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RESUMEN

TITULO: DISENO Y CONSTRUCCION DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO (UAV Unmanned Aerial Vehicle)*

AUTOR: ALVAREZ SANCHEZ, Yuri Giovanny

PALABRAS CLAVES: Vehiculo Aéreo, UAV, disefio aeronautico, modelo
aerodinamico, avion, energia del vuelo, construccién de aeromodelo.}

Descripciéon: En este documento se completa el proceso de disefio de un
vehiculo aéreo no tripulado partiendo desde el modelo conceptual como
solucién a requerimientos especificos de carga Util, construccion, autonomia
de vuelo y restricciones de la ley aeronautica colombiana, se plantea un
modelo mateméatico para entender los parametros energéticos mas
relevantes que tienen implicaciones en las decisiones y variables del disefio.
Se recogen los datos mas representativos producto de la utilizacion del
sistema de telemetria y auto piloto que se instalé en algunos de los prototipos
cuyo valor se hace notable al calibrar y validar dicho modelo matematico
propuesto, asi mismo se propone un modelamiento CAD para encontrar la
solucion geomeétrica tridimensional a los parametros necesarios para lograr la
maniobrabilidad y auto estabilidad aerodinAmicas necesarias para
complementar el trabajo de automatizacion del vuelo.

Se describen los procesos de validacion y pruebas asi como los resultados a
los que se sometieron los mdultiples prototipos necesarios para llegar al
disefio presentado como “Arpegio 2.4” el cual es el producto de este trabajo
de grado. Se proponen multiples técnicas de construccion economicas al
alcance de la tecnologia local y acordes con la solucion geométrica
propuesta del vehiculo aéreo, También se incluyen, una ficha técnica para el
uso de dicho vehiculo bajo diferentes condiciones energéticas y peso, una
guia béasica de construccion del aeroplano y planos detallados para su
produccion.

* Proyecto de grado
** Facultad de ingenierias fisico mecanicas, Ingenieria Mecanica. Director: M.Sc. Ricardo
Alfonso Jaimes Rolon
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ABSTRACT

TITLE: DESIGN Y BUILD OF AN UNMANNED AERIAL VEHICLE UAV
(Unmanned Aerial Vehicle)*

AUTHOR: ALVAREZ SANCHEZ, Yuri Giovanny

KEY WORDS: Aerial Vehicle, UAV, Aeronautical design, Aerodynamic
model, airplane, Flying Energy, airplane model build.

Description: In this document the design of an Unmanned Aerial Vehicle is
accomplished beginning from the concept model as a solution for specific
requirements of payload, build, flying Autonomy and the restrictions of the
Colombian aeronautical law, a mathematical model is presented to
understand the most relevant parameters that have implications on the
decisions an design variables. The most representative data is collect as a
product of the telemetry system utilization and the auto pilot that was installed
in some of the prototypes which value is notice when calibrates and validates
the mentioned mathematical model presented, same way a CAD modeling is
proposed to find a geometrical tridimensional solution to get the
maneuverability and the auto stability needed to complement the flying
automatization work.

The validation process and tests are describe same way as the results which
the multiple prototypes were subject to get to the design shown as “Arpegio
2.4” which is the product of this graduation project. Multiple less expensive
build techniques are propose they can be reach by the local technology and
they are according the proposed geometrical solution of the aerial vehicle, It
also includes, a technical chart for the use of the vehicle under different
weight and energetic conditions, a basic guide for the airplane build and
detailed plans for it’s production.

* Graduation Project
** Physics-Mechanical Faculty, Mechanical Engineering. Director: M.Sc. Ricardo Alfonso
Jaimes Rolon
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INTRODUCCION

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) son utilizados en diferentes
campos, desde aplicaciones particulares de exploracion, hasta aquellas con
fines militares para reconocimiento de terreno enemigo, pasando por
aplicaciones civiles de busqueda y rescate de personas en situaciones de
desastres naturales.

Siendo estas aeronaves de gran versatilidad, algunos institutos
gubernamentales locales [1] se encuentran adquiriendo dicha tecnologia de
mano de obra extranjera. Los modelos comerciales presentan altos costes de
adquisicién y mantenimiento [2][3], su reparacion en caso de averias o
accidentes, implica en varias ocasiones una reconstruccion del modelo
entero, en lugar de piezas modulares [4]. El disefio de un prototipo de UAV
que permita ser separado en moédulos para su facil reparacion, transporte,
mantenimiento y ensamblaje permitiria la reduccion en los costos ya
mencionados.

