etapas, ahora sólo falta integrar todo el sistema.

4.7 Integración del sistema

Ya que en las secciones anteriores se desarrolló cada una de las tres etapas

que comprende el sistema, para integrar cada una de estas partes es preciso
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Figura 4.44

Pines con resorte sujetos a las patas del dron para habilitar la recarga de las

baterías haciendo contacto con la plataforma conductora.

guiarse del esquema mostrado en la Figura 4.45.

∗ ∗ ∗

Resumiendo, en este capítulo se expuso el diseño e implementación del

sistema de recarga. Para ello se dividió el sistema en tres bloques: alimentación,

sistema de recarga en tierra y sistema de recarga a bordo. Cada una de estas

etapas fue desarrollada a lo largo del capítulo, mostrando los cálculos para el

diseño y los pasos para la implementación.

A continuación, en el Capítulo V, se mostrarán los resultados de las pruebas

realizadas con el sistema implementado.
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Figura 4.45

Esquema para la implementación del sistema completo.
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Capítulo V

RESULTADOS

El análisis de resultados se basó en pruebas realizadas al sistema de recarga

que se muestra en la Figura 6.1.

Figura 6.1

Sistema de recarga implementado para pruebas.

Se realizaron diversas pruebas del sistema de recarga, con la finalidad de

conocer el comportamiento de cada una de las etapas y realizar observaciones

para futuras mejoras.
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6.1 Autonomía energética

Para estas pruebas se consideró el sistema fotovoltaico mostrado en la Fi-

gura 4.14. Se demostró que este sistema brinda suficiente energía como para

operar el sistema de recarga por 4 veces consecutivas sin necesidad de utilizar

energía solar. Esto ratifica que el cuadricóptero que se encuentra en desarrollo

(Figura2.9), que posee dos baterías de 6S y 16000 mAh en serie, puede vo-

lar y recargarse hasta por 4 veces sin interrumpir extensamente la misión que

realiza.

Aunque si se considera la recarga del cuadricóptero de la Figura 6.1, que

posee una batería LiPo de 3S y 2600 mAh, brinda más de una veintena de

recargas. Cabe resaltar que la ventaja principal de este sistema fotovoltaico

se encuentra en la capacidad de las baterías acumuladoras que se utilizaron

(108 Ah).

6.2 Precisión en el aterrizaje

En este punto se realizaron tanto pruebas de aterrizaje mediante GPS,

como a través del módulo de aterrizaje de precisión mostrado en la Figura 4.34.

En ese sentido, se destaca que al momento de ejecutar vuelos autónomos en

las instalaciones del ROJ, la precisión en el punto de aterrizaje programado

fue de 1–2 metros. Nivel de precisión lo suficiente bajo como para optar por

la utilización del módulo de aterrizaje con sensor de visión, que brinda una

precisión de 5–30 cm.

120



6.3 Tiempo de recarga

Dentro de las pruebas de recarga, se midió el tiempo que demoraba el

proceso para recargar la batería del cuadricóptero F450. Luego de una serie

de ensayos se determinó que el tiempo promedio de recarga es de 52 minutos,

cuando la batería se encuentra a menos del 30% de capacidad. Cabe señalar

que esto puede disminuirse notablemente si se aumenta la corriente de carga

de 1C a 2C, para el presente caso esto equivaldría a recargar las baterías

aproximadamente en la mitad de tiempo.

6.4 Respuesta del sistema de control

En cuanto al sistema de control, se puede afirmar que el proceso configurado

en el embebido posibilitó la lectura correcta del sensor de fuerza (detección de

aterrizaje) y del sensor de voltaje (monitoreo de estado de recarga). Además,

no se presentó ningún error ejecutando el proceso automatizado de inicio de

recarga, es decir, la configuración del cargador mostrada en la Figura 6.2 se

efectúa automáticamente sin inconvenientes.

Figura 6.2

Proceso de inicio de recarga del cargador LiPo.

