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Resumen

En anos recientes los aeromodelos han pasado de ser objetos utilizados tnicamente como
juguetes en el Aeromodelismo, a convertirse en dispositivos robotizados o con cierto grado
de automatismo, destinados a realizar importantes tareas tanto civiles como militares. Es
asi como nace el concepto de UAV (por sus siglas en inglés Unmanned Aerial Vehicle) y
mas conocidos como Vehiculos Aéreos no Tripulados, los cuales al dia de hoy realizan; ac-
tividades de vigilancia de zonas aisladas, areas de gran extension, apoyo en el rescate de
personas extraviadas, recolecciéon de datos meteorologicos, entre otras actividades, propias
para el uso civil de Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV). Paralelamente esta tecnologia
viene siendo utilizada con gran aceptacion y excelentes resultados, por parte de un buen
nimero de ejércitos a nivel mundial en diversos tipos de operaciones propias de su funcion.
Sin embargo, el costo de desarrollo no ha permitido, a excepcién de algunos paises que son
potencia econdmica, que la mayoria de las naciones puedan acceder facilmente a este tipo
de sistemas.

La presente propuesta surgié como un complemento a trabajos anteriores planteados en la
UMNG y a las inquietudes que se plantean frente al desarrollo de UAV. Con base en el
estudio de las caracteristicas de los aeromodelos se observo que la mayoria de estos vehiculos
tienen un gran limitante de tiempo de vuelo, puesto que la corta autonomia de vuelo hace
de este una restriccién importante, bien sea por su baja eficiencia aerodinamica, lo que hace
que se genere un mayor consumo o por una bateria que limita el tiempo de alimentacion
del motor. Por lo tanto, el desarrollo de este proyecto estd basado en utilizar una fuente de
energia renovable como alternativa a una bateria de energia eléctrica, ya que se disminuiran
los danos ambientales producidos por el consumo de una energia convencional y se tendra
una mayor independencia energética durante el vuelo. Ademds, se realizarda una estructura
basada en un diseno aerodinamicamente eficiente, de manera que se podra disminuir el tiem-
po en el que el motor este activo para mantener el vuelo del UAV, requiriendo menor energia.
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1 INTRODUCCION

En dltimos anos los aeromodelos pequenos han pasado de ser objetos utilizados para en-
tretenimiento, a convertirse en dispositivos robotizados o con cierto grado de automatismo,
destinados a realizar importantes tareas tanto civiles como militares. Es asi como nace el
concepto de UAV (Unmanned Aerial Vehicle) por sus siglas en ingles y més conocidos como
Vehiculos Aéreos no Tripulados, los cuales al dia de hoy realizan actividades de vigilancia de
zonas aisladas, areas de gran extension, apoyo en el rescate de personas extraviadas, reco-
leccion de datos meteoroldgicos, entre otras funciones, propias para el uso civil de Vehiculos
Aéreos No Tripulados (UAV). Paralelamente esta tecnologia viene siendo utilizada con gran
aceptacion y excelentes resultados, por parte de un buen nimero de ejércitos a nivel mundial
en diversos tipos de operaciones propias de su funcién. Sin embargo el costo de desarrollo no
ha permitido, a excepcion de algunos paises que son potencia econémica, que la mayoria de
las naciones puedan acceder facilmente a este tipo de sistemas. [17]

La presente propuesta surgié como un complemento a desarrollos anteriores planteados en
la UMNG vy a las inquietudes que se plantean frente al desarrollo de UAV’s. Con base en el
estudio de las caracteristicas de los aeromodelos se observé que la mayoria de estos vehiculos
tienen una gran restriccion, el tiempo de vuelo, puesto que la corta autonomia de vuelo hace
de este una restriccién importante, bien sea por su baja eficiencia aerodindmica, lo que hace
que se genere un mayor consumo o por una bateria que limita el tiempo de alimentacion
del motor. Por lo tanto, el desarrollo de este proyecto esta basado en utilizar una fuente de
energia renovable como alternativa a una bateria de energia eléctrica, ya que se disminuiran
los danos ambientales producidos por el consumo de una energia convencional y se tendria
una mayor independencia energética durante el vuelo. Ademas, se realizarda una estructura
basada en un diseno aerodinamicamente eficiente, de manera que se podra disminuir la po-
tencia generada por el motor para mantener el vuelo del UAV, requiriendo menor energia.
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1.1. JUSTIFICACION

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAV por sus siglas en inglés) o drones se han desarrollado
en los tiltimos anos con mayor frecuencia en los ambitos comercial y cientifico, revolucionando
la forma en que se obtiene informacién espacial del territorio |7], pero tienen una restriccién
importante, el poco tiempo de vuelo, es de resaltar que comunmente los UAV a altitud baja
manejan una autonomia de media hora a 1 hora de vuelo, [24] como por ejemplo para obtener
imédgenes para su posterior tratado para obtencién de coberturas de paisaje u otra serie de
imdgenes [43]. Por lo tanto, teniendo una fuente de alimentacién renovable como alternativa
a una bateria eléctrica, se disminuira los danos ambientales producidos por el consumo de
una energia convencional, agregando que tendria una mayor autonomia durante el vuelo y
no se limitaria a la carga de una bateria. Ademas, realizando una estructura basada en un
diseno aerodinamico, se podra disminuir la potencia generada por el motor para mantener
el vuelo del UAV, requiriendo menor energia. [14]

1.2. ANTECEDENTES

UAV es el acrénimo de vehiculos aéreos no tripulados y se refiere a una clase de aviones que
son capaces de volar sin la presencia a bordo de un piloto. Pueden ser volados por un equipo
electronico presente en el vehiculo y una estaciéon de control en tierra. En este ultimo caso,
es comun asociar el sistema con la expresién vehiculos dirigidos por control remoto. [12] Los
UAV en la actualidad son dispositivos que estan siendo usados en muiltiples areas, entre ellas
el reconocimiento de terrenos y en parte de la industria militar [26], es por este aumento
de sus aplicaciones que se buscan nuevas formas de mejorar sus caracteristicas, uno de sus
mayores problemas es la autonomia en vuelo que se ve limitada a un corto tiempo por la
corta duracién de las baterfas, esto limita su incursién en aplicaciones civiles. [12] |26] [4]
Una solucién que ha sido presentada durante los tultimos anos es usar la energia solar en
este tipo de dispositivos para aumentar la autonomia en vuelo de estos y no hacerlos ex-
clusivamente dependientes de baterias, un ejemplo de la aplicacion de este concepto son los
diferentes proyectos implementados que buscan mostrar que si es posible el utilizar estas dos
tecnologias, uno de sus abanderados es el Solar Impulse [14] un avién que fue capaz de dar
la vuelta al mundo propulsado tinicamente por energia solar, este proyecto fue desarrollado
para demostrar que si es viable la incursién en este tipo de desarrollos. [14]

Para mostrar los desarrollos que se han venido dando en este tipo de aplicaciones se men-
cionaran varios de ellos, el primero es el Sunrise 1, una aeronave de 12.25Kg y envergadura
de 9.76m, esta aeronave fue puesta en vuelo en 1974 y durd 3 horas en el aire, el siguiente
fue Helios, una aeronave de 929 kg y envergadura de 75.3m tenia una alimentacién hibrida
entre paneles solares y celdas de combustible, en el ano 2001 llegd a una altura de 29524 m
y pudo volar por mas de 24 horas con energia solar. [14]

Después esta el UAV llamado Solong que pudo realizar vuelos de 48 horas en el ano 2005
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usando energia solar y térmica, tenfa un peso de 11.5Kg y alas de 4.75m y el Sky-sailor un
UAYV disenado para ser utilizado en marte, fue capaz de volar 27 horas sin tener que cambiar
de altitud o usar energfa térmica.

Finalmente después de varios prototipos del proyecto Zephyr, en el ano 2014 se logré que
volara por 11 dias en invierno, con un peso de 53 Kg y 22.5m de envergadura. Ya en la
actualidad la eficiencia de las fuentes de energia se ha mejorado y el peso se ha reducido
para mejorar las caracteristicas del UAV.

Por otra parte, en Bogota D.C., Colombia en la Universidad de Los Libertadores, mas de 25
estudiantes participaron en el desarrollo de un aeromodelo junto con la Universidad de Sao
Paulo, que vuela cerca de 6 horas, (observar Figura , y realiza grabaciones del terreno,
ademas de ciertos sensores que posee para detectar incendios o cambios de temperatura, y
sensores infrarrojos para el terreno.

Figura 1-1: Aeromodelo de La Universidad de Los Libertadores

Fuente Design analysis of solar powered unmanned aerial vehicle

Para finalizar en la Universidad Militar Nueva Granada ya se estd desarrollando un proyecto
con este tipo de aplicacion el cual consiste en la implementaciéon de paneles solares en UAV
tipo ala delta, lo que pretende este proyecto es realizar un estudio de vuelo para demostrar que
al usar energia solar en UAV su autonomia en vuelo, se observa una imagen del aeromodelo

en la Figura [1-2]
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Figura 1-2: UAV implementado en la UMNG

Fuente Los autores

1.3. OBIJETIVOS

1.3.1. Objetivo general

Disenar y construir un Vehiculo Aéreo no Tripulado (UAV) tipo planeador de ala recta, con
un sistema de alimentacién basado en una bateria y celdas solares, y medir su eficiencia
comparando el tiempo de encendido con paneles solares y sin paneles solares.

1.3.2. Objetivos especificos

» Simular y analizar diferentes perfiles alares, perfiles de los estabilizadores, tipos de ala
y tipos de estabilizadores del UAV.

» Simular diferentes propuestas de estructuras con las alas y estabilizadores escogidos,
utilizando diferentes fuselajes para obtener el mayor aerodinamismo.

= Disenar y construir la estructura, seleccionando los materiales correspondientes del
UAV, a partir de las simulaciones y andlisis hechos previamente.

= Disenar e integrar el sistema electrénico para la alimentacién del UAV con los paneles
solares y la bateria, e implementar el sistema de radio control.
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= Realizar pruebas en aire y tierra del UAV y comparar los resultados del tiempo respecto
a los UAV’s que se poseen en el Grupo de investigacién GIDAM de la Universidad
Militar Nueva Granada (UMNG).

s Validar los resultados obtenidos.
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2.1. VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS

2.1.1. Definicién

Se definen Vehiculos Areos no Tripulados (bien sea, UAS, UAV O UAVS), a las aeronaves
con la capacidad de realizar determinadas acciones con una autonomia que puede ser total
o limitada. [32]

Existe un problema en el consenso de esta definiciéon por su auge en las aplicaciones civiles,
que cuestiona si un sistema se ajusta o no al concepto, los términos usados en el pasado
fueron UA(Unmmaned Aircraft”) o ROA(Remotely Pilot Aircraft”) pero en la actualidad
el termino UAV (Unmanned Aircraft System”) es el mas extendido, la definicién anterior no
excluye el control en tierra de las aeronaves o su monitoreo.

Se puede clasificar un dispositivo como UAV cuando cumple con las siguientes condiciones:

e No debe llevar a bordo un operador humano.

e Puede ser recuperable.

e Puede llevar una carga letal o no letal.

e Usa fuerzas aerodinamicas para producir la sustentacién del vehiculo.
e Vuela auténomamente o es piloteado remotamente.

2.1.2. Clasificacion

Una clasificacién puede ser realizada basandonos en las caracteristicas de la aeronave, por
medio de la cual se puede seleccionar el tipo de modelo que se ajuste mejor a la aplicacion,
la tabla de la Tabla [2-1] muestra las caracteristicas de los diferentes modelos.
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Tabla 2-1: Caracteristicas de los principales tipos de aeronaves para UAV

CARACTERISTICAS HELICOPTEROS | AEROPLANOS | DIRIGIBLES QUAD-ROTORS
Capacidad de vuelo estacionario

Velocidad de desplazamiento
Maniobrabilidad
Autonomia de vuelo

Resistencia a perturbaciones externas
Auto estabilidad

Capacidad de vuelo vertical
Capacidad de carga

Capacidad de vuelo en interiores

Techo de servicio

Fuente Disenio y construccion de un sistema de eléctrico para el apoyo al aterrizaje de un
UAV. Dave F. Luna [35]

2.2. APLICACION DE LOS VEHICULOS AEREOS NO
TRIPULADOS

Si bien fueron las aplicaciones militares las que dieron origen a los UAV y es este sector el
que ha dado el mayor impulso a su desarrollo, las aplicaciones civiles han venido tomando
importancia y han ampliado el campo de accion y aplicaciéon de los mismos, lo que ha im-
pulsado nuevas formas de operacién y una mayor gama de sistemas.

Siendo este el caso mientras las aplicaciones militares son mayormente usados los aeroplanos,
las aplicaciones civiles se centran mas en la maniobrabilidad y capacidad de vuelo estacio-
naria de quad-rotors o helicépteros [11].

Es de destacar el uso de helicopteros no tripulados para tareas de fumigacion. Esta aplicacion
cuenta en Japén o un nimero elevado de sistemas en funcionamiento, cubriendo el 10 % de
la extensién fumigada en Japdn, esto disminuye costos en gran medida [15].

Un conjunto amplio de aplicaciones consisten en dotar al UAV de una camara y de un sis-
tema que permita capturar o transmitir la imagen a la estacién en tierra. Estos sistemas de
adquisicion de imagenes para un procesamiento manual o automatico en linea o en una fase
posterior, permite generar aplicaciones como inspeccién, busqueda o vigilancia [15] (Figura
2-2)).
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Tabla 2-2: Aplicaciones civiles de los UAV

APLICACION EJEMPLO
Inspeccion de infraestructuras
Inspeccién de obra civil
Vigilancia de fronteras
Supervision de tréfico
Patrulla maritima

Filmografia

Reconocimiento y toma de datos en desastres naturales

Levantamiento de mapas
Climatologia
Agricultura

Intervencion en desastres no naturales

Enlace de comunicaciones

Localizacion de recursos naturales

Transporte de paqueteria

Busqueda y rescate

Fuente Vehiculos aéreos no tripulados para uso civil. Tecnologia y aplicaciones. A. Barrientos,
J. del Cerro, P. Gutiérrez (11|

2.3. COMPONENTES Y SISTEMA DE
ALIMENTACION DEL UAV

La seleccion de los perfiles de las partes de una aeronave, al igual que los tipos de estas son
partes fundamentales en el proceso de diseno y construccién, pues de este aspecto depende
como se movilice la aeronave, las velocidades caracteristicas, la fluidez de su movimiento,
las distancias de aterrizaje y su eficiencia aerodinamica que nos define la relacién entre el
consumo energético y trabajo realizado. [9] Las principales partes de una aeronave son sus
alas, cola y fuselaje, pues sus superficies definen la aerodinamica del sistema, por lo que se
deben seleccionar perfiles para cada una de las partes de forma que se adapten a la aplicaciéon
en que se van a utilizar.

2.3.1. Alas

Una de las principales partes de un aeromodelo son las alas pues estas le permiten darle la
direccién en los diferentes ejes y que se mantenga en vuelo gracias a la fuerza de sustentacién
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que se produce sobre estas. [20] [19]

Alas de Barrido Variable

Han sido utilizadas en varios disefios de vehiculos aéreos no tripulados (UAV), como en el
Instituto Politécnico Nacional de México, que se realizé una investigacion sobre una aeronave
no tripulada transformable en el que exponian las alas de barrido variable [22].