Aunque la concepcion en lo general del significado de un UAV es que son
vehiculos completamente autébnomos, su definicion realmente implica que
Unicamente no posee pasajero al interior, sin embargo, el control de los
mismos puede llevarse aun en forma manual. No obstante, esto
necesariamente requiere de un piloto entrenado para tal labor, y el despegue
de un modelo exige de altas habilidades para su manipulacion.

El implementar estrategias de control a priori requiere no solo de una gran
cantidad de habilidades para el equipo desarrollador, sino ademas de
herramientas que permiten la simulacion y puesta en sintonizacion de los
mismos a modo que el desarrollo final resulte en un vuelo exitoso. Sin
embargo, esta labor puede resultar en una tarea de alta complejidad sin el
modelo identificado del aeromodelo a utilizar.

Identificar modelos no es una tarea sencilla. El estudio académico que
desempefa es alto y en muchas ocasiones es trabajo de tesis doctorales.
Existen diferentes articulos disponibles para la comunidad cientifica donde se
manifiesta el uso de técnicas computacionales y matematicas de estudiosos
en el tema [5], usando teoria de control avanzada en el espacio de estados y
algebra lineal, con el fin de obtener el modelo fiel que incluya toda la no
linealidad de la misma planta.

En el presente trabajo se demostrard que es posible desarrollar un
aeromodelo no tripulado con un desempefio aceptable si se tiene en cuenta
la oferta en el mercado actual, pero estableciendo un bajo coste en la
fabricacion del mismo al igual que procesos de reparacion de menor
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complejidad y mayor rapidez que permiten ahorrar al usuario final tiempo e
inversion en el equipo comprado.
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1. DESCRIPCION DEL PROYECTO

1.1 IDENTIFICACION DEL PROBLEMA

Diferentes acercamientos al uso de tecnologia para el posicionamiento de
vehiculos, telemetria de los datos adquiridos por el mismo y el control
automatico para su maniobrabilidad se han aplicado en el campo de los
vehiculos aéreos no tripulados (conocidos como UAV por las siglas en inglés
de Unmanned Aerial Vehicle), las aplicaciones comprenden un amplio rango
de disciplinas, desde el campo civil como la atencion y prevencion de
desastres, hasta la vigilancia militar y el reconocimiento del terreno enemigo.

La vicerrectoria de investigacion y extensién de la Universidad Industrial de
Santander (VIE — UIS ) fomenta la consolidacion del grupo de investigacion
CEMOS de la misma universidad, en modalidad de articulacion y apoyo con
la empresa EYE Ingenieria la cual, desde el 2006, ha incursionado en el uso
de instrumentos y modelos aeronauticos para lograr el seguimiento de
trayectorias en forma autdbnoma, pero los resultados evidencian la necesidad
de un proceso de disefio completo y apropiacion de la tecnologia necesaria
para obtener el modelo matematico con el cual se pueda describir el
comportamiento del UAV vy asi, lograr los resultados deseados acordes a las
exigencias del mercado potencial.

Por tanto, se requiere la apropiacion de la tecnologia necesaria para
desplazar un UAV desde un punto dado hasta otro punto establecido en el
espacio, con una trayectoria rectilinea uniforme en dos dimensiones (sin
considerar el control de altura) basado en modelos mateméaticos aproximados
al modelo real, que permitan el control del vehiculo con precision y eficacia
satisfactorias.

Existe una gran variedad de vehiculos aéreos disponibles en el mercado con
caracteristicas de desempefio variables de acuerdo a la region y los
requerimientos técnicos propios dados por el fabricante [1]. Algunas de estas
caracteristicas son facilmente adaptables, prescindibles o no deseables para
aplicaciones especificas en el campo del vuelo no tripulado controlado
electrénicamente y de forma autbnoma.

El modelamiento matematico de estos vehiculos es una tarea de arduo
trabajo [6] teniendo en cuenta que no se poseen los instrumentos vy
herramientas adecuados, tales como un tunel de viento, con el cual se
podrian obtener datos imprescindibles para el modelo, tal como el perfil
aerodinamico, el desempefio con carga util, la capacidad de carga util, entre
otros, todo esto sumado a los problemas que presuponen una ingenieria
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inversa para obtenerlos, lo cual violaria las leyes que rigen la propiedad
intelectual.