(a)

Paso 1

(b)

Paso 2

(c)

Paso 3
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6.5 Monitoreo de recarga

Para el monitoreo de recarga se usa principalmente los datos obtenidos del

sensor de voltaje conectado al sistema embebido. Estos datos se observan en

la Figura 6.3 y fueron adquiridos cada 1000 ms, el muestreo culmina cuando

el valor de la lectura alcanza el nivel de voltaje máximo de carga de la batería

(12.6 V, para el ejemplo).

Figura 6.3

Monitoreo del voltaje de carga de la batería.

∗ ∗ ∗

Resumiendo, en este capítulo se expuso los resultados de las pruebas reali-

zadas al sistema de recarga implementado.

A continuación, en el Capítulo VI, se contrastan los resultados con las
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hipótesis planteadas para finalmente dar lugar a las conclusiones del trabajo

de investigación.
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Capítulo VI

DISCUSIÓN

7.1 Comparación de resultados

Luego de exponer los resultados de las pruebas en el capítulo precedente, se

puede realizar una comparación de los resultados considerando los siguientes

criterios.

• Confirmación de hipótesis.

• Cumplimiento de objetivos.

• Corroboración de antecedentes.

Durante el desarrollo del diseño e implementación del sistema, se conside-

raron las variables de investigación formuladas en el Capítulo III. Cada una

de estas variables se utilizó dentro del desarrollo de las tres etapas que com-

prende el sistema de recarga. Según lo mostrado en los resultados, el sistema

de recarga funcionó correctamente y se logró recargar las baterías del dron de

manera autónoma en un lapso de tiempo que no sobrepasa los 60 minutos. De

ello se puede determinar que la hipótesis planteada se cumple.
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Dentro de los objetivos específicos, propuestos en el Capítulo I, se observa

que cada uno se relaciona directamente con el objetivo general. Al desarrollar

cada uno de ellos, se pudo establecer parámetros óptimos para la utilización

del sistema en la misión de monitoreo del volcán Ubinas.

El análisis detallado de los antecedentes de estudio, facilitó las considera-

ciones para el diseño del sistema. Sin embargo, resultó frecuente no encontrar

información suficiente acerca de la implementación de los sistemas en la do-

cumentación de los antecedentes. Esto no resulta extraño por el alto interés

comercial de patentar un sistema de recarga para drones en la actualidad.

A su vez, las pruebas de vuelo autónomo y la incorporación del módu-

lo de aterrizaje de precisión significaron un gran aporte al proyecto, ya que

se pudo conocer el comportamiento de vuelo del cuadricóptero así como las

configuraciones y calibraciones que se deben realizar para su operación.

Además, la implementación del sistema fotovoltaico hizo notar una com-

plejidad para su instalación en las inmediaciones del volcán esencialmente por

el tamaño y peso de los equipos, situación no observada en los antecedentes

debido al requisito de poseer acceso a energía eléctrica comercial. Por otro lado,

para la implementación de la plataforma conductora, se recalca que se usaron

materiales de fácil acceso debido a los alcances propios del presente proyec-

to. Esto posee la ventaja de facilitar y agilizar la implementación del sistema,

pero también denota un brecha con los desarrollos anteriores, ya que muchos

de ellos presentan acabados de fábrica. De todas formas, la implementación

125



accesible del sistema equivale a un bajo costo de fabricación, lo que resulta un

beneficio para el proyecto.

7.2 Conclusiones y recomendaciones

Luego de determinar que se cumplió la hipótesis y que se alcanzaron los

objetivos propuestos, se finaliza la investigación manifestando las siguientes

conclusiones y recomendaciones.

• La presente investigación determina que es posible recargar las baterías

de un cuadricóptero de manera autónoma en un lapso menor a 1 hora,

con la finalidad de permitir que se complete la misión de monitoreo en el

volcán Ubinas. Esto se realiza con un sistema de recarga que incorpora

alimentación autónoma, aterrizaje de precisión y control de recarga.

• La utilización del sistema de recarga en el contexto geográfico del vol-

cán Ubinas planteó un desafió poco estudiado hasta el momento, lo que

resultó en una mayor exigencia para el diseño e implementación del sis-

tema. En base a ello, este trabajo propone consideraciones que pueden

ser utilizadas posteriormente para misiones con exigencias similares.