En la revista Aerospace Science and Technology se publicé un articulo con un proyecto reali-
zado en La Universidad Técnica de Munich sobre el desarrollo de un ala de este tipo, ademas
que muestra su respectiva simulacién en un tinel de viento. [41] [13] [40] [1§] [34]

Alas de Torsion Variable

Este otro tipo de alas no es comunmente usado, sin embargo, el UAV que se mencioné an-
teriormente desarrollado por la UC San Diego, integra en el disenio de su aeronave las alas
de torsion variable, pues esto le permite al aeroplano aterrizar de manera vertical como lo
hacen las aves, por ejemplo el biiho, en el cual se inspir6 su diseno. [37] [8] [40] [1§]

Alas de Envergadura Variable

Este tipo de ala habia sido aplicada en algunos aviones militares, hasta que fue adaptada
por el ILC Dover para un UAV llamado ” Apteron”, el cual cambia su envergadura inflando
y desinflando sus alas con ayuda de un globo.[6] La Universidad de Florida hizo una inves-
tigaciéon sobre las alas deformables con la capacidad de transformarse continuamente. De
alli pudieron extraer un modelo que les permitié concluir que el ala flexible permite formas
complejas y es mas estable que las rigidas, particularmente en condiciones climéticas turbu-
lentas, pero asi mismo asumieron que el control y manejo de estas alas no se podian hacer
manual, haciendo asi necesario el software y hardware para su control. [37] [§] [40]

2.3.2. Fuselaje

El fuselaje es la estructura principal de cualquier aeronave, pues es el cuerpo de esta, dentro
de este se encontrara el circuito, baterias, mecanismo de control, entre otros. De la misma
forma se encarga de unir las alas, el estabilizador vertical y horizontal, el tren de aterrizaje
y los motores. [19] [46] Es por esto que cobra importancia a la hora del disenio de la aero-
nave, donde en algunos casos como en los BWB se integran al disenio de las alas, realizando
una Unica estructura, y en otros casos como en los planeadores es despreciable a la hora de
llevar a cabo los célculos dinamicos por la forma en que esta planteada su estructura. No



2.3 COMPONENTES Y SISTEMA DE ALIMENTACION DEL UAV 11

obstante el diseno del cuerpo del avién debe ser sometido a pruebas de tuneles de viento para
analizar el comportamiento de la estructura sometida las condiciones propuestas de funcio-
namiento. Ademas, el disenio de fuselaje debe cumplir con las normas del aeromodelismo con
el fin de optimizar diseno y con ello desarrollar geometrias mas eficientes en vuelo. [8] [52] [35]

2.3.3. Cola

Ya teniendo las alas y el fuselaje, es importante pensar en la parte de atras de la aeronave,
pues es alli donde se encuentra el secreto de la estabilidad de esta, es por ello que se dedicara
este segmento a dar informacién acerca de los disenos y desarrollos existentes con respecto
a esta zona primordial del avién. [2] [3]

Cola convencional

Este diseno esta formado por un par alerones los cuales son conocidos como la cola vertical
y horizontal, los cuales se acoplan de tal forma que el avion mantenga su estabilidad y su
centro de gravedad donde debe ser; de hecho las alas y la cola del avion se pueden ubicar de
forma tal que el centro de gravedad quede en un punto estratégico, y de esta forma optimizar
el rendimiento de la aeronave. [19] [51] [35]

Este es el diseno mas cominmente usado en los UAV, un ejemplo de esto lo podemos ver
en el modelo realizado por un estudiante de la Universidad de Sevilla, para la motorizacion
medioambiental y pues los factores mas determinantes del diseno son el despegue a mano y
el aterrizaje sobre el fuselaje, por lo que este tipo de cola es el que mas se adecua a los re-
querimientos, agregando la estabilidad lateral que genera sobre el avién. Este mismo modelo
también se uso en otro diseno de UAV basado en sistemas y dispositivos COTS (Componen-
te sacado del estante, por sus siglas en ingles), que realizo un estudiante en la Universidad
Politécnica de Cartagena. [46].

Celdas solares

Las celdas solares constan de pequenas células solares que constan de una zona N, una zona
P y una juntura (observar Figura , en las células los fotones de la radiacién solar im-
pactan sobre la superficie de la célula donde los absorbe los materiales del semiconductor,
en este momento los fotones golpean a los electrones desplazandose del atomo creando un
potencial eléctrico. [49]
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Figura 2-1: Celdas solares.

Fuente Los autores

Se ha demostrado que la eficiencia que tiene una celda solar es de 20 de eficiencia con GaAs
(Galio -Arsénico) con una unién simple de Si (Silicio), en la Universidad Estatal de Ohio
también ha demostrado un rendimiento de 17.1 de las celdas solares de GaAs con una capa
amortiguadora de Ge (Germanio), Nagoya Inst. Tech. ha logrado 22,1 con la celda solar de
GaAs Si.

Se espera que las celdas solares compuestas con una unién simple de Si tengan una alta
eficiencia y por consecuencia un peso ligero, y un bajo costo. Con Si mejoran efectos sobre
la ruptura de las celdas. Ademas, mejora en la eficiencia de GaAs-on-Si de unién simple,
y celdas solares multi-uniéon se puede obtener mediante la reduccién de las densidades de
dislocaciones a menos de 3x105 cm?2. Respecto a los materiales usados para la realizacién
de celdas solares se encuentran las basadas en calcopirita Cu(In,Ga)Se2 o CIGS muestran
un mayor potencial para celdas solares de bajo costo a comparacion con la celdas solares de
silicio. Las fotocélulas de silicio llegan a un maximo de eficiencia de 20.3, se puede llegar a
reducir costos de fabricacion usando otro tipo de aleaciones, por ejemplo usando plésticos. Se
consiguié una eficiencia de 18.7 usando poliimidas, y usando sustratos de ldminas de metal
de acero esmaltado se consiguié también 18,7, con titanio de 17,8 y con acero inoxidable 17,7
. Por otro lado a nivel de aeronaves espaciales Boeing realizé paneles solares que llegaron
a tener un maximo de 33 de eficiencia, estas celdas son denominadas IMM (inverted mul-
tijunction metamorphic) integrada en el programa IBIS (Integrated Blanket/Interconnect
System), estas pasardn a ser la siguiente generacién de arreglos solares de alto poder. Se
encontro que el modulo de Young de los materiales tiende a disminuir drasticamente al au-
mentar la temperatura, en la curva de tensién- deformacién nominal de los materiales, y la
de laminacién se produce antes de fracturarse el material a temperaturas mas altas, por lo
que se deben tener en cuenta los limites maximos de intensidad solar permitida por la celda
solar. [16]

Las celdas solares tienen una gran confiabilidad que se ha comprobado comparando una
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simulacién de vuelo con los datos en tiempo real, a un clima 6ptimo a la luz del mediodia,
exactamente a las 12:02, a una temperatura de 14 grados C y un viento al noreste de grado
3-4, controlando la altitud para mantener el balance de energia. De esta manera los paneles
solares en el vuelo llegaron a una potencia de 481.12W a comparacion de la potencia que se
habia calculado de 513.7W basada en la simulaciéon por matlab del vuelo programado, con
esto se consigui6 en vuelo real una potencia del 93 de la potencia calculada tedricamente
probando la confiabilidad de las celdas solares. [31] [5]



3 CONCEPTUALIZACION Y DISENO

3.1. CONFIGURACION PRELIMINAR AERODINAMICA

Para iniciar el planteamiento del proyecto se decidié organizar los parametros mas criticos
para posteriormente realizar una estimacién a grandes rasgos que permita encaminar el pro-

yecto.

3.1.1. Configuracién General del Aeromodelo

En primera estancia se escogio la configuracién general del aeromodelo, se plantearon dos
posibles soluciones: Convencional (Figura y Tandem (Figura. Se escogib entre es-
tos dos pues su configuracién permitian una mejor disposicién para las celdas solares, pues
dejaban mas superficie disponible y se podian ordenar mejor.

Figura 3-1: Configuracién Convencional.

Fuente www.zona-militar.com
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Figura 3-2: Configuracién Tandem.

Fuente www. airwar.ru

A partir de fundamentos tedricos encontrados se realizo una matriz de pesos para la eleccién
de la configuracién como se muestra en la Tabla .

Tabla 3-1: Matriz de seleccién de la configuracion de la aeronave.
FIGURA DE MERITO FACTOR DE PESO CONVENCIONAL TANDEM

Construccion 0,25 5 4
Estabilidad y Control 0,3 4,5 4
Eficiencia Aerodinamica 0,45 3,8 4,5
TOTAL 1 4,31 4,225

Fuente Los autores
De esta matriz se obtuvo que el avién convencional seria mas apropiado para la aplicacién
en que se usard, estos valores fueron tomados a partir de libros y diferentes articulos. [38] [47]

Se contemplaron dos tipos de uniones entre las alas y el fuselaje, con el fin de mejorar la
aerodindmica del aeromodelo como se muestra en la Figura[3-3] la imagen de la parte derecha
es un acople recto, mientras que en la imagen izquierda se muestra un acople con redondeo,
para disminuir los vértices generados por el angulo recto. Sin embargo, se opté por el acople
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recto debido a la dificultad de construccion de este, debido a que requiere tener la forma del
perfil alar.

Figura 3-3: Acople entre fuselaje y alas.

Fuente Los autores

3.1.2. Tipo de Aeromodelo

El segundo parametro a decidir es el tipo de UAV que sera construido, para este parametro
se tienen una gama de posibilidades, la primera son los aviones acrobaticos que regularmente
poseen alas en V con un gran valor en su cuerda, que les da gran capacidad de movilidad,
este tipo de aviones regularmente son usados para maniobras cerradas, como desventaja esta
que tienen un alto consumo de energia lo que acorta su tiempo de vuelo; en segundo nivel
estan los aviones entrenadores que se caracterizan por alas rectangulares que les dan una
alta sustentacion, y tienen facilidad de ser recuperados ante alguna perturbacién externa,
por ultimo estan los tipo planeador que se caracterizan por su poco peso y alto valor de
envergadura como ventaja son eficientes respecto a la energia consumida, como desventaja
principal es que son sensibles ante las perturbaciones externas como lo son corrientes de aire
cruzadas. [47]

Se opto por elegir un tipo planeador inicialmente porque requerira de menos energia siendo
coherente con el objetivo del proyecto, y agregado a esto porque al tener una mayor en-
vergadura facilita el posicionamiento de las celdas solares. Existen tres tipo de planeadores,
los planeadores primarios usados para entrenamiento; los veleros, construidos como avio-
nes ordinarios pero para conseguir la maxima eficiencia aerodindmica; y los planeadores de
carga, utilizados principalmente en aplicaciones militares. Para esta aplicacion el planeador
tipo velero es el que més se adapta a los requerimientos planteados, realizando la aclaracién
de que es un prototipo con motor, pues en muchos libros y articulos de investigacién, se
escribe sobre planeadores tipo veleros sin motor, y se escogié este tipo de avién en base
unicamente a las ventajas que ofrece la estructura y geometria, en cuanto a los parametros
que establecieron para este aeromodelo. A parir de estas consideraciones se obtienen
los requerimientos preliminares visto en la Tabla que son comunes para este tipo de
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aeromodelos.

Tabla 3-2: Aproximaciones preliminares.

APROXIMACIONES PRELIMINARES
APLICACION EJEMPLO
Comportamiento del UAV
Planta motriz

Velocidad de vuelo crucero

Peso

Fuente Los autores

3.1.3. Estimacion del Peso

Se realiz6 una aproximacion del peso que podria tener el aeromodelo, estimando la masa de
cada uno de los componentes (como se observa en la Tabla y la posible ubicacion, de
forma que el centro de gravedad pudiera coincidir con el centro aerodindmico del perfil alar,
segtn el balance que principalmente de hace a partir del motor y baterias que son los ele-
mentos claves y mas pesados dentro de la estructura. Se tuvieron en cuenta los componentes
principales y el sistema de control y alimentacién, el cual esta conformada por el autopiloto,
circuito de las celdas solares, entre otros.

Tabla 3-3: Peso de los elementos principales

ELEMENTO PESO
Motor Electrico 151¢g
Bateria Lipo 422 g
Driver Motor 114 g
Autopiloto y sus componenetes 145 g
Celdas Solares 368 g
Estructura del Avidn 1000 g
4 Servos 200 g
TOTAL 2400 g

Fuente Los autores
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3.2. CONFIGURACION ALAR

El diseno de la configuracion alar del UAV se encuentra determinada de acuerdo a los si-
guientes parametros, los cuales seran analizados individualmente y se hara la justificacién de
su valor correspondiente, obteniendo asi la mejor configuracion posible en esta aplicacion:
e Relacién de Aspecto (AR)

e Relacién de Taperado ()

e Cuerda (C)

e Envergadura del Ala (b)

e Superficie Alar (.5)

e Dimensionamiento de los Alerones

e Seleccion del Perfil Alar

e Calculos Aerodinamicos

3.2.1. Relacién de Aspecto

Esta es una medida que relaciona la envergadura y la cuerda del ala. Para encontrar una
relacion de aspecto adecuada para el UAV que se estd disenando se deben tener en cuenta
diferentes factores que permitirdn un mejor desempenio del UAV en vuelo. [3§]

El coeficiente se sustentacién se ve directamente afectado por el dngulo de ataque («), como
se observa en la Figura [3-4]

/

Figura 3-4: Efecto de la Relaciéon de Aspecto (AR) sobre la Sustentacién.

Fuente Aircraft Desing: A Conceptual Approach. Daniel P. Raymer

El tipo de aeromodelo también es un factor importante, un avién tipo planeador tiene una
relacion de aspecto entre 10 y 30, pues de esto depende la sustentacion que puedan generar
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las alas sobre el mismo, ya que con relaciones de aspecto bajas las alas se ven mas afecta-
das por los vortices generadores de turbulencias que se forman en las puntas y en todas las
superficies de sustentacion, los cuales producen arrastre inducido y una disminucion en la
eficiencia aerodinamica, como consecuencia. [47].

Por otra parte como se van a utilizar celdas solares sobre las alas, necesitamos un area
de superficie grande que no alargue la envergadura para no incrementar peso en el avién,
por lo que se debe encontrar un equilibrio entre los parametros mencionados anteriormente
y la superficie para la cantidad de celdas que se van adaptar segtin el tamano de la cuer-
da, alerones y envergadura, por lo que el valor escogido para la Relacion de Aspecto es de 8,5.

3.2.2. Relacion de Taperado

Es la relacion entre la cuerda de raiz y la cuerda de la punta del ala. Se escogi6 la ala
recta pues de esta forma se podian adaptar de mejor forma las celdas solares, ampliando la
superficie alar y asi mismo generando mayor sustentacién, factor muy importante en este
tipo de planeadores.

A=1

3.2.3. Cuerda

A diferencia de la mayoria de disenos que encuentran, donde la superficie alar se calcula en
base a la relacién de aspecto, y a partir de esta superficie se hallan los parametros de cuerda
y envergadura, este diseno tiene como criterio inicial que a lo largo de la cuerda del perfil
alar deben adaptarse una serie de dos celdas solares. Pero asi mismo el tener una cuerda
de gran tamano implica una envergadura mayor para cumplir la relaciéon de aspecto fijada
previamente, y esto conllevaria un aumento en el peso de la aeronave, por lo tanto esta
medida debe ser del menor valor posible de forma que cumpla estos dos parametros, pues se
debe contar también con el espacio de la cuerda del alerén, asi que el valor mas apropiado

fueron 35 centimetros. [38] [47]

3.2.4. Envergadura del Ala

Una vez se obtuvieron los valores de la Relacién de Aspecto y la Superficie alar, es posible
calcular el valor de la envergadura a partir de la ecuacion que relaciona dichos términos:

b=5xAR =035m 85 = 2,975mm (3-1)
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b=2,975m ~ 3m

3.2.5. Superficie Alar

En base a los parametros escogidos anteriormente se hallé la superficie alar.