Modelos especializados de UAV estan siendo utilizados en campos como
reconocimiento aéreo, atencion y prevencion de desastres, operaciones
militares y policiacas, fotografia aérea, geologia e ingenieria civil entre otros.
Pero el costo de los vehiculos, el uso de las patentes y de los equipos
presentan varios de los mayores obstaculos para su adaptacion a las
necesidades regionales tanto a nivel técnico como en el &mbito econémico,
esto sin menospreciar el valor afadido que tiene el apropiarse del
conocimiento para suplir una necesidad tecnologica con proyeccién a ser
competitiva en un mercado potencial [4].

Este trabajo de grado estd enfocado en obtener un vehiculo aéreo no
tripulado con caracteristicas y especificaciones establecidas el cual sera la
planta de instrumentacién para complementar un trabajo de grado paralelo
realizado en la escuela de ingenieria electronica y como parte del proyecto
de investigacion con namero interno 5564 de la VIE, dirigido por el profesor
asociado Alfredo Rafael Acevedo Picon.
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1.2 OBJETIVOS

1.2.1 Objetivo general

Utilizar y adecuar los conocimientos en procura del progreso y mejoramiento
de la calidad de vida de la comunidad y el desarrollo de la industria con el
DISENO Y CONSTRUCCION DE UN VEHICULO AEREO NO TRIPULADO
para volar autbnhomamente desde un punto A a un punto B en trayectoria
rectilinea previamente programada y que hace parte del proyecto de
investigacion Disefio y Construccion de un UAV para Vuelo Auténomo,
Cadigo interno VIE 5564, cuya instrumentacion estara a cargo de la escuela
de ingenieria Electrénica, construccion y financiacién a cargo de la empresa
EYE y la Vicerrectoria de Investigacion y Extension de la UIS.

1.2.2 Objetivos especificos
Disefiar y construir un vehiculo aéreo no tripulado con las caracteristicas de
vuelo autbnomo, tendra una envergadura maxima de 2.5 [m] un peso maximo
de 9 [kg], despegara en una distancia menor a 80 [m] con &ngulo de ascenso
menor o igual a 10°, tendra una autonomia de vuelo minima de 30 [min], las
caracteristicas del vehiculo son las siguientes:

e Estructura modular para un armado en menos de 5 [min].

e Carga util no menor a 2000 [g].

e Disefio de los componentes para lograr un facil recambio de partes,

transporte y ensamblaje asi como técnicas de construccion probadas y
confiables.

e Peso total del vehiculo menor a 25Kg para cumplir con las
reglamentaciones de la Aeronautica Civil, Unidad Administrativa
Especial, resolucion namero 05545 del diciembre 26 de 2003.

e Techo méximo de 150m segun Aeronautica Civil, Unidad
Administrativa Especial, resoluciéon numero 05545 del diciembre 26
de 2003.

e Distancia de despegue menor a 80 [m]

e Velocidad de despegue menor o igual a 50 [Km/h]

e Planta motriz y autonomia de vuelo no menor a 30 [min].
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Potencia maxima entre 1.5 — 3.5 [Hp]

Velocidad de crucero 70 [Km/h]

Simular y evaluar los componentes principales con la ayuda del
software XFLR5 v6.08 de cdédigo abierto y distribucién gratuita,

utilizado anteriormente en tesis de doctorados en aeronautica.

Construccién de un prototipo de escala menor o igual para la
evaluacion de componentes y redisefio antes del producto final.

Disefiar y aplicar un protocolo de pruebas para medir: estabilidad,
confiabilidad, autonomia de vuelo, distancia de despegue, velocidad
de despegue tanto de forma autbnoma como radio controlado.
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1.3 JUSTIFICACION

Como objeto de cooperacion y consolidacion del trabajo conjunto
desarrollado con la empresa EYE, se ha planteado el presente proyecto para
generar aeromodelos no tripulados con el acompafiamiento y la apropiacion
tecnoldgica necesaria, produciendo desarrollo en el tema con contenido
cientifico aportado por la Universidad Industrial de Santander, conociendo la
potencialidad del mercado emergente que se produce a nivel nacional con el
uso de los UAV para diferentes aplicaciones y segmentos como la
observacién y control de fronteras, el control de trafico aéreo en zonas
restringidas, apoyo a la Defensa Civil durante la observacién de catastrofes
aéreas o naturales, la realizacion de fotografia aérea como herramienta de
soporte para el disefio arquitectonico o el paisajismo, la observacién de
cultivos ilicitos, apoyo repetidor de comunicaciones y el control aviario entre
otros.