• Existe una notoria desventaja en el tiempo de recarga, comparado con los

sistemas de recarga láser y por swap, aunque para el presente proyecto

esto no fue crítico. Sin embargo, para futuras investigaciones, se debe

analizar el tiempo de recarga óptimo requerido para el desarrollo de la

misión.
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• A manera de recomendación, a futuro se debe considerar la incorporación

de una estructura protectora automatizada para brindar seguridad a los

equipos. Principalmente para salvaguardar la integridad de los equipos

del desgaste ocasionado por el medio ambiente o por el impacto de una

roca proveniente del volcán.
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Anexo A

Matriz de consistencia

Por motivos de espacio el diagrama se encuentra en la siguiente página.
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Cuadro A.1

Matriz de consistencia
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Anexo B

Análisis de campo

Se hizo para determinar varios parámetros de fabricación, configuración

y operación de dichas aeronaves. La distancia de vuelo al cráter del volcán

Ubinas y el desnivel de elevación fue el parámetro de mayor importancia en la

selección de la zona de despegue.

B.1 Introducción

El siguiente informe resume el proceso de análisis de la topología del volcán

Ubinas, las posibles ubicaciones, los parámetros de importancia para la selec-

ción de la zona de despegue y las condiciones climáticas. También se analiza

la zona de prueba inicial de los Sistemas Aéreos No Tripulados (SANT), que

es la quebrada de Jicamarca junto a las instalaciones del Radio Observatorio.

Las decisiones tomadas en este proceso fueran conservativas para mitigar el

riesgo de sobre-dimensionar el sistema. Si bien la meta deseada es poder operar

el sistema desde una zona poblada y lejos del cráter del volcán, inicialmente

optamos por reducir las demandas en las aeronaves para obtener un prototipo
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inicial operativo. Con este prototipo podemos evaluar rendimiento, expecta-

tivas realistas y cambios necesarios al sistema para facilitar su operación de

manera más remota y autónoma.

B.2 Topología

Para evaluar inicialmente los parámetros de vuelo y las opciones para la

zona de despegue, se utilizó un mapa topográfico del volcán Ubinas hecho

por el Instituto Geofísico del Perú. El archivo inicial se encontraba en formato

Matlab, un software de análisis matemático. La licencia es bastante costosa, así

que se convirtió las coordenadas a formato NumPy. La combinación de software

de uso libre con Python como lenguaje de programación, la librería NumPy

para datos científicos y MatplotLib para graficar en 2D y 3D permitieron una

versión gratuita alternativa a Matlab.

Las coordenadas del mapa están en el sistema de coordenadas universal

transversal de Mercator (Universal Transverse Mercator - UTM). Estas coor-

denadas en lugar de usar latitud y longitud, se expresan en metros únicamente

al nivel del mar, que es la base de la proyección del elipsoide de referencia.

Tiene como ventajas que la dirección, orientación y forma no se perturban

en ubicaciones cercanas al ecuador. Transformaciones entre latitud/longitud y

UTM es posible en ambas direcciones.

Los datos del mapa tienen una resolución espacial de 25 metros en el eje x

(UTM Easting) y 50 metros en el eje y (UTM Northing). El ploteo en 3D dio
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el resultado en la Figura B.1.

Figura B.1

Mapa Topológico de Ubinas, en coordenadas UTM

B.3 Ubicaciones

La ubicación de despegue de las aeronaves afecta directamente el rendi-

miento de los sistemas. El parámetro de mayor importancia es la altitud de la

ubicación, ya que define la distancia vertical que la aeronave necesita ascender

de acuerdo al desnivel del punto de partida con respecto de la cima del volcán,

ubicada a 5670 msnm.

Se consideraron tres sitios desde donde se podría hacer las pruebas y/o

despegar. Con respecto a transporte, en todos estos sitios hay carretera o

trocha, de modo que un vehículo 4x4 puede llegar sin problemas.

Los datos y fotografías de dichas ubicaciones se presentan a continuación,
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comenzando con el Cuadro B.1 con información del volcán Ubinas.