S =cxb=0,35m=%3=1,05m> (3-2)

S = 1,05m?

3.2.6. Dimensionamiento de los Alerones

La eleccién y dimensionamiento de las superficies de control del aeromodelo, es una parte
indispensable en el diseno del mismo, pues estas permitirdn un movimiento suave en cual-
quier giro o una rapida recuperacién del avion, realizando movimiento bruscos. El avién se
encuentra ubicado sobre un eje longitudinal imaginario, el manejo de los alerones permiten
su movimiento sobre este eje, como se puede observar en la Figura[3-5] este cambio de dngulo

es llamado alabeo.

t ,

Figura 3-5: Variacion del angulo de alabeo.

Fuente www.manualvuelo.com

El alerén que se ha flexionado hacia abajo, produce un aumento de sustentacion en su ala
correspondiente, provocando el ascenso de la misma, mientras que el alerén que es flexionado
hacia arriba, produce en su ala una disminuciéon de sustentacion, motivando el descenso de
la misma.

El diseno de los alerones tiene dos variantes, de borde de salida o punta del ala, el primero
nos asegura un correcto funcionamiento del mando en todas las condiciones de vuelo, pues
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en todo momento una parte del alerén al menos esta dentro del flujo aerodindmico del ala y
el tipo de punta de ala es més utilizado y adecuado para maquetas o veleros, pues permite
una mayor estabilidad y cambios de giro mas suaves. Se escogi6 el segundo tipo de alerdn,
pues es el que corresponde al tipo de avion que se esta disenando, la superficie de estos varia
del 8 al 14 %, sin embargo la cuerda se calcula por la siguiente ecuacién:

co =c%0,22 =35ecm % 0,22 = 7,7cm (3-3)
by = 00,28 = 300cm * 0,28 = 84cm (3-4)
S, = 2% ¢,k by = 7,7Tcm * 84cm = 646,8m? (3-5)

S, = 1293,6cm?

Equivalente al 12.32 % de la superficie alar total.

3.2.7. Seleccion del Perfil Alar
Tipo de Perfil

Se selecciono un perfil asimétrico pues tiene un mayor coeficiente de sustentacién que el
perfil simétrico, debido a que el borde superior tiene una forma diferente al inferior cambia
como el aire fluye sobre ella, causando menores pérdidas de desplome, lo que ocurre a altos
angulos de ataque, y ademas es muy usado en planeadores. ﬂﬁﬂ

Dentro de los perfiles asimétricos existen una gran variedad de geometrias, en este caso
se escogié biconvexo asimétrico (Figura , este tipo de perfil es mayormente usado en
planeadores y en algunos aviones veleros, por lo tanto es adecuado para la aplicacién en
comparacion a los demas tipos de perfiles.

G

Figura 3-6: Perfil Asimétrico

Fuente Los autores
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Nomenclatura

La nomenclatura usada para la eleccién de los perfiles es particular para cada aplicacion o
necesidad. En la actualidad, gracias al uso de varios software’s y la tecnologia al alcance,
podemos crear perfiles que suplan estas necesidades. Sin embargo a lo largo de la historia se
han creado varias familias de perfiles, entre las més conocidas se pueden citar la serie NACA,
la serie TsAGI, Joukow sky, Clark, Eppler, entre otras. [6] |10]

Para la seleccién de los perfiles alares se utilizaron 10 referencias NACA, tipo Asimétricos
Convexos, sin embargo, al comparar los perfiles EPPLER (Figura con los NACA (Figura
, se obtuvo que tienen mayores coeficientes de sustentacién, menores coeficientes de
arrastre y menores coeficientes de momento, por lo que se decidi6 escoger la serie EPPLER.

Figura 3-7: Curvas de comportamiento de los coeficientes del perfil alar NACA

Fuente XFLRS

La serie Eppler, son de la familia de perfiles alemanes disenados bajo el concepto de " per filesde flujolaminar”
el cual es movimiento de un fluido cuando éste es ordenado y suave, por lo tanto es tipico

en fluidos de bajas velocidades y altas viscosidades, asi que son perfiles mayormente utiliza-

dos en planeadores o entrenadores de bajas velocidades. De esta forma se pueden encontrar

UAV’s como el realizado por la Universidad Los Libertadores, SOLvendus con un perfil Ep-

pler y el Navigator X2 de a Universidad de San Buenaventura con un perfil Eppler 399.

Para la seleccion del perfil se tuvieron en cuenta parametros de sustentacién, el cual viene
siendo principalmente dado por la curvatura del borde inferior, y de la misma forma que
permitiera colocarle las celdas solares sin mayor problema, por lo que se realizo un promedio
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entre estos pardmetros, escogiendo los perfiles mostrados en la Tabla [3-4]

Se utilizaron 11 perfiles alares EPPLER para realizar la simulacion 2D en XFLRS5, escoger el
angulo de ataque del perfil y asi mismo el perfil de méxima eficiencia aerodinamica, teniendo
en cuenta un bajo coeficiente de momento. Se compararon con un Numero de Reynolds de
350.000 que corresponde a una velocidad menor que la de vuelo de 60K'm/H (Figura ,
segun lo requerimientos de diseno.

Alpha

Alpha

Figura 3-8: Curvas de comportamiento de los coeficientes del perfil alar EPPLER

Fuente XFLR5

Se realiz6 la comparacion de los perfiles hallando los valores criticos de los parametros nece-
sarios para la eleccién del perfil, valores obtenidos en las simulaciones 2D (Figura :

a) Coeficiente de Sustentacién (C) maximo debido a que si su valor es mayor, se obtendra
mejor sustentacion.

b) El d4ngulo al que se genera el C', maximo, segiin las curvas obtenidas si el &ngulo de ataque
es mayor, el 'y, tiene un rango méas amplio en el que puede aumentar constantemente.

c) El coeficiente de arrastre (Cp) minimo debido a que si es menor su valor, el perfil alar
tendrd menor arrastre.

d) El angulo al que se genera el coeficiente de arrastre (Cp) minimo, debido a que a mayor
angulo del C'p minimo, se obtiene menor arrastre.

e) El coeficiente de momento (Cj;) minimo, entre mayor sea su valor, menor es el momento,
debido a que es mas cercano a cero.
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f) La eficiencia (B), debido a que a mayor valor se tendra mejor relacién Cp,/Cp.

Estos son resultados que se obtienen a partir de la simulaciéon 2D en XFLR5, plasmados en
la Tabla [3-41

Tabla 3-4: Matriz de pesos ponderados de seleccion del perfil alar

PERFILES ALARES

Mombre Clmax | Ang Cl max | Cd min | Ang Cd min [ Cm min B Total
Prioridad (%) | 20% 5% 15% 5% 15% 40% | 100%

E178 1,023 8,00 0,0072 0,00 0,0733 | 82,20
""" 0.0C 4 ol o, € 10 B4 |11 | 57,38

E180 1,087 10,00 0,0069 -1,00 -0,0578 | 78,19
T2 027 50,00 77 7778 33,3 76,0733 | 62,02 | 65,14

E182 0,847 10,00 0,0072 0,00 -0,0492 | 57,43
30,00 G i 66, 6 75,0785 54 | 32.62

E184 0,788 9,00 0,0073 0,00 -0,0395 | 50,84
0, 00 25,00 33,5333 6,617 B5,2356 | 0,00 | 22,37

E211 1176 9,00 0,0076 0,00 -0,1022 | B4,56
04 63 25,01 HEELT ob, £ 18 5817 5 | 57,03

E212 1,158 11,00 0,0074 1,00 -0,1209 | 8454
1O, D 7500 222337 00,00 0,0000 | 100,00 72,08

E221 1,098 12,00 0,0074 -1,00 -0,0254 | 78,50
53,610 100,00 22 23X 33,33 100,0000| 62,72 | 65,21

E222 1,159 9,00 0,0070 0,00 -0,0917 | B9,90
25,0C bt 6067 G0, 67 30,5759 | BB,57 | 73,18

E224 1,153 11,00 0,0068 0,00 -0,0654 | B1,8B9
RS 024 75,01 BB BEED 58,1152 | 70,41 | 75,10

E226 0,901 8,00 0,0067 0,00 -0,0484 | 51,18
27561 100 1O, OO0 00,67 0,77 | 35,54

E374 1,051 11,00 0,0075 -2,00 -0,0041 | 91,03
b i 75,01 11,1111 0,c 504764 | 91,13 | 63.62

Fuente Los autores

De acuerdo al analisis que se obtuvo a partir de los resultados de la simulacion 2D en XFLR5
el perfil mas apropiado para la aplicacién es el Eppler 224, por lo que se procedié a realizar
la simulacién en un programa CFD), en este caso Ansys para obtener las graficas y a partir de
estas obtener el angulo de ataque en 3D, el cual se acercaba mas a realidad y seria este el cual
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se usaria en las alas del UAV. El dangulo de incidencia del ala sobre el fuselaje seleccionado
es de 3 grados debido a que el C'p comienza a aumentar significativamente a partir de los 5
grados y el C'; se mantiene en incremento constante hasta los 8 grados por lo que se tiene
un rango lineal més amplio si el &ngulo de trabajo es 3 grados, en este angulo se obtiene un
Cr de 0.63, un Cp de 0.0076 y un C'; de -0.035, que en relacion a los otros perfiles es una
de las mejores sustentaciones, y menores arrastres y momentos obtenidos, como se mostré

en la Tabla [3-4l

3.2.8. Calculos aerodinamicos

Una vez obtenidos los valores de los coeficientes de sustentacién, arrastre y momento se pro-
cedio a realizar los cédlculos de las fuerzas aerodinamicas que influyen en vuelo de un avion.
Partiendo de los siguientes valores se hallaran las fuerzas actuantes en el centro aerodinami-
co del perfil, que idealmente deberia coincidir con el centro de gravedad para no agregar
momentos externos |28] [29).

|1, =0,63|[Cp = 0,0076[ Chreps = —0,035

Como parametros iniciales tenemos la cuerda, envergadura, la superficie alar, altura y velo-
cidad de vuelo, en un rango donde se movera el avion.

S = 1,05m?

H; = 2800m s.n.m. ‘ ’Hg = 3000m s.n.m.‘

Vi =13,89m/s|| Vo =20m/s

A partir de estos datos se hallaron la viscosidad dinamica y la densidad del aire, respecto a
cada una de las alturas, para definir el rango adecuado.

|11 = 0,0000171981 Pa.s || pz = 0,0000171311 Pa.s |

‘Pl = 0,927993kg/m3 ‘ ‘02 - 0,909122]€g/m3 ‘

Con estos valores es posible calcular el Nimero de Reynolds y las fuerzas que actian sobre
el aeromodelo,

pr*Vixc  0,927993 13,89 x 0,35

Re, —
“ m 0,0000171981

— 262321,3826 (3-6)
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| Rey = 262321,8826

p2*x Voxc  0,909122 % 20 % 0,35
Lo ~0,0000171311

Rey = = 371479,5898

| Rey = 371479,5898

1 1
L, = 5 %P1 VExSxCp = 3% 0,927993 % 13,892 % 1,05 % 0,63 = 59,22N

L, = 59,22N

1 1
D, = 3 xpx V2% S*Cp = 5 *0,927993 * 13,897 % 1,05 % 0,0076 = 0,7144N

| Dy = 0,7144N |

3.3. CONFIGURACION DEL SISTEMA DE
PROPULSION Y CONTROL

3.3.1. Tipo de propulsion

Para la seleccion del sistema de propulsion de plantearon diferentes opciones:

(3-7)

(3-9)

= Monomotor: Configuraciéon basada en la potencia disponible de un solo motor. Esta

configuracion esta limitada por el didmetro requerido para la hélice y la distancia entre

las palas y el terreno. [44]

= Bimotor: Configuracién adecuada para prevenir un sobre-voltaje y exceder el limite de
corriente. Esta configuracién presenta una alta complejidad a nivel estructural debido

al torque ejercido por ambas hélices, ademés de requerir un seguimiento detallado

de la potencia suplida por cada motor para prevenir condiciones de inestabilidad en

vuelo. [44]

Se escogié la configuraciéon de Monomotor, por facilidad de construccion a nivel estructural,

ademads el circuito eléctrico de alimentacién para dos motores complicaria mucho las cone-

xiones e implicaria hacer otro circuito, pues estas celdas solares necesitan un regulador que

deje pasar un voltaje constante, ya que la variacion de la radiaciéon causa una variacién de

voltaje respectivamente y esto puede causar danos en los motores, por lo que la opciéon mas

viable es un Montomotor.
La siguiente configuracion que se debe seleccionar es la ubicacion del motor:
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= Tractor: Motor posicionado en la nariz del aeromodelo, ubicacién que facilita su insta-
lacién y otorga gran estabilidad en vuelo. [44]

= Pusher: Motor posicionado en la parte trasera de la aeronave, cuya principal desventaja
es la alta probabilidad de impacto de la hélice con el terreno. [44]

Se seleccioné una configuracién tractor, pues de esta forma equilibrar el aviéon y ajustar el
centro de gravedad se facilita mucho mas.

3.3.2. Sistema de propulsion
Velocidad de pérdida y crucero

Debido a que el UAV no esta disenado bajo parametros de alguna certificacién para alguna
competencia o modo de vuelo, se utilizaran valores de datos previamente obtenidos:

e Velocidad de crucero: V. = 16,5m/s

e Densidad del aire (3000ms.n.m): p = 0,909122kg/m?
e Coeficiente de sustentacién maximo: Cp,,e. = 1,153
e Superficie Alar: S = 1,05m?

e Peso aeronave: W = 21,6 N

2% W 2% 21,6
V= —— = ’ = 6,26 3-10
\/p * S * CLmaz \/O, 909122 x 1,05 * C1 153 /e 0

Selecciéon del motor

Dentro del aeromodelismo existe dos tipos de motores eléctricos usados: los motores brushless
y los motores brushed, que a diferencia de los primeros tienen escobillas en su conexién
eléctrica. Para hacer la seleccién del motor, se realizé una comparacién entre estos.
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Tabla 3-5: Comparacién entre motores Brushless y Brushed

MOTOR VENTAJAS DESVENTAJAS

Motores robustos. Alto costo de construccion.

Disipan bien el calor, por lo que Control electronico, complejo y
son mas eficientes. costoso.

Consumen menos energia. Requiere driver para su
funcionamiento.

Rango de velocidad elevado, ya

Brushless . o, L
que no tiene limitacion mecanica.

Menor peso y tamafio para la
misma potencia.

Menor ruido electrénico.

Requieren menos mantenimiento
al no tener escobillas.

Bajo costo de construccion. Poca transferencia de calor
debido a su construccion.

Escaobillas intercambiables lo que | Mayor consumo energético.
aumenta su vida (til.

Control electrénico simple y de Limitado rango de velocidades.

bajo costo.
Brushed
No siempre requiere driver para | Mayor generacién de ruido

funcionar. debido a las escobillas.