Las reglamentacién para vehiculos aéreos de este tamafio con peso menor a
25 [Kg] es flexible, no son considerados aeronaves y no se requieren de
licencias para su operacion siempre y cuando se cumpla con lo dispuesto por
la Aeronautica Civil, Unidad Administrativa Especial en su resolucion namero
05545 del diciembre26 de 2003, donde se regulan este tipo de aeromodelos
en cuanto a condiciones especiales de construccion y de operacion, sin
embargo la metodologia de disefio que se utilizara en este trabajo de grado
es aplicable y adaptable a vehiculos aéreos de mayor tamario.
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2. DISENO CONCEPTUAL

2.1 TIPOS DE VEHICULOS AEREOS

2.1.1 Helic6ptero

Este tipo de maquina aérea aplica su utilidad en situaciones donde no se
encuentra disponible una pista de despegue. Posee una alta versatilidad en
cuanto a su maniobrabilidad y puede desplazarse en cualquier direccion de
un sistema de coordenadas de tres ejes. Estas caracteristicas logran que sea
una propuesta inadecuada para cumplir con las necesidades propuestas
pues el sistema de control debe poseer gran robustez por causa de las
variables a monitorear, entre estas las revoluciones del motor, el paso de las
aspas, la velocidad en los tres ejes, la posicion en el espacio, esto es, el nivel
en dos ejes, la velocidad de rotacién en el eje vertical dado por su timén,
requiriendo de esta forma un control robusto para mantener una trayectoria
rectilinea.

El mantenimiento mecanico y electrénico de un Helicoptero es una barrera
técnica para su empleo a gran escala, esto ademas de reducir su
confiabilidad por el nUumero de mecanismos y piezas propensas a fallar, en
especial en este caso presentado, cuando el sistema de control sera un
prototipo y dichas variables se deben minimizar.

Figura 2. Movimientos permitidos en un Helicéptero.
Fuente: [7]

El gasto energético de un helicéptero es alto, debido a que la Unica superficie
de sustentacion involucrada son las aspas del rotor principal, haciéndolo
poco eficiente.

2.1.2 Multi-rotor
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Los multi-rotores poseen caracteristicas deseables en eventos donde evitar
obstaculos o evadir ciertas trayectorias son requeridas, son utilizados
ampliamente donde la alta densidad de edificios, cuerdas eléctricas y
obstaculos hacen del uso de algun otro vehiculo aéreo impractico, su
desemperio es similar al de un helicoptero, su principal desventaja es el alto
consumo energético, puesto que la sustentacion la logra con efecto de
accion-reaccion de las corrientes de aire generadas por los motores sin
poseer alguna superficie sustentadora que genere un efecto aerodinamico en
su beneficio.

Figura 3 . Multi — rotor de cuatro (4) hélices
Fuente: [8]

Teniendo en cuenta que la Aeronautica Civil prohibe la navegaciéon sobre
edificaciones o personas, su aplicacion no es viable para este trabajo de
grado.

2.1.3 Avién

Los aviones tienen una ventaja comprobada en cuanto a su eficiencia para el
transporte de grandes masas a pesar de ser maquinas que no alcanzan a
superar la mitad de su propio peso en carga Util, poseen la ventaja de utilizar
grandes superficies de sustentacidon por lo cual aprovechan el efecto
aerodindmico para sostener su peso, siendo mas eficientes que las otras
maquinas ya mencionadas mejorando su autonomia de vuelo y por ende
maximizando las distancias alcanzadas.
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Figura 4. Ejes de movimiento de un avion.
Fuente: [9]

Su maniobrabilidad se ve disminuida en comparacién con los helicopteros o
multi-rotores dado que su aerodindmica exige que su desplazamiento
conserve direcciones y velocidades de vuelo limitados, disminuyendo en
mayor proporcién cuando se requiere de una alta capacidad de carga puesto
que las exigencias en la resistencia mecanica de sus componentes poseen
limites.

Figura 5. Movimientos permitidos en un avion.
Fuente: [10]

Sus bondades aerodinamicas saltan a la vista, puesto que es capaz de volar
en una direccion sostenida sin dificultad ademas su disefio le permite una
alta estabilidad, lo cual hace que la estrategia de control sea mas sencilla de
implementar.
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2.1.4 Dirigible

El dirigible es adecuado para alcanzar grandes alturas sin dificultad, su
eficiencia energética es superior a los modelos anteriormente mencionados,
no obstante, la capacidad de carga es proporcional a su volumen, por ello se
puede alcanzar un limite proporcional a la capacidad tecnolégica para su
construccion, sin embargo, su volumen hace casi imposible mantener una
trayectoria rectilinea, debido a que estas grandes maquinas flotantes estan
sujetas a los vientos y condiciones atmosféricas. Todo esto ademas, la
Aeronautica Civil establece como techo maximo 150m desde el piloto o
control, con lo cual mantener esta altura es un desafio técnico que no le
compete a este trabajo de grado.