Nombre Longitud Longitud Altitud
Cráter Volcán Ubinas -16.345445 ◦ -70.897505 ◦ 5670 msnm

Cuadro B.1

Datos del Volcán Ubinas

Las ubicaciones de las 3 zonas susceptibles de servir para despegue y/o

pruebas se presentan a continuación en el Cuadro B.2.

# Nombre Longitud y Lon-
gitud

Altitud Distancia Hori-
zontal al Cráter

Desnivel respecto
a la cima

Observaciones

1 Pueblo de Ubinas -16.386839◦,
-70.855914◦

3390 m 6.4 km 2280 m Hay electricidad
y servicios (aloja-
miento, teléfono,
internet, restau-
rante, etc). El
pueblo queda en
un estrecho valle;
hay un campo
de fútbol en
las afueras, que
podría ser usado
como espacio
para despegue.

2 Cerca de Laguna
Piscococha

-16.346577◦,
-70.955531◦

4500 m 6.0 km 1170 m No hay electrici-
dad ni servicios
de ningún tipo.
Es una pampa,
por lo cual hay
amplio espacio

3 Inmediaciones de
Estación UB1

-16.332013◦,
-70.916924◦

4830 m 2.5 km 840 m No hay electrici-
dad ni servicios
de ningún tipo.
Eventualmente
hay comunica-
ción vía celular
en ciertos lugares
(hay que buscar).
Está en zona
de pendiente,
pero el despegue
de las aerona-
ves no debería
tener mayores
problemas.

Cuadro B.2

Datos del ubicaciones alrededor del Volcán Ubinas
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B.3.1 Pueblo de Ubinas

A continuación se presentan fotografías referenciales (Figura B.2) de la

primera zona de de evaluación.

Las ventajas de ubicar la zona en un pueblo es la disponibilidad de servicios

para los investigadores. Electricidad continua elimina el problema de carga

de baterías “offline”, en otras palabras, la preparación de las baterías para

comenzar una misión y la habilidad de recargarlas en la zona de operación.

Si bien el transporte horizontal no incurre tanta demanda en la batería de los

SANT como es el ascenso vertical, dicho desplazamiento sí tiene efecto en el

tiempo de vuelo, sobre todo al encontrarse a 6.4 km, una distancia que no

es trivial. El ascenso de 2280 metros también es bastante problemático, sobre

todo para el SANT de rotor, que utiliza un gimbal de unos 500g para estabilizar

la vibración de sus rotores con respecto a las fotografías y video tomado. Este

peso es parte de la carga útil, a la cual se le agregan las cámaras infrarrojas,

ópticas, sensores de gas, baterías, circuitos integrados e impresos, por un total

de 1250g. Es muy probable que la trayectoria desde el volcán hasta el cráter

del Ubinas se tendría que hacer en etapas, con tiempo de recarga para las

baterías.
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Figura B.2

Fotografías del pueblo de Ubinas

(a)

Pueblo de Ubinas

(b)

Vista del volcán desde el pueblo

(c)

Plaza de Armas en Ubinas
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B.3.2 Laguna Piscococha

A continuación se presentan fotografías referenciales (Figura B.3) de la

segunda zona de de evaluación, ubicada en las inmediaciones de la Laguna

Piscococha.

Figura B.3

Fotografías de la Laguna Piscococha

(a)

Laguna de Piscococha

(b)

Vista del volcán en actividad

La laguna de Piscococha es atractiva por ser una pampa sin muchos obs-

táculos verticales. La línea de vista se extiende sin interferencias, lo que ayu-

daría a control manual por radio frecuencia de las funciones de las aeronaves

y recolección de datos de los sensores en plena misión. El ascenso vertical se

reduce por 1110 metros, aligerando la demanda en las baterías. Sin embargo

por lo mismo que es un terreno desolado, no habría acceso a servicios. El uso

de electricidad y carga de las baterías tanto de las aeronaves y los equipos de

adquisición como laptops, etc, tendría que ser preventivo.
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B.3.3 Estación Sísmica UB1

A continuación se presentan fotografías referenciales (Figura B.4) de la ter-

cera zona de de evaluación, ubicada en la estación UB1 de la red de estaciones

sísmicas del Instituto Geofísico del Perú.