Alta inercia del rotor lo cual limita
las caracteristicas dinamicas.

Requiere mantenimiento
constante al tener escobillas.

Fuente Los autores

Por lo tanto se escogié un motor brushless, por su alta eficiencia, bajo peso y mismo par,
ademas su bajo consumo energético permite realizar un circuito con la energia solar menos
robusto.

Como punto de partida se escogieron la empresa AXI Model Motors, para encontrar la
referencia adecuada a los requerimientos de la aplicacién del UAV que se esta disenando, en
su pagina web se puede buscar el motor, definiendo dos parametros, el peso de la aeronave y
el tipo de la misma. De esta forma la pagina arrojé 12 resultados, entre los cuales se escogid
el motor AXT 2820/12.

Entre sus especificaciones técnicas se recomienda utilizar una bateria Li-Poly entre 3 y 5
celdas en serie, sin embargo para el tipo de aeromodelo que se esta disenando, el fabricante
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recomienda una bateria de 4 celdas. El voltaje almacenado por cada celda en este tipo de
baterias esta en 3.7V y maximo 4.2V, por lo tanto se tendria el siguiente voltaje de alimen-
tacion promedio:

V =37%4=14,8V

Hallando este voltaje se puede obtener la potencia constante de entrada al motor y la méxi-
ma potencia momentanea.

P
P

— 14,8V % 254 = 370W
— 14,8V % 37A = 547,6W

Ncte

Nmazx

3.3.3. Sistema de Radiocontrol

La configuracion de la aeronave exigia la utilizacion de 4 servomotores, controlados indepen-
dientemente, pues necesitaba 2 alerones, uno en cada ala, el timén de profundidad ubicado
en el estabilizador horizontal y el timon de direccién, en el estabilizador vertical.

Equipo de Radiocontrol

Debido a los requerimientos establecidos previamente se necesitaba un radio control de 4
canales, que permitiera el manejo independiente de cada servo motor, en la configuracion
mostrada en la Figura [3-9|
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(CH2)

(CH4)

Flaperon Mode (Dual Aileron
Servo, CH1 & 6)

Figura 3-9: Configuracién sistema de control del UAV

Fuente Manual Futaba 6EX 2.4 GHz

Sin embargo se selecciond un radiocontrol de 6 canales, con tecnologia de 2.4GHz, lo cual
elimina bastantes problemas de interferencia en su comunicacién. Su receptor esta equipado
con dos antenas que de igual manera permite que la senal sea mejor recibida, evitando
perdidas de informacion.

3.4. CONFIGURACION DEL FUSELAJE

El fuselaje es el cuerpo central de un aeromodelo, que permite llevar la carga y el sistema de
control y energia, ademas de ser el soporte principal para el resto de la estructura. Debido
a que el UAV disenado no va a llevar carga ttil el diseno del fuselaje se realizé en base a los
componentes internos, sus conexiones y la unién del eje de la cola y las alas.

A partir de la investigacion preliminar, el aeromodelo estd encaminado a mantener un peso
minimo en el modelo final, es por esto que se planted y desarrollé un fuselaje, con estructura
abierta y no del tipo cerrada como es acostumbrado en este tipo de vehiculos aéreos clasifi-
cados como Mini UAV.
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3.4.1. Equipos integrados dentro del UAV
Motor

Especificaciones:

e Referencia: AXI 2820/12

e Numero de celdas: 3-5s Li-Poly
e RPM/V: 990RPM/V

e Corriente sin carga: 1,7A

e Capacidad de corriente: 37A/60s
e Dimensiones: 35x48mm

e Peso: 151g

Figura 3-10: Motor Seleccionado

Fuente AXI Model Motors

En la pagina web de AXI Model Motors, se encuentran las recomendaciones de los fabricantes
para los accesorios de cada motor, segin el tipo de aeromodelo que se esté construyendo. En
la Tabla se pueden observar la hélice, driver y bateria sugeridas para la configuracion
de cada aeromodelo.
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Tabla 3-6: Recomendaciones pa

Li-pol CURRENT,
XIFEIGHT mlr‘o MAX /
grams ounces ‘ﬁ_ Tyax é '; PROPELLER
* 2600 91,7 3s 37A/60s 40A 12'x5"
TRAINER
N 2000 70,5 2s 37A/60s 40A 13'x8"
TRAINER
R 2 000 705 3s 37A/60s 40A 126"
AEROBATIC
1500 52,9 3s 37A/60s 40A 13'x4"
» L
' 2 400 84,7 3s 37A/60s 40A 12'x6,5"
SAILPLANE
ENGINE
emad 5cem /.32 - 2stroke .40 - 4stroke

Fuente AXI Model Motors

Hélice

En base a las recomendaciones establecidas por AXI Model Motors en la Tabla[3-6]se escogi6
la hélice correspondiente.

Especificaciones:

e Tipo de hélice: Puller

e Longitud: 12”(30,48cm)
e Pitch: 6,57 (16,51cm)

e Material: Pléastico

e Peso:
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Figura 3-11: Hélice Seleccionada

Fuente Los autores

Bateria

De acuerdo a las especificaciones del fabricante, se necesitaba como minimo una bateria de
3 celdas en serie, pero para darle un mayor empuje al UAV se opté por una de 4 celdas,
pues el motor esta disenado para ser alimentado con una bateria entre 3 y 5 celdas, como se
aclard previamente.

Especificaciones:

e Referencia:

e Numero de celdas: 4S

e Voltaje: 14,8V

e Capacidad de corriente: 5200mAh
e Corriente constante:

e Corriente maxima:

e Dimensiones: 145x50x32mm

e Peso: 422¢g
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N —

TURNIGY

Figura 3-12: Bateria Seleccionada

Fuente Los autores

Driver

El driver también se selecciono en base a las recomendaciones de AXI Model Motors, con una
corriente minima de 40A para poder controlar y variar la velocidad del motor, sin embargo

se utilizé6 uno con una capacidad de corriente de 90A, que de igual forma se adaptaba al
diseno del UAV.

Especificaciones:

e Referencia: Jeti Advance 90 Pro opto
e Voltaje de alimentacion: 12-42V

e Corriente sostenida: 90A

e Dimensiones: 65x55x7mm

e Peso: 90g
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Figura 3-13: Driver Seleccionado

Fuente Jeti Model

Transmisor Radio Control

Especificaciones:

e Referencia: Futaba T6EX-2.4GHz

e Frecuencia: Transmision en una banda de 2.4GHz

e Sistema operativo: 2 palancas, 6 canales

e Voltaje de alimentacion: 9,6V NT8F600B Bateria Ni-Cd
e Paso de corriente:170mA
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Figura 3-14: Transmisor Seleccionado

Fuente Master Models

Receptor Radio Control

Especificaciones:

e Referencia: Futaba R606FS

e Frecuencia: Recepcion en una banda de 2.4GHz

e Sistema operativo: 2 palancas, 6 canales

e Voltaje de alimentacion: 4,8-6V compartido con los servos
e Paso de corriente:80mA

e Dimensiones: 41,6x27,5x9,2mm

e Peso: 9,8¢g
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Figura 3-15: Receptor Seleccionado

Fuente Master Models

Sevomotores

e Referencia: Futaba 3003

e Voltaje de alimentacion: 4,8-6V
e Velocidad (a 4,8V): 0,23s/60°

e Velocidad (a 6V): 0,19s/60°

e Torque (a 4,8V): 3,2kg.cm

e Torque (a 6V): 4,1kg.cm

e Dimensiones: 41x20x36mm

e Peso: 37,2¢g
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Figura 3-16: Sevomotores Seleccionados

Fuente www.servodatabase.com

Autopiloto

Se selecciond un autopiloto PIXHAWK, que integra la tecnologia de 32 bits mas reciente
para deshacerse del problema de tener solamente 8 bits en la CPU de APM.
Caracteristicas generales:

e 14 salidas PWM /Servo.

e Interfaz de bus (UART,I2C,SPI,CAN).

e Energia de respaldo integrado.

e Modo automético y manual.

e Provee redundancia en la entrada de la fuente de alimentacion y la conmutacién por error.
e Proporciona interfaz de alarma multisonido.

e Graba datos de vuelo en Micro SD.

Procesador:

e Memoria flash 32bit 2M STM32F427 Cortex M4, con hardware de la unidad de procesa-
miento de punto flotante.

e Frecuencia principal : 168MHz,256K RAM.

e Procesador de respaldo de seguridad 32 bit STM32F103.

Sensores:
e Giroscopio L3GD20 3 axis digital 16 bit.
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e Acelerometro / Magnometro LSM303D 3 axis 14.
e Acelerometro / Magnometro MPU6000 6 axis.
e Barémetro de alta precision MS5611.

Accesorios Adicionales:
e Alarma

e Botén de seguridad
e Modulo PPM

e GPS NEO-6M

e Modulo de potencia

Figura 3-17: Autopiloto seleccionado con sus accesorios

Fuente www.robohitec.com

3.5. CONFIGURACION DEL EMPENAJE

Se escogid el empenaje convencional debido a que es de facil manufactura y presenta una
adecuada estabilidad en vuelo rectilineo, ademas facilita la radiacién solar directa sobre las
celdas solares que estan ubicadas sobre la superficie horizontal, y para colocar la mayor can-
tidad de celdas solares y generar una sustentacion suficiente para estabilizar el aeromodelo
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se escogio un taperado de 1 para el estabilizador horizontal, y para el estabilizador vertical
un taperado de 0.5. [30]

En la parte inferior de la Figura[3-18|se muestra un CAD en el cual se ajustaron los pesos del
aeromodelo, para hallar el centro de masa, y en la parte superior de la imagen se muestra la
distancia del centro de masa al estabilizador horizontal Ly y al estabilizador vertical Ly .
Mediante la ecuacién [3-11] se realizé una aproximacion de la distancia a la cual debia estar
el centro aerodinamico de las alas con respecto al del estabilizador horizontal [, mediante los
valores hallados en las simulaciones de los perfiles aerodindmicos, Mc4 que es el momento
generado en el centro aerodindmico de las alas, y Ly que es la fuerza de sustentacion del
estabilizador horizontal. [36]

MCA . 15,72N*m

[ =
Ly 14N

=1,22m (3-11)

173 / m
51 122 / l
&

<i{; P .

132

183

Volumen = 20491514.19 milim
Area de superficie = 5435155.1

Centro de masa: [ milimetros )

X=-14.03
Y=51.03
Z = 1308.96

Ejes principales de inercia y m¢
Medido desde el centro de ma
Ix = {1.00, 0.00, 0.00)
ly = (0.00, 0.07, -1.00)
Iz=(0.00, 1.00, 0.07)

Figura 3-18: Distancia centro de gravedad y estabilizadores

Fuente Solidworks 2016 ®
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El diseno de la configuracion del empenaje del UAV se encuentra determinada de acuerdo
a los siguientes parametros, los cuales seran analizados individualmente y se hara la justi-
ficacién de su valor correspondiente, obteniendo asi la mejor configuracion posible en esta
aplicacion:

e Relacion de Aspecto (ARy, ARy )

e Relacion de Taperado (A, Av)

e Superficie Empenaje (Syr, Syr)

e Envergadura del empenaje (bgr, Hyr)
e Cuerda de la raiz (Cryr, Cyr)

e Cuerda de la punta (Cryr)

e Centro Aerodindmico Medio (M ACY)
e Confirmacion de calculos

e Seleccion de los perfiles estabilizadores

e Dimensionamiento de los timones de direcciéon y profundidad

3.5.1. Relacién de Aspecto

Esta es una medida que relaciona la envergadura y la cuerda del empenaje, que se utiliza
para encontrar una relacién de aspecto adecuada para el UAV que se esta disenando se deben
tener en cuenta diferentes factores que permitiran una mejor estabilidad del UAV en vuelo.

El tipo de aeromodelo es también un factor importante, un avion tipo planeador tiene una
relacion de aspecto entre 5 y 7 para el estabilizador horizontal, y para el estabilizador vertical
una relacién de aspecto entre 1.4 y 1.6. [47].

Por otra parte al ser utilizadas celdas solares sobre el estabilizador horizontal, se requiere
un area de superficie de gran tamano que no extienda la medida de la envergadura para no
incrementar peso del empenaje; por lo que se debe encontrar un equilibrio entre los parame-
tros mencionados anteriormente y la superficie para la cantidad de celdas que se van adaptar
segun el tamano de la cuerda, alerones y envergadura, por lo que el valor escogido para la
relacion de aspecto es de 5 del estabilizador horizontal y 1.5 del estabilizador.

3.5.2. Taperado

Es la relacion entre la cuerda de raiz y la cuerda de la punta de los estabilizadores. Se escogid
una estabilizador horizontal recto pues de esta forma se podian adaptar de mejor forma las
celdas solares, ampliando la superficie alar y asi mismo generando mayor sustentacién, y
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para el estabilizador vertical se escogié la mitad para tener una forma similar a la ideal, es
decir eliptica.

Mg =1][A =05

3.5.3. Superficie Empenaje

En base a los pardmetros escogidos anteriormente se hall6 la superficie del estabilizador
horizontal (ecuacién(3-12))) y vertical (ecuacién(3-13)). Las relaciones de volumen del es-
tabilizador vertical Vg y del estabilizador horizontalVy, 7, son basados en datos empiricos
historicos. [38] [1]

Varxcxs  0,7%0,35% 1,05

— = (,1948m> -12
SHT LHT 1’32 O, 948m (3 )
SHT = 0,1948m2

Vir % b 0,03 % 3% 1,05
Syp = VLXOFS DI XL 0 0774m? (3-13)

Lyr 1,22

SVT = O,O774m2

3.5.4. Envergadura empenaje

Una vez se definieron los valores de la Relacion de Aspecto y la Superficie alar, es posible
calcular el valor de la envergadura del estabilizador horizontal (ecuacién(3-14)) y la altura del
estabilizador vertical (ecuacién(3-15))), a partir de la ecuacién que relaciona dichos términos:

bHT = SHT x AR = 0,1948 xbH = 0,987m (3—14)

bpe = 0,987Tm

Hyp = \/Syr % AR = 1/0,0774 % 1,5 = 0,3407m (3-15)

H, = 0,3407Tm
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3.5.5. Cuerda de la raiz

A partir de la superficie del empenaje y la relacién de aspecto, se halla el pardmetro de
cuerda de la raiz y cuerda de la punta del estabilizador vertical (ecuacién(3-17))), y en el caso
del estabilizador horizontal (ecuacién(3-16))) que son la misma debido a que es rectangular.

Cur = = = 0,1974 3-16
|Cyr = 0,1974m
2% Syr 20,0774
Cryr = = = 0,3029 3-17
BT =N+ 1)« Hyr (05 +1)%0,3407 0" (3-17)

| Cryr = 0,3029m

3.5.6. Cuerda de la punta

A partir de la cuerda de la raiz y la relacién de taperado, se halla el parametro de cuerda

del estabilizador vertical (ecuacion(3-18))) y vertical.

Cryr = A * Cryr = 0,5 %0,3029 = 0,1514m (3-18)

’ CTVT = 0,1514771‘

3.5.7. Centro Aerodinamico Medio (MAC)
A partir de la ecuacién(3-19)) se hall6 el Centro Aerodindmico Medio (MAC) del estabilizador

vertical.