N

S S D‘!hﬁe.""‘?.'“"""' i

Figura 6. Dirigible.
Fuente: [11]

2.2 SELECCION DEL MODELO AERONAUTICO

El vehiculo aéreo seleccionado para completar con los objetivos del trabajo
de grado presente serd un avion, clasificado como UAV de nivel 1 [12],
aprovechando el vasto material bibliogréfico y las capacidades de este tipo
de vehiculo, este es el que muestra una mayor competencia para suplir las
necesidades tanto técnicas de construccibn como tecnoldgicas para la
instrumentacién y validacion del disefio.
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2.3 CLASIFICACION DEL AVION DE ACUERDO A LA
CONFIGURACION ALAR

2.3.1 Ala Aflechada Auto-estable

El ala aflechada auto-estable, entre las cuales esta incluida el ala delta, es un
tipo de ala compacta y confiable. Su disefio minimalista hace de esta un
candidato perfecto para la aplicacion en este trabajo de grado pues con la
misma se logra cumplir varias de las metas propuestas, tales como
portabilidad, recambio de piezas, facilidad de construccién y economia de
fabricacion, considerando que es un ala pura, al no poseer otras superficies
ademas de las necesarias para su sustentacion y control. El desafio se
encuentra en obtener una distribucién adecuada de las superficies y un perfil
aerodinamico que cumpla con los requerimientos de carga y de estabilidad.

Ala alta

Esta denominacién la
reciben las aeronaves cuya
posicién de las alas relativa
al fuselaje estd en la
seccion superior, otorgando
una vista del suelo de mayor
amplitud.

Se puede comparar
con un péndulo simple
pues su cuerda se
encuentra sujeta por
encima del centro de
gravedad, con este
efecto fisico el avion
posee tendencia a
nivelarse en posicion
alas arriba para hallar
el equilibrio de fuerzas
y masa.

Ala
media

La ventaja mas significativa
de este tipo de ala esta en
la maniobrabilidad y agilidad
de la aeronave, pues al
estar el centro de gravedad
muy cerca a la cuerda de la
raiz del ala, la inercia
generada es menor y los
rollos (giros alrededor de su
eje longitudinal) son mucho
mas rapidos.

Se puede comparar a
una esfera que rueda
libremente en un plano
horizontal, donde no
hay predisposicion a
retornar a un punto
inicial.

Ala baja

La posicion en la seccion
baja del fuselaje hace de
esta configuracién una de
las mas inestables y es
comparable con un péndulo
invertido, pues el centro de
gravedad esta situado por
encima del punto de apoyo.

Esta configuracién es
muy Uutil en aeronaves
donde la inestabilidad
sea una caracteristica
deseable como aviones
acrobaticos y aviones
tipo caza para combate
aéreo.

Tabla 1. Configuracion de las alas segun su posicion respecto el fuselaje Fuente: Autor
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2.4 METODOLOGIA DE DISENO

Este trabajo de grado contempla 3 fases generales para el cumplimiento de
los objetivos planteados.

2.4.1 Fase 1. Identificacion del Problema.

Dentro de esta fase se plantean las caracteristicas propias de la planta alar.
Estas son las especificaciones técnicas que conlleva a medir el éxito del
trabajo realizado. Las caracteristicas definidas en esta fase son las
siguientes:

a. Rango y techo del avion.

La altura maxima a la que el modelo podra elevarse a partir del piloto en
tierra, y la distancia maxima que cubrira en distancia terrestre.

b. Potencia Disponible

La potencia maxima que debera consumir para efectuar la maniobra de vuelo
con la autonomia dada, y la necesaria para despegar del suelo.

c. Carga util
Los elementos electronicos de control, manejo y emergencia que seran
instalados en el avién, ademas de aquellos propios de la mision para la que
sea diseflado, por ejemplo, una cadmara fotogréfica.

d. Estabilidad
Los parametros aerodinamicos que seran sujetos de modificaciones para
alcanzar el vuelo autbnomo y la implementacion de la estrategia de control
utilizable como herramienta para verificacion de los objetivos y variables a
considerar.

e. Distancia de despegue y aterrizaje
Estrategia de despegue y aterrizaje acordes con las necesidades del

vehiculo y de sus aplicaciones, asi como la implementacion en el vehiculo de
pruebas.
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2.4.2 Fase de Construccion Conceptual.