Figura B.4

Fotografías de la estación sísmica UB1

(a)

Vista del volcán desde la zona

(b)

Limpieza de paneles solares

La red sísmica del volcán Ubinas consta de 4 estaciones (UB1, UB2, UB3,

UB4) distribuidas en los flancos del volcán. De ellas, la estación UB1 sería la

más apropiada para usar como zona de despegue. La accesibilidad es buena

usando un vehículo 4×4 , pues existe trocha hasta la mismo estación, y continúa

hasta llegar hasta los 5000 msnm.

El viaje directo desde Arequipa es de 3.5 horas, y si se parte desde el pueblo
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de Ubinas es de 1 hora. En cuanto a comodidad y buen estado de salud de

las personas, para algunos la altura puede ser problema, pues 4500-5000 me-

tros sobre el nivel del mar ya es considerable. Se tendría que tomar en cuenta

posibilidades de mal agudo de montaña (soroche) para los investigadores y

trabajadores.

Para referencia, se presentan mapas de los tres puntos de despegues, su-

perpuestos en imágenes satelitales (Figura B.5) y el mapa topográfico en 3D

(Figura B.6).

Figura B.5

Mapa Satelital del volcán Ubinas, con posibles puntos de despegue
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Figura B.6

Fotografías de la estación sísmica UB1

(a)

Vista desde perspectiva

(b)

Vista desde eje z

(c)

Vista desde eje x

(d)

Vista desde eje y

B.3.4 Selección de zona de despegue

Como se mencionó, tomamos un camino conservativo sobre las facultades y

rendimiento de los SANT. Con esto en mente, la estación UB1 fue elegida como

zona de despegue inicial por tener el menor desnivel vertical desde el cráter

con sólo 840 metros, y una distancia horizontal corta de 2.5 km. La zona está

en pendiente, sin embargo la mayoría de aeroplanos ligeros no necesitan de

una pista de despegue. Se pueden soltar al aire con la mano o una rampa
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portátil corta como es el caso con el SANT aeroplano del proyecto Datahawk

que se opera en el Radio Observatorio de Jicamarca. Los SANT de rotor tienen

despegue vertical y no necesitan un área nivelada inicial. Aparte, hay presencia

de otros equipos electrónicos, lo cual facilitarían el mantenimiento de la zona

de despegue.

B.4 Condiciones climáticas

Las condiciones climáticas en la estación UB1 se analizan a continuación,

con las experiencias in situ del Coordinador del proyecto Dr. Orlando Macedo.

Las horas de trabajo efectivo son de 9 am hasta las 4 pm, donde las tem-

peraturas diurnas promedian entre +5◦C y +10◦C. Fuera de estas horas, la

temperatura ambiental cae rápidamente. En invierno la temperatura mínima

(en horario de madrugada) puede llegar a -10◦ o -15◦C. Sin embargo las condi-

ciones para un vuelo son favorables mientras haya estabilidad de temperatura,

lo cual implica que no haya nubes durante el trabajo (cuando hay nubosidad

parcial, ocurren vientos de velocidad variable). En esta zona no hay turbulencia

considerable en el aire entre las 10 am y 3 pm.

Se utilizaron datos del Senamhi para analizar la dirección e intensidad de

los vientos en la zona. La estación Salinas-Huito es la más cercana a las zonas

de despegue, a una distancia de 27.8km como se ve en la Figura B.7.

Usando Setiembre 2012 como referencia, encontramos cero precipitación, y

la dirección de vientos era hacia el Sur-Oeste. A las 13:00 horas, la velocidad
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Figura B.7

Mapa de la estación Salinas-Huito del Senamhi

de viento se mide desde un mínimo de 7 metros por segundo hasta un máximo

de 14 m/s (equivalente a 25.2km/h y 50.4km/h respectivamente). La velocidad

promedio fue de 10.4m/s, con desviación estándar de 1.9 m/s.