2 1+ X4+X) 2 (140,54 0,5%)
Cyr = =C — == %0,3029 ’ 2 =0,2356 3-19
VT = 3 RVT * 1+ N 3 * U, * (1+0,5) ) m ( )
|Cyr = 0,2356m|

3.5.8. Confirmacion de calculos

Para los estabilizadores se realiz6 la confirmacién de los célculos mediante un programa
que se utiliza para esto, como se muestra en la Figura se comprueban los datos del
estabilizador vertical, y en la Figura se confirman los datos del estabilizador horizontal.
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Enter Root Cord (A): Y
Enter Tip Cord (B): — d —»
Enter Sweep Distance (S): -
Enter Half Span (Y): T C ;
Enter Center of Gravity (CG): T

Click Me to Compute: | %
Sweep Distance @ MAC (C) = MAC
Mean Aerodynamic Cord (MAC) = 235 57 B
MAC Distance from Root (d) = m L l

% Mean Aerodynamic Cord (%MAC) = m

Figura 3-19: Comprobacién de célculos de dimensiones del estabilizador vertical

Fuente Nasascale calculator

Enter Root Cord (A}): Y
Enter Tip Cord (B): 350 —— d —
Enter Sweep Distance (S): D .
Enter Half Span (Y): T C ;
Enter Center of Gravity (CG): _ C_E

Click Me to Compute: | %
Sweep Distance @ MAC (C) - ] A MAC
Mean Aerodynamic Cord (MAC) = _ B
MAC Distance from Root (d) = SUU _l_ L l l
% Mean Aerodynamic Cord (%MAC) = m I

Figura 3-20: Comprobacién de célculos de dimensiones del estabilizador horizontal

Fuente Nasascale calculator

3.5.9. Seleccidn de los perfiles estabilizadores

Inicialmente se debe escoger el tipo de perfil aerodinamico que se debe usar, pues tenien-
do en cuenta que la funcién de esta superficie es la de dirigir el movimiento de cabeceo y
compensar la inestabilidad que se produce debido a las variaciones del centro de presion. El
tipo de perfil apto dentro de la clasificacién segin su forma seria un perfil simétrico, estos
perfiles no tienen curvatura, y ya que en diferentes angulos de ataque el centro de presion es
el mismo, es bastante apto para el estabilizador horizontal.

Debido a que los perfiles NACA para los estabilizadores han sido ampliamente estudiados
en varios articulos y trabajos de ingenieria, se realizard un analisis mas general al realizado
para los perfiles alares, de las graficas de Cl, Cd y C1/Cd vs Alpha de los 9 perfiles para la
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seleccion de los estabilizadores horizontal y vertical. Como se observa en la Figura los
perfiles con bajo Cd son los NACA 0015, 0018, 0021 Y 0024.

Figura 3-21: Cd vs Alpha

Fuente XFLRS5

Los perfiles con mas alto Cl son los NACA 0015, 0018, 0021 Y 0024, segin las graficas (ver
Figura [3-22]), por lo que serfan los més adecuados tanto para el estabilizador horizontal
como el vertical, pues de esta forma la fuerza de sustentacién sera mayor.



46 3 CONCEPTUALIZACION Y DISENO

e0.140_MO.

Alpha

le0.140_M0.0

140_Mo.

140_M0.0

Figura 3-22: Cl vs Alpha

Fuente XFLR5

Debido a que el NACA 0018 es el que mantiene mayor sustentacién, menor arrastre y mayor
eficiencia como se observa en la Figura [3-23] se seleccion6 para el estabilizador horizontal, y
el NACA 0015 mantiene una minima variacién en el coeficiente de sustentacién a medida que

aumenta el angulo Alpha y también tiene un bajo arrastre, se escogio para el estabilizador
vertical.
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Figura 3-23: Cl1/Cd vs Alpha

Fuente XFLRS5

3.5.10. Dimensionamiento de los timones de direcciéon y profundidad

Comunmente en los aeromodelos de tipo planeador, se utilizan timones de profundidad del
25 % al 35 % de la cuerda del estabilizador horizontal y para el timén de direccién se utiliza
entre el 35% y 40 % de la cuerda del estabilizador vertical. Para tener el mayor espacio para
la adaptacion de las celdas solares se escogera el menor para cada uno, dentro de los rangos
establecidos respectivamente, es decir que para el timén de profundidad se escogié el 25 %
de la cuerda (como se observa en la Ecuacién y para el timoén de direccion se selecciono
35% de la cuerda (como se muestra en las Ecuaciones y B-22).

crp = cpr * 0,25 = 0,1974m % 0,25 = 0,04935m (3-20)

crp = 0,04935m

crpr = cryr * 0,35 = 0,3029m * 0,35 = 0,106015m (3-21)

CrpTr — 0,106015m
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crpr = cryr * 0,35 = 0,1514m * 0,35 = 0,05299m (3-22)

\cror = 0,05299m

3.6. SIMULACIONES

Para realizar un aeromodelo existen diversos parametros a tener en cuenta, algunos de los
cuales pueden ser calculados de manera precisa en base a criterios de diseno, pero existen
otros los cuales se ven sujetos a demasiadas variables, lo que requiere usar software de si-
mulacion que permita obtener de manera fiable estos parametros. Estas simulaciones son
realizadas paralelamente en los software de simulacion XFLR5® y ANSYS 17.0® con el
objetivo de identificar errores de configuracién de los pardmetros de las simulaciones en cada
software como lo puede ser una mala configuracién de los pardmetros aerodinamicos.

3.6.1. Perfiles alares

En primer lugar se define como perfiles alares a la forma del area transversal del ala, que
al desplazarse a través de un fluido en este caso el aire generara una diferencia de presiones
que a su vez generara sustentacion; en otras palabras el perfil alar sera la caracteristica del
aeromodelo la cual dard una mayor o menor sustentacion en funcién de su forma, esto para
resaltar la importancia de la correcta seleccion de este parametro.

Anteriormente se efectud la seleccién de un perfil aerodindmico por medio una matriz de pe-
sos, la cual dio como resultado que el perfil mas 6ptimo es el EPPER E224, para corroborar
este resultado se realiza una comparacion para comprobar los resultados del software de simu-
lacion XFLR5®) del cual se obtuvieron las curvas caracteristicas de diferentes perfiles alares
vistos en la Figura[3-8} esto se realizo con el software de simulacién ANSYS 17.0®) [42]. Para
realizar esto se seleccionan los tres perfiles con mayores pesos ponderados vistos en la tabla
de la Figura [3-4] los cuales son los perfiles EPPLER E212, EPPLER E222 y EPPLER E224.

El procedimiento para corroborar los resultados es una simulaciéon en el modulo FLUENT®)
de ANSYS 17.0®), en donde se cre6 un espacio de trabajo en el cual estaria contenido el
perfil alar, es de resaltar que el espacio de trabajo tiene una profundidad mucho menor a
comparacion del largo y ancho, esto con el objetivo de emular una simulaciéon 2D como en
el software XFLR5®); el perfil alar es realizado cortando este espacio de trabajo mediante
una operacién de sustraccion esto puede observase en la Figura es importante resaltar
que el procedimiento es el mismo para los tres perfiles.
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Figura 3-24: Geometria del perfil alar EPPLER E224

Fuente ANSYS 17.0 ®

La simulacion se realiza con una densidad de nodos mas cerca del perfil esto para lograr
tener resultados mas detallados en estos puntos, en la Figura se puede apreciar una
vista general del enmallado y en la Figura una vista mas detallada del mismo, notando
la diferencia de densidad de nodos de la malla a medida que se aleja del perfil, esta es una
malla no estructura basada en cuadrilateros, porque al ser no estructura permite extenderse
a geometrias complejas, el enmallado se realizo con un total de 224732 nodos y 112063
elementos.

Figura 3-25: Enmallado vista general del perfil alar EPPLER E224

Fuente ANSYS 17.0 ®
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Figura 3-26: Enmallado vista cercana del perfil alar EPPLER E224

Fuente ANSYS 17.0 ®

Respecto a la configuracién de los parametros de la simulacion esta incluye la densidad del
aire a la altura en la que se realizard la prueba final del vuelo, que fue constante despreciando
cambios de temperatura, (ver Figura [3-27)).

Y Create/Edit Materials *
- Name Material Type Order Materials by
[air || fuid v | @ Name
Chemical Formula Fluent Fluid Materials O Chemical Formula
1 ‘ ‘ air -
| — Fluent Database...
; - User-Defined Database...
Properties
Density (kg/m3) | constant ~ || Edit
[0.003] |
Viscosity (ka/m-s) constant ~ || Edit

[1.7894e-05 |

Change/Create |  Delete Help

Figura 3-27: Configuracién de densidad

Fuente ANSYS 17.0 ®

En cuanto a el tipo de flujo se configura como laminar por ser altamente ordenado, donde es
posible identificar lineas de flujo a lo largo de las cuales se mueven las particulas [27], esta
configuraciéon puede ser apreciada en la Figura [3-28|
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Model

O Inviscid

® Laminar

(O Spalrt-Almaras (1 egn)

O k-epsion (2 egn)

O k-omega (2 eqgn)

(O Transition k-kl-omega (3 eqn)
(O Transition S5T (4 egn)

(O Reynolds Stress (7 eqn)

O Scale-Adaptive Simulation (SAS)
O Detached Eddy Simulation (DES)
(O Large Eddy Simulation (LES)

Cancel | Help

Figura 3-28: Configuracién de tipo de fluido

Fuente ANSYS 17.0 ®

La simulacién busca recrear las curvas de comportamiento de los coeficientes Cl, Cd, Cm

contra el angulo de ataque, por lo que se realizé en varias etapas en donde se cambia el

angulo de ataque en funcién X y Y, pero manteniendo la velocidad constante (ver Figura

3-29).

Velocity Inlet

Zone Name

|entmda_me5h_

Momentum

Radiation Specias DPM Multiphase Potential uDs

Velocity Specification Method | Magnitude and Direction

Reference Frame Absolute

Velocity Magnitude (mfs)|16.6

Supersonic/Initial Gauge Pressure [pasml)|n

Coordinate System| Cartesian (X, Y, Z)

¥-Component of Flow Directi0n|0.9396

Y-Component of Flow Directi0n|0.352

Z-Component of Flow Directionln

constant -
constant -
constant -
constant -
constant -

cancel | Help

Figura 3-29: Configuracién de dngulo de ataque

Fuente ANSYS 17.0 ®

Como resultado se obtienen diferentes datos y gréaficos con los que se efectia un analisis

para seleccionar el perfil mas adecuado, un ejemplo de estos es donde puede observarse el
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desprendimiento de la capa limite, en esta zona se produce una menor presiéon aumentando
el arrastre (ver Figura 3-30]).

Figura 3-30: Desprendimiento de la capa limite del perfil EPPLER E224

Fuente ANSYS 17.0 ®

A partir de la simulaciones realizadas de donde se obtienen los coeficientes aecrodindmicos en
funcién del dngulo de ataque, se organizan las graficas vistas en la Figura [3-31]
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Figura 3-31: Curvas de comportamiento de los coeficientes del perfil EPPLER E224

Fuente el ANSYS 17.0 ®

El resultado final de cada una de las curvas de los perfiles en funcién del angulo de ataque
son unificados para ser comparados y hacer una posterior eleccion del mas adecuado, como
puede observarse en la Figura [3-32]
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Figura 3-32: Comparacién de curvas del comportamiento de los coeficientes de los perfil
alares.

Fuente el ANSYS 17.0 ®

3.6.2. Perfiles de los estabilizadores

Siguiendo el mismo procedimiento que en la subseccién en la que se analizan los perfiles
alares, con idénticos parametros de velocidad, presion y tipo de flujo del aire. Se realizé
la comparacion entre los perfiles NACA0010, NACA0012, NACA0015, NACAO0O018 y NA-
CA0021, para la eleccion de los perfiles estabilizadores.

Es asi que el resultado de cada una de las simulaciones es unificado con el propédsito de
facilitar el andlisis y elegir el més apropiado, (ver Figura , para corroborar la seleccién
del perfil seleccionado se prueban los resultados de la simulacion en el software XFLR5H®)
validando asi la seleccion del perfil NACA0018 como estabilizador horizontal y el perfil
NACAO0015 como estabilizador vertical.
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Figura 3-33: Comparacién de curvas del comportamiento de los coeficientes de los perfiles
estabilizadores.

Fuente ANSYS 17.0 ®

3.6.3. Alas

Para empezar se debe dar claridad sobre dos conceptos clave, el primero es el de coeficientes
aerodinamicos, son parametros a dimensionales que describen las caracteristicas de susten-
tacion, resistencia y momentos de una determinada geometria, el siguiente concepto es el
de angulo diedro que para este caso indica el angulo que existe entre las secciones de las
semialas del avion.

Teniendo claro estos conceptos, las alas tuvieron varios factores a definir, entre los mas
importantes el angulo de incidencia del viento con el cual se pudo variar el coeficiente de
arrastre y el coeficiente de sustentacion; ademas del angulo diedro, con el cual se pudo definir
el coeficiente de momento el cual aumenta la estabilidad del UAV, el angulo diedro funciona
debido a que cuando la nave se inclina hacia una de sus lados, surge una fuerza hacia arriba
que sera mayor en el ala que esta més baja, lo cual tendera a regresarlo a su posicion simétrica
original . Para definir estos factores se opto por realizar diferentes simulaciones y a partir
de estas elegir el angulo diedro y angulo de incidencia mas apropiados.
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angulo de incidencia

Para este factor se realiza una simulacién en el software XFLR5®) donde se configura una
velocidad de 20m/s y se varia el dngulo de ataque del avién de -5 a 15 grados (ver Figura
, la simulacién tiene en cuenta la inercia del avion generada por la masa de los diferentes
componentes como lo son los servomotores baterias o motor.

Figura 3-34: Geometria del ala recta

Fuente XFLRS

Esta simulacién da como resultado diferentes curvas caracteristicas de este (ver Figura|3-35)
se puede apreciar en estas graficas la relacion de los coeficientes de sustentacion y arrastre
(C1/Cd), en esta simulacién el dngulo de incidencia entre el ala y el fuselaje es de 3 grados.
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0.015

Figura 3-35: Curvas caracteristicas del ala recta

Fuente XFLRS

Para verificar los datos obtenidos de esta simulacion se realiza una simulacién diferente en
el software de simulacion ANSYS 17.0®) , que consiste en un flujo laminar de aire que
incide sobre la mitad de la geometria del ala en determinado angulo, para lograr las curvas
requeridas se realiza una simulacién por cada dngulo(Alpha), todas con la velocidad el aire,
presion y temperatura constante, los resultados fueron ordenados en las siguientes graficas
(Ver Figura . Los resultados son muy similares por lo que se decide tomar un angulo
de 3 grados de incidencia pues este es el que ofrece la mayor relacién de coeficiente (Cl/Cd).
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Figura 3-36: Curvas caracteristicas del ala recta

Fuente ANSYS 17.0 ®

angulo diedro

Con el objetivo de definir el angulo diedro se debieron tener dos factores a considerar el

primero el angulo entre las dos secciones del ala y la longitud de ala recta, para una mayor
claridad se puede ver la Figura [3-37], por lo que se decide hacer una serie de simulaciones
variando el dngulo para diferentes distancias de arista, los dngulos que se definieron fueron
2,4,10 y 12; pues es en este rango el comun en los modelos tipo planeador, la longitud de ala

recta se defini6 entre el rango de 1m a 2m, con un intervalo de 0,5m.
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Figura 3-37: Comparacién de modelos

Fuente XFLRS

Dando como resultado las diferentes curvas caracteristicas de cada combinaciéon de modelos,
variando su dngulo diedro y su distancia del fuselaje (ver figura a partir de estas
graficas se determiné que la combinacién que tenia la mejor relacién Cl/Cd teniendo en
cuenta el coeficiente de momento (Cm) era de 12 grados de angulo diedro y 1,5m de longitud
recta del ala.