En esta fase sélo se definen a modo de concepto los pardmetros que seran
usados para construir el modelo. El tipo de ala, la clase de propulsion, entre
otros que seran evaluados mediante software de simulacion para verificar su
rendimiento y correcta seleccion. Estos son:

a. Forma del Fuselaje

Consiste en seleccionar la forma y funcion y lograr a partir de esto una fusién
estructural y aerodindamicamente posible para su implementacion en el
vehiculo asi como maxima practicidad en la técnica de construccion aplicable
a este componente.

b. Tipo de ala.
En esta fase se analizaran los pardmetros mas influyentes en el disefio del
ala asi como también se evaluara su desempefio a hacer variaciones de los
ya mencionados parametros hasta lograr la satisfaccion de los objetivos
propuestos.

c. Seleccidn del tipo de perfil aerodinamico.
Al hacer comparaciones entre varios perfiles recomendados para la
aplicacion se puede llegar a mejorar considerablemente tanto el desempeiio
energético como el aerodinamico sin dejar de lado las consideraciones de
resistencia mecanica del ala pues esta es interdependiente con su forma.

d. Seleccion del tipo de planta motriz.
El motor (o los motores) necesarios para elevar el modelo. La clase de motor,
la fuente de energia, la potencia necesaria, el lugar donde sera ubicado y las
consideraciones de confiabilidad y asequibilidad.

e. Configuracion del tren de aterrizaje.
El tipo de tren de aterrizaje 0 mecanismo de despegue que sera empleado en
los prototipos durante las pruebas para evaluar su correcto funcionamiento y
aplicacion al disefio del vehiculo.

f. Tipo y configuracion de las superficies de cola.
Se definiran las superficies necesarias para la maniobrabilidad vy

estabilizacion del vehiculo.
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2.4.3 Construccion y validacion.

En esta fase se procede a construir el prototipo a partir de los parametros ya
seleccionados. De la misma forma se procede a validar el disefio para
rectificar la correcta seleccion de la planta. En la fase de validacion del
prototipo se haran vuelos radio controlados con el fin de evaluar su
desempefio en cuanto a estabilidad, distancia de despegue, cambio de
trayectoria al enfrentar condiciones climaticas adversas, capacidad de carga
atil, rango, duracién del vuelo, velocidad de despegue y velocidad minima de
vuelo.

De esta forma el disefio recurrente sera implementado para este trabajo de
grado y pasa a ser un proceso ciclico en el que se evaltan las decisiones
tomadas, rectificando para obtener el punto de equilibrio en el que el modelo
tendra el rendimiento deseado.

Estimar el Peso

Yo AT

Seleccion de la
planta Motriz

Tamafio del Ala ‘

X /' X /"
ATy N
Rango o Calculo de la ‘

Autonomia. Potencia
Energia requerida Necesaria |

- v .
i —

Seleccion de la
planta Motriz

Figura 7. Diagrama de flujo del proceso inicial de disefio. Fuente: Autor

2.5 ALTERNATIVAS DE SOLUCION

Considerando lo presentado, se disefiara un avion de ala aflechada auto-
estable, pues esta configuracion permite alcanzar grandes velocidades en
modelos sin cola, sin que se presente el efecto llamado balanceo del
holandés [13][14]. La capacidad de carga util sera de 2000 [g]. Esta ala sera
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facil de transportar, con una planta motriz de propulsion trasera (tipo pusher),
disefiada y seleccionada en base a elementos modulares, de facil
ensamblaje, con maniobrabilidad adecuada, estabilidad con caracteristicas
aceptables y entrada en pérdida predecible, seleccionando y comparando la
planta motriz de combustion y eléctrica mas confiable, asequible y eficiente
para este proposito, utilizando un perfil aerodinamico adecuado para resistir
los vientos cruzados y mantener una trayectoria rectilinea que le permita
aterrizar y despegar en una distancia segura menor a 80 [m]. Para ello son
presentadas tres alternativas de solucién.