Estos datos parecen no concordar bien con la evaluación del Dr. Macedo,

pero se debe tomar en cuenta que la estación Salinas-Huito está ubicada en un

valle como lo indica el color verde en el mapa, y se corrobora con la presencia de

un lago junto al poblado de Santa Lucía de Salinas, indicando un mínimo local

en altitud. En este tipo de zonas domina el viento de valle, un viento altamente

localizado causado por la convección de aire del valle calentado por el sol de

mediodía. No se espera que el viento sea un factor constante de preocupación,

si no un factor que se puede evaluar in situ antes de una misión de vuelo para

asesorar riesgos a las aeronaves.

Anteriormente se había hecho un análisis de la densidad del aire en altura,

para los volcanes del Perú que sobrepasan altitudes de 5600 msnm. La densidad
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del aire baja en relación a la presión atmosférica siguiendo la ecuación:

ρ= pM
RT

Donde ρ = densidad del aire, p = presión absoluta, M = masa molar, R =

constante de gas ideal, y T = temperatura absoluta. Usando las altitudes de

0 y 5600 msnm para calcular la presión atmosférica, la densidad del aire a la

altitud del volcán Ubinas baja a 49.2% de su valor costeño. La masa de aire

empujada hacia abajo por las hélices o alas de la aeronave debe ser mayor a la

masa del SANT para sostener el vuelo, limitaciones que se tuvieron en cuenta

durante la selección de componentes, carga útil, y diseño aeronáutico.

B.5 Zona de pruebas iniciales

El área de Jicamarca ofrece amplio espacio ininterrumpido por edificaciones

verticales para poder evaluar el rendimiento de las aeronaves. También se posee

un observatorio óptico en el cerro Merihill, ubicado a 2.8 km de distancia

horizontal del área del trabajo del Radio Observatorio de Jicamarca (ROJ), y

una elevación de 1098 msnm, a un desnivel de 580 metros también usando la

zona de trabajo del ROJ como referencia.

Ésta será la zona de pruebas iniciales para las aeronaves. No se puede

simular la baja densidad del aire de la región andina, pero con respecto a

navegación y programación de rutas es un entorno ideal, seguro y conveniente.

No se tiene un mapa topográfico detallado del cerro Merihill, pero mucho

de nuestro personal hace caminatas y maratones con la meta final siendo el
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observatorio óptico. Con los datos coleccionados por GPS durante estas tra-

yectorias se a creado un perfil de las laderas accesibles del cerro, como se ve

en las Figuras B.8 y B.9, que para objeto de mejor visualización, no tiene el

eje de altitud a escala.

Figura B.8

Mapa de Jicamarca, perspectiva 1

Figura B.9

Mapa de Jicamarca, perspectiva 2

B.6 Conclusiones

La estación sísmica UB1 fue seleccionada como punto de despegue para las

aeronaves por las siguientes razones:

• El poco desnivel entre UB1 y el cráter del volcán Ubinas (840m) nos da

una ventaja ante la incertidumbre del rendimiento de los motores de las

aeronaves en aire poco denso.
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• El desplazamiento horizontal es de sólo 2.5 km.

• Existen otros instrumentos electrónicos en el área facilitando trabajos de

mantenimiento.

• Mitigación de riesgos el análisis de tiempo de vuelo y carga de baterías.
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Anexo C

Código de prueba

1

2 /∗ Control de cargador LiPo usando puerto s e r i a l de PC
conectado a placa Arduino .

3

4 Modelo de cargador : QUATTRO B6 AC
5 Modelo de p laca : Arduino MEGA
6 Puerto : USB
7

8 D = Se acc iona l a func ion asoc iada a l boton BATT TYPE
9 C = Se acc iona l a func ion asoc iada a l boton DEC

10 B = Se acc iona l a func ion asoc iada a l boton INC
11 A = Se acc iona l a func ion asoc iada a l boton START
12 E = Se acc iona l a func ion de con f i rmac ion asoc iada a l boton

START
13

14 Creado por Alessandro Morales
15 ∗/
16

17 #de f i n e but tonc l i c k4 4 // Dec larac ion de p ine s
18 #de f i n e but tonc l i c k5 5
19 #de f i n e but tonc l i c k6 6
20 #de f i n e but tonc l i c k7 7
21 i n t incomingByte ;
22