Qo Alpha

-0kg-x0.0m

1,5m 12gra 1,5m_Egrade 1m_12gradi
T1-20.0 0 y 0.0 : -0kg-x0.0m

Figura 3-38: Curvas caracteristicas de las combinaciones entre dngulo diedro y longitud de
ala recta

Fuente XFLRS5
Debido a que los lados de las celdas solares es de 12,5cm de longitud, la distancia de ala
recta debe ser de 1,2m un valor cercano al obtenido en los resultados anteriores, estos datos
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decidieron corroborarse en el software de simulacion ANSYS 17.0®) , pero en este caso solo
se vario el angulo diedro, y se mantuvo constante el angulo de incidencia del aire sobre el
modelo ademads de la longitud recta del ala, los resultados son organizados en la tabla[3-7] de
esto se puede concluir que el dngulo con mayor relacién de C1/Cd es 12 grados y la longitud

de ala recta es de 1,2m.

Tabla 3-7: Tabla de resultados de variacion del angulo diedro

ANGULO DIEDRO Cl cd c/cd
0 0,2436 0,007078 34,4165
3 0,2251 0,007289 30,8822
6 0,2221 0,007308 30,3914
9 0,2352 0,007028 33,4661
12 0,2498 0,007285 38,8209
15 0,2634 0,006785 34,2896
18 0,2748 0,007155 38,4067
21 0,2569 0,006385 40,2349

Fuente Los autores

3.6.4. Estabilizador horizontal

Se optd por realizar una simulacion rapida en el software XFLR5®) para establecer cual es
el mejor angulo de incidencia en el estabilizador horizontal en un espacio tridimensional esto
puede observarse en la Figura con las dimensiones calculadas, de esto se obtiene las

curvas vistas en la Figura [3-40], caracteristicas de este estabilizador.
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Figura 3-39: Geometria del estabilizador horizontal

Fuente XFLRS

Alpha

Alpha

Alpha

Figura 3-40: Curvas caracteristicas del estabilizador horizontal

Fuente XFLR5
Los resultados anteriores son comparados con el software de simulacion ANSYS 17.0®) y
se analizaron los dos resultados obtenidos, el procedimiento fue similar al realizado con los
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perfiles NACA y EPPLER pero en este caso el espacio de trabajo tenia un profundidad
mucho mayor y esta a escala real, es de resaltar que solo se analiza la mitad del ala pues se
creo una operacién de simetria con esto se optimizan recursos del computador (ver Figura
3-41|).

Figura 3-41: Geometria del estabilizador horizontal

Fuente ANSYS 17.0 ®

Respecto al procedimiento de mallado y configuracién de la simulacion es el mismo que en
los perfiles NACA y EPPLER, esto para tener homogeneidad en todas las simulaciones,
como resultado las graficas caracteristicas del estabilizador que pueden ser apreciadas en la
Figura , de donde se pueden extraer los valores de los coeficientes de sustentacién(Cl),
resistencia(Cd) y la relacién sustentacién arrastre(L/D).
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Figura 3-42: Curvas caracteristicas del estabilizador horizontal
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Fuente ANSYS 17.0 ®

Bajo el analisis de estos resultados se concluye que el angulo de incidencia del estabilizador
horizontal debe estar entre 4 y 6 grados, y se define de manera final posteriormente cuando
se analiza el coeficiente de cabeceo total del aviéon(Cm). De igual forma que en la simulacién
de las alas se obtiene la distribucién de la presién a lo largo de la superficie (ver Figura|3-43)
y la fuerza que genera la superficie que es de 46,4021N.

0 0050 0.100 (m) ‘/L
- . %

0.025 0.075

Figura 3-43: Distribucion de presion sobre la superficie del estabilizador horizontal

Fuente ANSYS 17.0 ®

3.7. MODELADO DE ESTRUCTURA EN SOFTWARE

3.7.1. Alas

Un aspecto importante a tener en cuenta fue la estructura del ala debido a que esta permitira
que cada una de las semialas se flexione sin llegar a romperse; esto se produce debido a que
la fuerza total del ala es una fuerza distribuida como se puede apreciar en la figura [3-44
donde se observa que la mayor presion se encuentra cerca del centro de la semiala y dismi-
nuye a media que aumenta la envergadura. Por esta razén se decidié realizar un analisis con
mayor detalle, en el cual se realizé una geometria de la mitad del aeromodelo para optimizar
recursos, y se sometio a simulaciones tipo CED en el software ANSYS 17.0®), en el cual se
dispuso el ala a un flujo de aire con una velocidad de crucero establecida para encontrar la
distribuciéon de la presién sobre toda el ala (ver Figura [3-44]).
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Figura 3-44: Distribucién de presiéon sobre el avién

Fuente ANSYS 17.0 ®
Para el diseno final se implementa una estructura de costillas y un soporte principal en fibra
de carbono, este elemento es el que brinda mayor seguridad a la estructura, entre cada costi-

lla se adicionaron elementos en poliestireno, en donde se estan sujetas las celdas fotovoltéicas
(ver Figura 3-45|).

Figura 3-45: Estructura de semiala

Fuente SOLIDWORKS 2016 ®)
El andlisis de cargas consistié en tomar una de las semialas y aplicar una fuerza de 37,6N y la
fuerza equivalente a la gravedad. Este dato se obtenido al tener conocimiento de que el
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ala debe generar una fuerza de sustentacién igual al peso del modelo que aproximadamente
es de 4Kg sobre dimensionando este dato un 15 %, se obtiene una fuerza total de 39.2N
generada por toda el ala, siendo la mitad de esta fuerza el equivalente a una semiala o media
ala 19.6N. Partiendo de estos datos se desarrollo una simulacién de esfuerzos para comprobar
la viabilidad de la estructura los resultados pueden ser vistos en la Figura [3-46]
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Figura 3-46: Diagrama de esfuerzos sobre una semiala

Fuente SOLIDWORKS 2016 ®

3.7.2. Fuselaje

La base de toda la estructura es el fuselaje es el soporte principal y bajo el cual recaen la
mayor parte de los esfuerzos, tanto de las dos semialas como de la cola, igual que como se
realizo en el andlisis estructural de una de las semialas se obtuvieron los valores de fuer-
za a partir de una simulacién tipo CFD en el software ANSYS 17.0®), finalmente se creo
una estructura en forma de cajén donde se colocarian todos los componentes eléctricos y
electronicos ademas de soportar la cola, esta estructura fue realizada en madera usualmente
usada en aplicaciones de este tipo. (ver Figura |3-47]).
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Figura 3-47: Estructura del fuselaje

Fuente SOLIDWORKS 2016 ®)

El andlisis de esfuerzos en este caso consistié en aplicar la fuerza de sustentacion generada
por las alas y por el tubo que une la cola con el fuselaje, el resultado de esfuerzos puede

observarse en la Figura [3-48|



3.8 CIRCUITO ELECTRICO 67

wor Mises [MNSm"2)
1.105e+005
l 1.013e+005
_ 9.205e+004

_ 5.284e+004

_ T36de+004

. BAd3e+ 004

L 5.523e+004

L 4.602e+004

L 3ER2e+004

_ 2.761e+004

1.541e+004
9,205e+003
2.555e-002

— Limite eldstico: 7,920e+005

Figura 3-48: Diagrama de esfuerzos sobre el fuselaje

Fuente SOLIDWORKS 2016 ®

3.8. CIRCUITO ELECTRICO

3.8.1. Regulador de tension de la unidad fotovoltaica

Para el manejo de la energia eléctrica fueron exploradas varias opciones, entre las cuales
se encontraban el de usar un controlador de carga con MPPT que es un dispositivo que se
encarga de regular la carga en las baterias que normalmente tienen las instalaciones solares;
controlando el punto en el que los paneles solares empleados para la carga, producen la ma-
yor cantidad de energia eléctrica. Estos dispositivos tienen como desventaja un peso que no
es aceptable para el aeromodelo y sale del limite de este factor, por lo que se decide alternar
la energia que es entregada al sistema entre los paneles solares y la bateria, la idea principal
es que los paneles solares entreguen la mayor cantidad de energia al sistema y cuando estos
debido a nubosidad no sean capaces de satisfacer la energia requerida se alterne a la bateria.

Se opta entonces por disenar un regulador de voltaje de alta corriente mediante un ”by-
pass transistorizado”todo esto basado en el regulador de tensién lineal ajustable LM317 este
circuito permitird manejar corriente superiores a la del regulador que es de 1,5 amperios |21].

El concepto de bypass transistorizado esta basado en un transistor PNP que se coloca junto
al LM317 o cualquier otro regulador de voltaje. El emisor y la base se conecta antes del
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regulador y el colector se conecta después (ver figura [3-49)).

Q1
PNP
U1
LM317T
21w vo |2
g
R1
o——— [ —

o 560 -
e
—_ Volts

.[ RWV1 -
&
L]

10k

Figura 3-49: Diagrama LM317 Y transistor PNP en el software PROTEUS 8®)

Fuente Regulador de voltaje de alta corriente con LMS317 y bypass transistorizado. A. Garcia
(21

En este diagrama se puede apreciar el transistor PNP que se ha conectado en la parte superior
en referencia del LM317. En esta configuracion el bypass no va a funcionar. Esto se debe a
que segun las caracteristicas del BJT (PNP), debe existir una diferencia de potencial de al
menos 0.7 voltios entre la base el emisor para que el transistor entre en conduccion. En el
diagrama de la Figura[3-49] la base y el emisor estén conectados en el mismo nodo, por lo que
estan sometidos a un mismo potencial. Para solucionar esto se ubico una resistencia, segin
la Ley de Ohm la caida de voltaje en una resistencia equivale a multiplicar la resistividad del
elemento por la corriente que pase a través del mismo. Fue requerido que la caida de voltaje
fuera de 0.7 voltios por lo que siguiendo la ecuacion (3-23))

V=IxR

0,7=I%xR

R=0,7/I (3-23)
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Se elige un valor de corriente de 700mA para colocar una resistencia con un valor comercial
de 1 Ohmio entre el emisor y la base, de esta forma se produce una caida de 0.7 voltios
cuando hallan 0.7 amperios pasando por el regulador. El diagrama entonces es el visto en la
figura[3-50], esta resistencia debfa ser de minimo 5 vatios pues seria sometida a una corriente
considerable.
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Figura 3-50: Diagrama LM317 y transistor PNP con resistencia limitadora en el software
PROTEUS 8®)

Fuente Regulador de voltaje de alta corriente con LMS317 y bypass transistorizado. A. Garcia
121

Como se puede observar en la figura[3-51] al pasar 0.7 amperios por el regulador se consigue
una caida de voltaje de 0.7 voltios, lo que activa al transistor PNP que empieza a conducir

corriente.
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Figura 3-51: Diagrama analisis LM317 y transistor PNP con resistencia limitadora en el
software PROTEUS 8®)

Fuente Regulador de voltaje de alta corriente con LM317 y bypass transistorizado. A. Garcia

Si se aumenta la corriente en el sistema, se aumenta la intensidad de corriente que pasa por
el regulador y la que pasa por el transistor. Al final se obtiene una corriente superior al valor
maximo del LM317; el amperimetro de la derecha estd marcando 1.58 amperios que es el
resultado de sumar los 1.25 amperios que pasan por el regulador y los 0.331 amperios que
pasan por el transistor PNP (ver figura [3-52]).



3.8 CIRCUITO ELECTRICO 71

Q1
fabtd Soltmente 604 mA pasan por el transistor
) ety
@ 1.54 amperios por el regulador La corriente total no podria
= causarian que este dispositivo se queme sobrepasarlos 2.1 amperios
U1 ,
. yaquequemaria el LM317
R2
— 1 2w i G ~

Amps

i ®» I

Figura 3-52: Diagrama analisis error LM317 y transistor PNP con resistencia limitadora

en el software PROTEUS 8®)

Fuente Regulador de voltaje de alta corriente con LMS317 y bypass transistorizado. A. Garcia
(21

Para solucionar este problema se decidié entonces usar un transistor Darlington que es una
configuracion en la que se utilizan 2 transistores PNP con un colector comun y en donde
la base de uno va conectada al emisor del otro, provocando un aumento en la ganancia,
comercialmente se encuentra la referencia TIP147 que tiene una corriente de trabajo de
hasta 10 amperios. Como resultado final se tiene entonces el siguiente diagrama (figura
en el que como fuente de voltaje se tienen los paneles solares.
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Figura 3-53: Diagrama regulador de voltaje paneles fotovoltaicos en el software PROTEUS

8®
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Fuente Regulador de voltaje de alta corriente con LMS317 y bypass transistorizado. A. Garcia
121

Como puede observarse en el anterior diagrama por el transistor Darlington pasa una corrien-
te de 7.81 amperios inferior a 10 amperios que es su limite de trabajo y por el regulador de
voltaje variable pasa una corriente de 0.84 amperios inferior a 1.5 amperios que es su limite
el circuito, en total el circuito entrega una corriente de 8.66 amperios en esta simulacion.

Una ves disenado el regulador de voltaje de los paneles fotovoltaicos se decide usar diodos
de 10 amperios para hacer la conmutacion entre el regulador y la bateria, se procedio a
ubicar diodos a la salida de la bateria y el regulador conectando en paralelo las dos fuentes
de voltaje, de esta manera se definiria un voltaje mayor del regulador de los paneles solares
en comparacion a el voltaje de la bateria, asi los paneles suministrarian la energia necesaria
al sistema pero si el sistema requiriese mayor intensidad corriente, el regulador de voltaje
no podria entregarla y el voltaje de la bateria seria mayor por lo que el diodo del regulador
no conduciria suministrando asi la energia necesaria la bateria, con esta configuracién de los
diodos se da una protecciéon a la bateria y al regulador que solo serdn capaces de entregar
corriente, evitando asi danos en el sistema, en el diagrama visto en la figura se puede
observar el sistema trabajando en el caso en el que los paneles fotovoltdicos estén suminis-
trando la energia necesaria y en la figura en el caso en el que la bateria esta supliendo
de energia al sistema.

BATERIA =
147V

Figura 3-54: Diagrama en el caso en el que los paneles solares estan entregando la energia
en el software PROTEUS 8®

Fuente Los autores
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Figura 3-55: Diagrama en el caso en el que la bateria esta entregando la energia en el
software PROTEUS 8®)

Fuente Los autores

3.8.2. Conexiones del sistema

El UAV cuenta con dos fuentes de voltaje un modulo de paneles solares y una bateria tipo
lipo, estas fuentes son conectadas en paralelo y se configuran para lograr una conmutacién
dependiendo de si el modulo fotovoltaico es capas de suministrar la energia necesaria al
sistema o no; el aeromodelo requiere un sistema de radio control que consta de una unidad
receptora y un transmisor controlado en tierra, la unidad receptora es la encargada de recibir
las senales enviadas por el transmisor y decodificarlas, estas son procesadas en senales tipo
pwm que indican el grado de posicién a los servomotores; los servomotores esta ubicados en
los alerones, el elevador y el timén de direccion estos movimientos son utilizados para mover
las superficies de control, y son alimentados por la unidad receptora, que asi mismo recibe
energia por un regulador de voltaje (BEC) que regula la tension a 5v.