2.5.1 Alternativa de disefio conceptual numero 1.

El primero disefio conceptual es un UAV con perfil aerodinamico en el
fuselaje para baja incidencia de arrastre lateral y espacio util en el frente
del fuselaje para la instrumentacion. La configuracion alar es de ala alta. Se
estima un balance adecuado entre la carga util y la cola del avién, empenaje
en V para mayor eficiencia energética y eficacia de las superficies de control.
Facilidad para mantenerse en linea recta por el uso del timoén de cola y
alerones. Gran envergadura para aprovechar las corrientes térmicas y
dinamica de los vientos comunes en nuestra region andina. Envergadura de
2 a 3 metros.

Direccién

y timén

Cabeceo

Figura 8. Disefio Conceptual 1. Avién fuselado con ala alta y empenaje en V. Movimiento en
3 ejes. Fuente: Autor

2.5.2 Alternativa de disefio conceptual numero 2.

La segunda propuesta ofrece un ala aflechada maniobrada con solo dos
superficies de control para los angulos de alabeo y cabeceo. Es un UAV
compacto facil de transportar, facil de ensamblar, de disefio liviano,
consistiendo basicamente en un ala pura con compartimento de carga en el
frente. El balanceo es logrado con la planta motriz y el aflechamiento de las
alas. La envergadura es de 2 a 2.5 [m].
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* Elevador Aleron

Figura 9. Disefio Conceptual 2. Ala aflechada con cabina para equipos. Movimiento en dos
ejes. Fuente: Autor

2.5.3 Alternativa de disefio conceptual numero 3.

El tercer disefio esta basado en el concepto 2. Un ala aflechada con
posibilidad para el control de trayectoria dado por el timén delantero que
puede ser acoplado segun las condiciones meteoroldgicas. Disefio de gran
utiidad y tamafo compacto, con control en los 3 ejes de movimiento.
Envergadura de 2 a 2.5m.

Direccién

Alabeo Cabeceo

Figura 10. Disefio Conceptual 3. Ala aflechada con cabina para el equipo. Movimiento en los
3 ejes. Fuente: Autor

2.6
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3. INGENIERIA DE DETALLE
3.1 CAPACIDAD DE CARGA UTIL

Para el disefio del Vehiculo Aéreo se tendra en cuenta el peso del siguiente
equipo:

a.

Dos Ardupilots equipados con GPS y Telemetria 55 [g] c/u [Fuente:
http://diydrones.com/forum/topics/ardupilot-weight].

e Sistema Totalmente ensamblado APM 2.5 ArduPilot Mega 2.5
Sensores: 419 [g]

¢ Kit de medicion de velocidad del viento MPXV7002DP

e Sensor de Flujo Optico ADNS-3080 optical sensor

e Detector ultrasénico de rango MB1260 XL-MaxSonar-EZLO

Dos Baterias para instrumentacion y video inalambrico, marca
Nanotech, 2200 [mAh], 3 celdas, 25C. 187 [g]

. Camara de navegacion fatshark RCV922CAM. 31 [g]

Transmisor de video inalambrico de 5.8 [GHz], potencia: 500mw. 66

(9]

500 [g] adicionales para cableado accesorios de montaje
protectores

. 500 [g] para posibles expansiones 0 equipo extra.

En total serd una carga util de 2000 [g]

3.2 SIMULACIONES DEL MODELO REALIZADAS CON EL

SOFTWARE XFLR5

Con el objetivo de seleccionar la planta alar, esto es, el perfil aerodinamico,
se realiz6 la simulacion de los coeficientes y parametros aerodindmicos de
cada uno de los perfiles que fueron tenidos en cuenta. El perfil seleccionado
a priori es el MH-45 [15], sin embargo, dadas sus caracteristicas de eficiencia
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para modelos livianos, es necesario verificar si existe otro perfil que
proporcione mejor desempefo. Para este caso, el perfil MH-60 [16] y el MH-
32 [17] son usados para ser comparados con el actual. Esta comparacion se
encuentra registrada en las siguientes gréaficas, donde el perfii MH-32 es
representado con lineas amarillas, el MH-45 con lineas azules y el MH-60
con lineas verdes.

La Figura 10 representa el coeficiente de elevacion (C.) contra el coeficiente
de arrastre (o coeficiente de drag Cp).