23 void setup ( ) {
24 S e r i a l . begin (9600) ;
25 pinMode ( buttonc l i ck4 , OUTPUT) ; // Pines con f i gurados como

s a l i d a
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26 pinMode ( buttonc l i ck5 , OUTPUT) ;
27 pinMode ( buttonc l i ck6 , OUTPUT) ;
28 pinMode ( buttonc l i ck7 , OUTPUT) ;
29 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , HIGH) ; // Sa l i d a s i n i c i a l i z a d a s

en n i v e l a l t o
30 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck5 , HIGH) ;
31 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck6 , HIGH) ;
32 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck7 , HIGH) ;
33 }
34

35 void loop ( ) {
36 i f ( S e r i a l . a v a i l a b l e ( ) > 0) {
37 // Conf igura e l puerto s e r i a
38 incomingByte = S e r i a l . read ( ) ;
39 // S i l e e l a l e t r a "D" hace un cambio de estado de bajo a

a l t o en un i n t e r v a l o de 500ms
40 i f ( incomingByte == ’D’ ) {
41 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , LOW) ;
42 delay (500) ;
43 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , HIGH) ;
44 delay (500) ;
45 }
46 i f ( incomingByte == ’C ’ ) {
47 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck5 , LOW) ;
48 delay (500) ;
49 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck5 , HIGH) ;
50 delay (500) ;
51 }
52 i f ( incomingByte == ’B ’ ) {
53 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck6 , LOW) ;
54 delay (500) ;
55 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck6 , HIGH) ;
56 delay (500) ;
57 }
58 i f ( incomingByte == ’A ’ ) {
59 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck7 , LOW) ;
60 delay (500) ;
61 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck7 , HIGH) ;
62 delay (500) ;
63 }
64 i f ( incomingByte == ’E ’ ) {
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65 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , LOW) ;
66 delay (3000) ; // Para l a func ion de con f i rmac ion
67 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , HIGH) ;
68 delay (500) ;
69 }
70 }
71 }
72
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Anexo D

Código del sistema de control

1

2 /∗ Recarga automatica y con t r o l de l estado de carga .
3

4 Modelo de cargador : QUATTRO B6 AC
5 Modelo de p laca : Arduino UNO
6 Modelo de cuadr i copte ro : F450
7 Puerto : USB
8

9 Sensor de fue r za conectado a l pin A0
10 Sensor de v o l t a j e conectado a l pin A1
11

12 Creado por Alessandro Morales
13 ∗/
14

15 i n t f s rP in = 0 ; // Sensor de fue r za FSR conectado a l
pin AO

16 i n t f s rRead ing ; // Lectura ana log i ca de l s enso r FSR
17 #de f i n e but tonc l i c k4 4 // Boton STOP de l cargador LiPo
18 #de f i n e but tonc l i c k5 5 // Boton STATUS DEC de l cargador LiPo
19 #de f i n e but tonc l i c k6 6 // Boton STATUS INC de l cargador LiPo
20 #de f i n e but tonc l i c k7 7 // Boton START/ENTER de l cargador LiPo
21 i n t analogInput = 1 ; // Medidor de v o l t a j e conectado a l pin

A1
22 f l o a t vout = 0 . 0 ;
23 f l o a t vin = 0 . 0 ;
24 f l o a t R1 = 796 . 0 ; // Re s i s t en c i a R1
25 f l o a t R2 = 554 . 0 ; // Re s i s t en c i a R2
26 i n t va lue = 0 ;
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27 i n t r eca rga = 0 ;
28

29 void setup ( void ) {
30 S e r i a l . begin (9600) ; // Configuramos e l Monitor S e r i a l para

e l debugging
31 pinMode ( buttonc l i ck4 , OUTPUT) ; // Pines con f i gurados como

s a l i d a
32 pinMode ( buttonc l i ck5 , OUTPUT) ;
33 pinMode ( buttonc l i ck6 , OUTPUT) ;
34 pinMode ( buttonc l i ck7 , OUTPUT) ;
35 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , HIGH) ; // Sa l i d a s i n i c i a l i z a d a s

en n i v e l a l t o
36 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck5 , HIGH) ;
37 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck6 , HIGH) ;
38 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck7 , HIGH) ;
39 }
40