El regulador electrénico de velocidad se encarga de convertir la senal pwm que genera el
receptor en una senal trifdsica, para alimentar el motor del UAV, al igual que el regulador de
voltaje(BEC) el regulador electrénico de velocidad recibe la energia del regulador de voltaje
de los paneles solares detallado anteriormente. Por tltimo el motor trifasico se alimenta con
la senal entregada por el regulador electronico de velocidad y estd localizado en la parte
frontal del UAV, montado en una bancada de aluminio para motores eléctricos, el diagrama
de conexién de todo el sistema puede ser observado en la figura [3-56]
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Figura 3-56: Diagrama de conexiones del sistema

Fuente Los autores
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El proceso de construccion del UAV se llevé a cabo en cinco etapas, realizadas en el siguiente
orden:

. Construccién de las Superficies de Estabilidad y Control.
. Construccién de las Alas.

. Adaptacién de las Celdas Solares.

. Construccion del Fuselaje.

. Recubrimiento de cada una de las partes.

S O = W N

. Configuracion del Radio control y Auto piloto.

4.0.1. Construccion de las Superficies de Estabilidad y Control

Para realizar el corte de las piezas en poliestireno expandido de baja densidad se construyé
un cortador de piezas de 60cm (imagen izquierda de la Figura , mediante el ensamble
tubos PVC en forma de U, colocando el alambre ferroniquel en los extremos y conectandolo a
las fuentes, se gradtio el voltaje y la corriente para calentar el alambre y cortar el poliestireno
expandido, siguiendo las guias de madera en los extremos las cuales poseen las formas de los

perfiles.

Figura 4-1: Corte en poliestireno expandido de baja densidad de las superficies de control.

Fuente Los autores
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Las superficies de estabilidad se dividen en dos secciones: estabilizador vertical y estabiliza-
dor horizontal. Las superficies de control también se componen de dos secciones: timoén de
direccion y timén de profundidad.

Inicialmente se ensamblé el estabilizador horizontal (Figura [4-2)), cuya estructura posee un
eje principal en fibra de carbono y un eje secundario en cedro para asegurar que las costillas
queden alineadas, de forma que el estabilizador horizontal quede firme y uniforme.

Figura 4-2: Construcciéon del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores

Para garantizar la forma del perfil se utilizaron 8 costillas de MDF (como se muestra en
la Figura [4-3)) y para adaptar las celdas se realizaron unas piezas en poliestireno expandi-
do de baja densidad, de forma que dieran soporte a la estructura y forma al borde de ataque.
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Figura 4-3: Estructura de los estabilizadores y timones de control.

Fuente Los autores

Una vez ensamblado el estabilizador horizontal se fabricé el timén de profundidad y direccién
en poliestireno expandido de baja densidad como se observa en la Figura[4-4] los ejes fabri-
cados en aluminio y acoplados con cedro al poliestireno expandido, se adaptaron mediante
puntillas en las puntas a las costillas de los estabilizadores para permitir la rotacién de los

alerones y timones.

Figura 4-4: Timo6n de direccion.

Fuente Los autores
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Al finalizar el estabilizador horizontal, se Fabricé el estabilizador vertical con un eje principal
en cedro y 3 costillas en MDF (Medium Density Fibreboard), ajustando el nivel para que
quedara completamente perpendicular respecto al horizontal (Figura |4-5|).

Figura 4-5: Fabricacion del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores

Se fijé el angulo mediante un prisma triangular de mayor ancho al de las costillas, que garan-
tizaba la estabilidad al taladrar y el taperado de la superficie como se observa en la Figura
taladrando cada costilla y el soporte de madera donde se iba a anclar.
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Figura 4-6: Fabricacion del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores
Mediante herramientas como el nivel y transportador de semicirculo se verifico que tuviera el
angulo de taperado, y que estuviera completamente perpendicular al estabilizador horizontal

(Figura [4-7|) para realizar el ensamble y fijarlo con pegante epdxico.

Figura 4-7: Construccién del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores
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4.0.2. Construccion del Alas

La estructura alar se construyo en dos partes, dividendo las alas en dos semialas, de forma
que se pudiera armar y desarmar para facilitar su transporte, utilizando una unién doble de
aluminio entre las alas, una varilla interna a los tubos de fibra de carbono, y un tubo externo
de aluminio dorado a los tubos de fibra de carbono que se puede observar en la Figura

Figura 4-8: Construcciéon del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores

Se utilizaron tubos de fibra de carbono como eje principal en el centro aerodinamico del
perfil, en la Figura en la parte superior se observa el tubo de fibra de carbono negro,
a estos tubos se le acoplaron las costillas en madera de balsa y los soportes en poliestireno
expandido de baja densidad de las celdas solares, los cuales en la parte recta donde van las
celdas en el perfil alar, fueron mas largos para asegurar la forma del borde ataque y el borde
fuga.
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Figura 4-9: Construccion del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores

Para realizar la construccion del angulo de diedro se disenaron unos soportes en nylon me-
diante impresién 3D, con fibras paralelas a los tubos de fibra de carbono, de forma que se
obtuviera la mayor resistencia a la fractura (Figura , y para evitar que se separaran
las fibras se colocaron unos anillos al rededor del soporte con las fibras en direcciéon perpen-
dicular al tubo de fibra de carbono lo que permite una mayor resistencia, y debido a que son
fibras se debe realizar las pruebas de resistencia fisicas.

Figura 4-10: Construccion del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores
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Se realizaron pruebas fisicas con diferentes espesores para los soportes en las uniones del
angulo de diedro, como se observa en la figura en la parte izquierda, en la parte dere-
cha se observan los valores de las pesas que representan los 2.5Kg de peso distribuido en las
alas. Finalmente se obtuvieron los soportes que resisten los esfuerzos a los que se someten
las uniones en el angulo de diedro, que son de un grosor de 3 mm con dos refuerzos en forma
de anillos de 2mm de grosor en las puntas.

Figura 4-11: Pruebas de resistencia para los soportes de angulo de diedro.

Fuente Los autores

Ademas de las costillas en madera de balsa, en la unién de las alas con el fuselaje se utilizaron
costillas de madera triplex de aproximadamente 9.6mm de espesor, mientra que las costillas
de madera de balsa que se posicionaban a lo largo de las alas fueron de 3mm de espesor, con
una distancia de 130mm entre cada una (Figura [4-12)).
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Figura 4-12: Construccion del estabilizador horizontal.

Fuente Los autores

Una vez se ensamblaron las costillas y los soportes de las celdas se tuvieron que adaptar
unos soportes en balso en el borde de ataque de forma que se garantizara la distancia entre
cada costilla y el ala quedara recta. De igual forma para garantizar la geometria del borde
de ataque antes de recubrir las alas se colocé cinta para corregir las imperfecciones.
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4.0.3. Adaptacion de las Celdas Solares

Inicialmente como se observa en la Figura diseno el circuito sobre el cual se iban a
conectar las celdas entre si, y de esta forma se empezaron a soldar. La conexién se realizd
en serie, los terminales quedaron a los extremos del estabilizador y en el medio de las alas.

Figura 4-13: Circuito de conexién de las celdas solares.
Fuente Los autores

Las celdas se unieron con tab wire de 5mm de ancho y a través de los tres terminales para
que no se limitara el paso de la corriente (Figura |[4-14)).

Figura 4-14: Proceso de soldado de las celdas solares.

Fuente Los autores
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El circuito final fue montado en una baquelita como se muestra en la Figura [4-15], la cual
fue disenada teniendo en cuenta los parametros de tamano y las pistas de cobre fueron calcu-
ladas para corrientes de 10 amperios esto con el objetivo de asegurar el buen funcionamiento
del circuito, ademéas de esto se colocaron reguladores calculados segun las corrientes que

manejarian los componentes.

Figura 4-15: Circuito impreso de potencia.

Fuente Los autores

4.0.4. Construccion del Fuselaje

Como se muestra en la Figura el ensamblaje del fuselaje se compone por 7 costillas,
el cajon, la bancada, el motor y la hélice. Las costillas y el cajon son en cedro, cada una de
las piezas tiene dientes para encajar mas facilmente, y poder acoplarlas mediante adherente,

acoples en L y tornillos para madera.
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Figura 4-16: Construccion del fuselaje.

Fuente Los autores

En las secciones donde se acoplan las alas tiene un refuerzo de doble capa de madera, las
secciones laterales del cajon estaban un poco pandeadas por lo que para ensamblarlas se
utilizé6 una pieza rectangular de balso en la parte de la planta del cajén para aumentar
la superficie de contacto y facilitar el acople entre las piezas, en la pieza del cajon que va
acoplada a la bancada y las piezas paralelas a esta se reforzaron con acoples en L y tornillos
para madera.

4.0.5. Recubrimiento plastico

Para el recubrimiento de las superficies de las alas y los estabilizadores se implementaron
posibilidades alternas al monokote, debido a que el monokote transparente (debia ser trans-
parente para permitir la radiacién solar sobre las celdas solares) solo se encontré en China
y su envié es demorado y costoso, por lo que se realizdé una prueba con acetato transparente
pero como se observa en la imagen izquierda de la Figura este plastico se arrugaba
al aplicarle el calor y no se adhiere a las costillas, por lo que se utilizé plastico polietileno
termoencogible como se muestra en la imagen derecha de la Figura [4-17] este material al
calentarlo con la pistola de calor a 200°C se adhirié a las costillas quedando totalmente
liso, por lo que fue el seleccionado para el recubrimiento. Los plasticos utilizados en estas
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pruebas, son muy usados por aeromodelistas cuando el monokote no es una opciéon viable
por facilidad o costo, ademés en foros de Internet de varios aeromodelistas se encontraron
aportes sobre su uso y manejo.

Figura 4-17: Pruebas de plastificado.

Fuente Los autores

Para el estabilizador vertical que tiene taperado de 0.5, se realizaron varias pruebas para
el recubrimiento, como se muestra en la Figura [4-18| en la imagen superior izquierda se
muestra el primer recubrimiento el cual se realizdé con plastico polietileno termoencogible
que se pandeo en el borde de ataque y en el borde de fuga, por lo que se realizé el segundo
recubrimiento, el de la imagen superior derecha con plastico acetato pero el borde de ataque
se formaron burbujas debido a que no se adhirié bien a las costillas, por eso se realizo el
tercer recubrimiento, imagen inferior izquierda donde se colocé poliestireno expandido de
baja densidad y mediante alambre ferroniquel se corté al rededor de las costillas pero el
borde de ataque quedo rugoso se intenté corregir con cinta aislante y recubrirlo con plastico
polietileno termoencogible pero las imperfecciones eran muy grandes por lo que se desmonto
y se realizé el cuarto recubrimiento, se realizo el corte laser de las guias en madera para cortar
el poliestireno expandido de baja densidad con alambre ferroniquel, se corté y se realizaron
4 tapas que se adhirieron con silicona liquida se corrigieron las pequenas imperfecciones
del borde de ataque con cinta aislante y por tultimo se recubrié con plastico polietileno
termoencogible.
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Figura 4-18: Plastificado estabilizador vertical.

Fuente Los autores

Para el estabilizador horizontal se realizaron dos pruebas, como se observa en la Figura[4-19|
en la imagen de la izquierda se observa que medio estabilizador tiene un borde negro y el otro
borde blanco, el negro de cinta aislante que se le colocé para corregir imperfecciones en el
borde de ataque, y en la imagen derecha se observa que la seccion izquierda el estabilizador
tiene la union de ambos pléasticos hacia la parte de abajo lo que provoco imperfecciones que
se corrigieron como se observa en la otra seccién del estabilizador colocando la unién hacia
el lado del alerdn, luego se corrigio en todo el estabilizador horizontal.
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Figura 4-19: Plastificado estabilizador horizontal.

Fuente Los autores

Para el recubrimiento de las alas y cola se utilizé plastico polietileno termoencogible, mol-
deandolo con calor, con una pistola de aire que permitia que el plastico se adhiriera a las
superficies y conservara la geometria de los perfiles. El avance de este proceso se observa
de izquierda a derecha. Debido a que el plastico viene en un tamano de 80cm x 100cm,
se tuvieron que unir 3 pléasticos por ala, con una pistola de calor a 300°C para conseguir
recubrir la envergadura de cada semiala de 1.5m. Mediante la misma temperatura se unié el
plastico en los bordes de la costilla interior y exterior, luego se procedié a realizar el mismo
procedimiento para el borde de fuga como se observa en la imagen del medio de la Figura
y por ultimo se terminé de termoformar a una temperatura de 200°C para tensionar
todo el plastico de la semiala como se muestra en la imagen derecha de la Figura [4-20]
Se tuvo un problema debido a que en la parte del angulo de diedro el plastico se tensiono
demésiado y se pandeo en el borde de ataque al igual que en el borde de fuga.
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Figura 4-20: Plastificado alas.

Fuente Los autores

Para corregir el pandeo del borde de ataque y borde de fuga, se corté una seccion con la
forma del borde de ataque en poliestireno expandido de baja densidad, y mediante balsa se
lijo hasta dar la forma del borde de fuga y se volvié a realizar el recubrimiento con la pistola
de calor, pero al mantener mas de 15 minutos al sol el plastico se volvid a deformar, por lo
que se tuvo que realizar el calentado del plastico mientras la semiala se encontraba en el sol,
y dejar que el plastico tuviera una temperatura de enfriamiento mas alta, lo que evito que
se volviera a deformar el plastico.
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Figura 4-21: Correccién del plastificado de las alas.

Fuente Los autores

4.0.6. Configuracion del Radiocontrol y Autopiloto
Configuraciéon del Autopiloto

Se utilizé el Autopiloto Pixhawk PX4 para recibir la lectura del sensor de velocidad, GPS,
acelerémetro, giroscopio, compas y demas elementos de medicion de los parametros necesa-
rios para el control del aeromodelo.

Se realizaron las conexiones correspondientes siguiendo el diagrama mostrado en la Figura
4-22
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Figura 4-22: Pixhawk.

Fuente www.ardupilot.org

Una vez verificadas cada una de las conexiones se utilizé el programa Mission Planner para
la correspondiente calibracién de cada uno de los sensores.

Se inici6 realizando la calibracion de los sensores de posicién y orientacion, en este caso el
aceleréometro, el autopiloto debia alinearse con la brijula del GPS y esta debia estar senalan-

do el norte magnético de la tierra, de esta forma se procedié a calibrar el sensor, como se
observa en la Figura [4-23|
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Figura 4-23: Calibracién del acelerémetro del autopiloto.

Fuente Mission Planner

Posteriormente se procedioé a calibrar la brijula del GPS, moviendo el GPS y autopiloto
alineados, en diferentes direcciones y orientaciones, pasando por los puntos blancos que apa-
recen en la grafica de los planos en 3D, que se observan en la Figura[4-24] una vez concluida
la calibracién se guardan los puntos de posicién y orientacién (Ver Figura |4-25|).
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Figura 4-24: Calibracion de la brijula del GPS.

Fuente Mission Planner
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Figura 4-25: Confirmacién de la captura de puntos de la calibracién de la brijula del GPS.

Fuente Mission Planner

El monitor de la bateria también debe ser configurado, teniendo en cuenta la corriente de
la bateria que va a medir, el autopiloto y la referencia del sensor(Observar Figura |[4-26|),
debido a que la baterfa necesita ser monitoreada todo el tiempo [50].