41 void loop ( void ) {
42 f s rRead ing = analogRead ( f s rP in ) ;
43 S e r i a l . p r i n t ( " Lectura de l s enso r de fue r za = " ) ;
44 S e r i a l . p r i n t l n ( f s rRead ing ) ; // Imprimir l a l e c t u r a de l

s enso r de fue r za
45

46 // Establecemos un thre sho ld equ iva l en t e a l peso de l dron (
para l a de t e c c i on de p r e s enc i a )

47 i f ( f s rRead ing > 190) {
48 S e r i a l . p r i n t l n ( " A t e r r i z a j e de l dron : Confirmado " ) ;
49 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , LOW) ; // Detecc ion de ba t e r i a
50 delay (3000) ; // de lay de l e c t u r a de ba t e r i a
51 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , HIGH) ;
52 delay (500) ;
53 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , LOW) ; // I n i c i o de recarga
54 delay (500) ;
55 d i g i t a lWr i t e ( but tonc l i ck4 , HIGH) ;
56 delay (500) ;
57 S e r i a l . p r i n t l n ( " I n i c i o de recarga ! " ) ;
58 whi le ( vin < 12 . 6 ) {
59 value = analogRead ( analogInput ) ;
60 vout = ( value ∗ 5 . 1 ) / 1024 . 0 ; // see t ext
61 vin = vout / (R2/(R1+R2) ) ;
62 S e r i a l . p r i n t ( " Vo l ta j e de carga = " ) ;
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63 S e r i a l . p r i n t l n ( vin ) ;
64 delay (1000) ;
65 }
66 // Carga completa
67 }
68 delay (1000) ;
69 }
70

71
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Anexo E

Diagrama esquemático

Por motivos de espacio el diagrama se encuentra en la siguiente página.
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Figura E.1

Diagrama esquemático de la tarjeta de control.
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Anexo F

Costo de implementación

Item Descripción Precio unitario (S/.) Cantidad Total (S/.)

1 Panel Solar Mo-

nocristalino de

80W@12V

342.00 3 1026.00

2 Controlador de

carga MPPT

35A

1316.00 1 1316.00

3 Batería Trojan

108Ah@12V

ciclo profundo

923.40 3 2770.20

4 Cargador

Multifunción

1000W@30A

476.41 1 476.41
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5 Plancha de

cobre Dim:

1 m × 1 m

Espesor: 1 mm

1557.60 1 1557.60

6 Plancha de

madera tor-

nillo Dim:

1 m × 1 m

Grosor: 30 mm

177.00 1 177.00

7 Sensor IR-Lock 540.00 1 540.00

8 Beacon IR-Lock 950.00 1 950.00

9 Pin conector 27.00 10 270.00

10 Arnés batería en

serie

79.00 1 79.00

11 Arnés batería en

paralelo

79.00 1 79.00

12 Cable negro

10AWG

15.00 3 45.00

13 Diodo 50A 63.00 4 252.00

14 ATMEGA328P

SMD

19.00 2 38.00

15 Sensor de fuerza 40.00 1 40.00
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16 Módulo GSM

SIM800L

90.00 2 180.00

17 Sensor de fuerza 40.00 1 40.00

18 Cuadricóptero

F450

2500.00 1 2500.00

Total(S/.) 12336.21
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Abreviaturas

GI-SANT Grupo de Investigación de Sistemas Aéreos No Tripulados. 7, 19,

20, 46, 62

IGP Instituto Geofísico del Perú. 18, 23, 57, 58

LED Light Emitting Diode, en español es diodo emisor de luz. 5, 25

NASA-SSE NASA Surface meteorology and Solar Energy. 85, 86

OVS Observatorio Vulcanológico del Sur. 18, 19, 20, 23, 59, 61

ROJ Radio Observatorio de Jicamarca. 19, 20, 23, 46, 61, 120

rpm revoluciones por minuto. 38

UAV Unmmaned Aerial Vehicle, en español es vehículo aéreo no tripulado.

19, 25
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