Battery Monitor

Battery Monitor Configuration
What autopilot version do you own?

Wh: using?

What size batterys are you using (mah)?

Figura 4-26: Configuracion del monitor de la bateria de suministro para el autopiloto.

Fuente Mission Planner
Ulteriormente se configuran sensores adicionales que pueden ser de velocidad, temperatura,
sonido, entre otros (Figura [4-27)).
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Sonar

Doyou have a sonar attached? W Sonar Mode! [l
Distance: 0
Voltage: 0

Figura 4-27: Configuracién de sensores adicionales.

Fuente Mission Planner

Configuracién del Radiocontrol

Debido a que este UAV fue disenado para vuelos lentos y por consiguientes reacciones suaves
en las superficies de control, por ser un aeromodelo tipo planeador, es necesario llevar a
cabo la configuracion del radio control. En dicha configuraciéon mostrada a continuacion se
modifican las funciones Exponencial y Dual Rate.

» Exponencial: Esta configuracién viene por defecto en 0%, es decir, que el movimiento
del servo es lineal respecto a la palanca de mando del radiocontrol. Modificando esta
funcién con un valor negativo como por ejemplo -40 % en el canal 1, se consigue que
el servo que acciona los alerones tenga un movimiento mas suave en la parte central
del recorrido del stick (palanca de mando). Los canales donde se aplicaron la funcién
exponencial fueron: 1, 2, 4 y 6, los cuales controlan los alerones, elevador y timén de
direccién respectivamente.

= Dual Rate: Esta funcién permite limitar el recorrido de las superficies de control,
variando asi, la sensibilidad en cada canal. El valor por defecto de esta funcién es
100 % pero debido a que no se realizaran maniobras fuertes en el movimiento de la
aeronave, se disminuyeron estos valores, correspondientes a los canales 1,2/4 y 6.



5 RESULTADOS

5.0.1. Pruebas celda solares

Para comenzar se realizé la prueba de comparar si el plastico polietileno termoencogible
disminuye o no la potencia entregada por las celdas, por lo que se tomaron mediciones como
se muestra en la Figura en la imagen izquierda sin el platico y en la derecha con el
pléstico, como se observa la celda de la izquierda (sin recubrimiento) tiene un voltaje de
641mV, y en la celda de la derecha (con recubrimiento) tiene un voltaje de 625mV, y ambas
manteniendo una corriente que varia entre 110mA y 115mA. Esto demuestra que la potencia
es muy similar y en cuanto a aerodinamica e implementacién es mucho més viable colocarlas
internamente que externamente.

Figura 5-1: Comparacion celdas solares con recubrimiento plastico y sin recubrimiento
plastico.

Fuente. El Autor

Luego de Realizar el proceso de soldado y acople de las celdas solares en las alas se realizé
la comprobacion de voltaje entregado por las alas, para verificar que todas las celdas solares
y conexiones estuvieran correctamente. En la Figura se observa en la imagen derecha el
voltaje de una semiala que es de 12.28v, y en la imagen de la izquierda se observa que las
alas juntas en serie entregan un voltaje de 24.62v.
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Figura 5-2: Revision de voltaje de las alas.

Fuente. El Autor

5.0.2. Verificacion de peso

En la simulacion se contemplaron todos los pesos del aeromodelo como se observa en la
Figura con un peso de 2,5Kg contemplando el peso del plastificado, y ademés de 0,5Kg
de rango de error debido a mas adherentes aparte de los contemplados, lo que daria un total
de 3Kg de peso total contemplado en simulacion.

Propi; de masa de Er -
Configuracion: Predeterminado 1
Sistema de coordenadas: -- predeterminado -- ‘

Masa = 2129 47 gramos

WVolumen = 20107249 49 milimetros cubicos

Centro de masa: [ milimetros |
X=-18.25
¥=5317
Z=134133 !

irea de superficie = 5342998.99 milimetros cuadrados ‘

Ejes principales de inercia y momentos principales de inercia: [ gramos *
Medido desde el centro de masa.

k= (1.00, 000, 0.00]  Px = 234076632.65

Iy = {0.00, 0.08, -1.00) Py = 71221584735

Iz=(0.00, 1.00, 0.08)  Pz=923794277.38

Momentos de inercia: [ gramos * milimetros cuadrados )
Obtenidos en el centro de masa y alineados con el sistema de coordenac

Lo = 234081400.46 bey = -302341.17 Lz = 1482623,
Lyx = 30234117 Lyy = 922373990.11 Llyz = 1727662
Lz = 148262303 Lzy = -17276024.69 Lzz = 7136313¢

Momentos de inercia: [ gramos * milimetros cuadrados)
Medido desde el sistema de coordenadas de salida.

Do = 4071374396.30 Iy = -2369168.02 Dz = -5065936
Iyx = -2369168.02 Iyy = 4754356898.93 Tyz = 13458904
Izx = -50659367 .88 Izy = 134589046.57 Izz = 72036071

Figura 5-3: Verificacién de peso mediante simulacién.

Fuente Los Autores

Como se observa en la Figura se realizo la verificacion de la masa, las alas tienen una
masa de 1.6Kg, los estabilizadores 0.7Kg, y el fuselaje 1.3Kg, lo que en total se excedi6 0.6Kg
del méximo peso aceptado por el motor, la mayoria de estda masa es en adherentes y parte del
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circuito que posee mas masa de lo estipulado. Por lo que se tuvo que realizar modificaciones
para aumentar la fuerza de propulsion del avion.

Figura 5-4: Verificacién de peso.

Fuente Los Autores

5.0.3. Pruebas fisicas del aeromodelo

Se sustituyo el motor (Figura ??) debido al cambio de mésa, se acoplo el motor para verificar
su funcionamiento, y se diseno y construyo otro fuselaje para acoplar correctamente el nuevo
motor.

El fuselaje que se observa en la Figura cuenta con refuerzos mediante acoples en L y
tornillos para madera, ademas de tener doble capa de madera en todo el fuselaje, y un mayor
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tamano para facilitar la ubicacion de la bateria y el motor, para reajustar el centro de masa,
y al igual que el anterior tiene una estructura con dientes lo que facilito el acoplamiento
entre las piezas, y le da mayor resistencia.

Figura 5-5: Fuselaje reforzado.

Fuente Los autores

Con el objetivo de realizar una prueba final en tierra con la que se pueda corrobar el buen
funcionamiento de todos los sistemas y se hace especial énfasis en el sistema eléctrico, donde
se busca corroborar que el sistema fotovoltaico tiene la capacidad de suministrar la energia
eléctrica necesaria al sistema electrénico y al motor principal.

Se procede a realizar el montaje del aeromodelo en tierra con el sistema electrénico activado
y el motor en su maxima velocidad, pero siendo alimentado solamente con la bateria, pe-
riddicamente se realizaron mediciones de voltaje en la bateria.

A continuacion con la bateria nuevamente cargada se procedié a realizar el mismo montaje
pero en esta prueba el sistema fotovoltaico fue conectado, estas pruebas se realizaron para
corroborar que efectivamente el sistema de fotovoltaico si aumentaba el tiempo de descarga
de la bateria lo que directamente aumentaria el tiempo de vuelo del aeromodelo, los resul-
tados pueden observarse en la Figura .
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Curvas de descarga de la bateria
20

I

S e e
18 == = ‘_:: L =
16 \" —
T P
N e
14 \ e~ ~_ —— Sistema fotovoltaice no
= habilitado

12 =
> \
.E 10 —— Sistél_'na fotovoltaico
S \ habilitado

o 2 4 6 B 10 1z 14 16

Tiempo{min)

Figura 5-6: Curvas de descarga de la bateria.

Fuente Los autores

En las pruebas de campo como se observa en la Figura al aeromodelo le funciona tanto
el movimiento de los timones de profundidad y direcciéon, como los alerones y el motor de
propulsion. En la parte izquierda superior de la imagen se observa como una mano sostiene
el conector de la bateria mostrando que estd desconectada y por lo que el aecromodelo esta
funcionando a partir de la energia solar entregada por las celdas solares ubicadas en las alas
y el estabilizador horizontal.
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Figura 5-7: Funcionamiento del aecromodelo con tnicamente las celdas solares.

Fuente Los autores

El avién se llevé a una pista de vuelo de aeromodelos via hacia Sopd, donde un aeromodelista
y piloto de aviones tipo entrenador y planeador con mas de 30 anos de experiencia, realizd
unas pequenas correcciones en el aeromodelo. Existia un pequeno espacio entre las alas y
los alerones, al igual que entre el estabilizador horizontal y el timén de profundidad como se
muestra en la Figura[5-8], estos espacios que se recubrieron con Monokote para evitar que el
aire se filtrara y causara mayor vorticidad.

Figura 5-8: Correccién de espacios en las superficies de las alas y estabilizadores.

Fuente Los autores
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El acople que transmite el movimiento a los alerones y timones, se estaba despegando leve-
mente lo que no permitia la transmision del movimiento de los servomotores a los alerones,
por lo que se reforzé con un tornillo, arandela y tuerca en el acople (Figura , haciendo
que el movimiento se transmitiera completamente. Luego se comprobd que encendiera el
motor principal, y en ese momento el piloto nos indicé que segin su experiencia, la potencia
que entregaban las baterias no era la suficiente para mantener vuelo ese avion, por lo que nos
sugirié que utilizaramos la otra bateria, entonces se realizé el acople de la segunda bateria
para que entregara mas potencia al motor, con lo que se procedié a realizar las pruebas de

vuelo.

Figura 5-9: Refuerzos de los alerones.

Fuente Los autores



6 CONCLUSIONES

Como principal logro de este proyecto se consiguié demostrar que si era posible utilizar
energia solar para aumentar el tiempo de encendido de una plataforma tipo UAV con los
conocimientos y recursos existentes en la Universidad Militar Nueva Granada. Llevando a
cabo uno de los principales objetivos propuestos en el proyecto: conceptualizacién, diseno y
construccién del UAV.

A partir de las simulaciones de flujo con los perfiles alares, se determiné que los perfiles
alares EPPLER generan mayor sustentacion y menor arrastre, respecto a los perfiles alares
NACA, que son los perfiles méas utilizados debido a que son mas antiguos.

A partir de las simulaciones de esfuerzos mediante el software de SOLIDWORKS ®), se de-
termind que los materiales necesarios para soportar las costillas de las alas, el estabilizador
horizontal y la unién entre el fuselaje y los estabilizadores, debian ser de fibra de carbono,
por resistencia y peso liviano.

En cuanto al circuito electronico este puede mejorarse haciendo énfasis en reducir peso de
este o reemplazandolo por MPPT comercial que es un dispositivo que aumenta la eficiencia
del sistema foto voltaico, es recomendable hacer uso de este porque ademés de regular la
tension, permitird cargar el médulo de baterias en momentos de poco consumo.

Debido a que las celdas solares no suministran la suficiente energia para alimentar todo el
sistema, electronico del UAV con el motor a su maxima velocidad, se opté por utilizar las
celdas solares como suplemento de la energia que va perdiendo la bateria en el vuelo, con lo
que se extiende el tiempo de vuelo.

A partir de las pruebas de vuelo se determiné que para el despegue de un avién que esta
en fase de pruebas y no posee tren de arranque, es conveniente construir un lanzador que
asegure la velocidad minima de vuelo.

Mediante las pruebas de vuelo se observo que el peso estdba muy concentrado en la parte
central del fuselaje, lo que a pesar de mejorar la aerodinamica del aeromodelo, causé que el
avion necesitara mayor sustentacion para el despegue.
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Respecto al diseno en general, se implementd un modelo modular, facil de construir, facil de
trasportar y simple en el proceso de ensamble. Lo que se puede aplicar en cualquier proyecto a
futuro, para realizar una estructura que facilite el transporte y el mantenimiento del proyecto.

Se concluye ademas que este tipo de proyectos tiene una viabilidad técnica y econémica que
puede encaminar a desarrollar diferentes tipos de aplicaciones para este tipo de aeromodelos.

6.1. RECOMENDACIONES

Para construir un aeromodelo lo més 6ptimo es utilizar materiales resistentes y livianos,
por lo que el material més conveniente para realizar la mayoria de la estructura es fibra de
carbono que es bastante bueno en estds dos caracteristicas. Ademas, es muy utilizado en
aeromodelos bastante eficientes, el problema de este material es el costo, por lo que en este
proyecto se tuvo que cambiar varias piezas por materiales con caracteristicas similares, lo
que disminuyo tanto la resistencia de la estructura, como es el caso de la balsa, mientras
que el cedro aumenta el peso significativamente, por lo que con los recursos suficientes, este
proyecto puede ser mejorado invirtiendo mas en materiales méas indicados para la aplicacién,
como lo es la fibra de carbono y la fibra de vidrio, lo que aumentaria la sustentacion del
aeromodelo y disminuiria su peso, y disminuye las posibilidades de fallar del aeromodelo.

Para préximos prototipos, se podria disenar unos estabilizadores mas livianos, por ejemplo
sin el acople que une el estabilizador vertical con el horizontal y con materiales mas livianos
como fibra de carbono, para que disminuya el peso de los estabilizadores y no se necesite
compensar el peso en la parte de la bancada, esto disminuiria también la sustentacion nece-

saria.

Si se realizan dos ejes en vez de uno solo como en este proyecto, para acoplar las costillas
y el icopor de las alas en el que se soportan las celdas solares facilitara su ensamble y evite
imperfecciones en el angulo de incidencia de las alas sobre el fuselaje, ademas de crear unos
orificios en el icopor para disminuir peso, y debido a que el icopor no esta para reforzar la es-
tructura sino solo como soporte para las celdas solares, lo que no generara riesgos de fractura.

Para el despegue de un aeromodelo que estd en fase de pruebas y no posee tren de arranque,
es conveniente construir un lanzador que asegure la velocidad minima de vuelo, y asi asegu-
rar un arranque idéneo para el UAV.



7 Anexo: Gastos del proyecto

En la tabla se muestran los gastos que se tuvieron en el proceso de la construccion del
aeromodelo.

Tabla 7-1: Gastos.

GASTOS PRECIO

Tubos de fibra de carbono S 330.000
Cortes laser 5 115.000
Adhesivos 5 90.000
Ejes y varillas S 130.000
Transportes S 98.000
Servos S 120.000
Icopor, madera y ejes S 275.000
Acoples y Herramientas S 280.000
Total gastos $1.438.000

Fuente el autor
Los recursos que se le solicitaron en préstamo o financiacién por parte de la universidad se
encuentran en la tabla [7=2]

Tabla 7-2: Gastos institucionales.

INSTITUCIOMNALES PRECIO

Motor AX] 5330/24 S 980.000
Celdas Solares 5 850.000
Baterias 5  850.000
Radiocontrol 5 650.000
Pixhawk S 750.000
Driver S 720.000
Total institucionales $ 4,800.000

Fuente el autor
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Debido a que no todo el proyecto fue financiado por la Universidad se tuvo que ahorrar en
lo posible, debido a que un aeromodelo es un proyecto muy costoso, los gastos ahorrados se
muestran en la tabla[7-3] y se muestra el costo total de todo el proyecto.

Tabla 7-3: Gastos ahorrados.

COSTOS AHORRADOS PRECIO

Moldes icopor S 360.000
Monokote S 290.000
Tubos de fibra de carbono S 380.000
Total ahorrados 51.030.000
TOTAL PROYECTO %6.238.000

Fuente el autor
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