0.08

Figura 11. Grafica comparativa entre los perfiles MH-32 (linea amarilla), MH-45 (linea azul) y
MH-60 (linea verde), evaluando el coeficiente de elevacién (CL) contra el coeficiente de
arrastre (CD). Fuente: Autor

Esta grafica permite estimar la razén de la energia necesaria para la
sustentacion del perfil (C.) en contra de la energia disipada producida por el
levantamiento mismo del peso en la sustentacion (Cp). El perfil MH-45 es la
grafica con mayor coeficiente de elevacion contra el drag, seguido del MH-
60, un perfil con resistencia mecanica mayor dado a su mayor espesor. El
MH-32 aunque es el dltimo en la razén de comparacion, es el perfil cuya
elevacion se anticipa a los otros, seguido del perfil MH-60. Esta grafica no
proporciona informacion relevante respecto a la pertinencia para el proyecto
presentado, solo brinda una idea primera respecto de la energia necesaria al
levantar una carga con el perfil dado.
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La Figura 11 representa la comparacion de los perfiles en el coeficiente de
elevacion (C,), contra el angulo de ataque respecto a la corriente del viento

(o).

Alpha

10.0

Figura 12. Grafica comparativa entre los perfiles MH-32 (linea amarilla), MH-45 (linea azul) y
MH-60 (linea verde), evaluando el coeficiente de elevacién (CL) contra el angulo de
elevacion (alpha). Fuente: Autor

En esta gréafica, el comportamiento del perfil MH-32 tiene su punto maximo
en los 11° luego del cual cae abruptamente. Si es comparada con el
comportamiento del perfil MH-45, este tiene su punto superior alrededor de
los 13°, luego del cual su comportamiento cae abruptamente aunque no en la
misma forma que el perfil MH-32. En el intermedio de los dos perfiles se
encuentra el MH-60, un perfil cuyo punto maximo se halla aproximadamente
a los 12°, aunque la caida a partir de alli es mucho mas suave que los otros
dos perfiles alares, prolongadndose en el angulo de ataque. Fisicamente
hablando, este comportamiento indica que al momento del avién entrar en
pérdida, es posible apreciar con antelacion este fendmeno con mas tiempo
que al usar los otros dos perfiles, los cuales perderian la sustentacion sin
poder tomar la accion respectiva a tiempo. Esto es, en su punto critico de
stall (pérdida), el perfil permite un juego de 2.5° de angulos a lado y lado para
recuperar su estabilidad. Esto, desde el punto de vista de la estrategia de
control del piloto automético, indica que la perturbacién sera predecible y el
error generado sera en menor medida si se es comparado con el rendimiento
de los demas perfiles.
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La Figura 12 permite observar la comparacion del coeficiente de momento
(Cw) contra el angulo de elevacion (o).

Cm
0.01

-0.01

-0.02

-0.03

-0.04

-0.05

-0.06

Figura 13. Grafica comparativa de los perfiles MH-32 (linea amarilla), MH-45 (linea azul) y
MH-60 (linea verde), evaluando el coeficiente de momento (CM) contra el &ngulo de
elevacion (alpha). Fuente: Autor

En la grafica es posible apreciar que el MH-32 nunca alcanza un valor
positivo del coeficiente de momento, esto es gracias a que fue disefiado para
aprovechar la dinamica de los vientos de ladera, también conocido como
planeo en ladera (slope soaring), indicando que este perfil no es 6ptimo para
un avion cuya incidencia sea positiva (nariz levantada). Por ello los
planeadores dinamicos siempre vuelan con nariz en incidencia negativa,
aprovechando la dinamica del viento que golpea contra la ladera que ofrece
una componente vertical de velocidad. Es un efecto parecido al que utilizan
los surfistas en las olas del mar.

Los otros dos perfiles alcanzan un valor positivo de este coeficiente al pasar
por encima de los 10° aproximadamente. Esto indica que los perfiles pueden
ser usados en modelos motorizados, permitiendo que la elevacion del
modelo sea posible aprovechando la propulsién del modelo.

La Figura 13 muestra el cociente entre el coeficiente de elevacion (C,) y el
coeficiente de arrastre (Cp), y el angulo de elevacion (o).
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Figura 14. Grafica comparativa entre los perfiles MH-32 (linea amarilla), MH-45 (linea azul) y
MH-60 (linea verde), evaluando el cociente entre los coeficientes de elevacién (CL) y el
coeficiente de arrastre (CD), y el angulo de elevacion (alpha). Fuente: Autor

El cociente mayor contra el angulo de elevacion lo posee el perfil alar MH-32.
Este valor esta en aproximadamente 95 unidades, en contra de los valores
del perfil MH-45 y del MH-60 que se encuentran muy cercanos, y son de
aproximadamente 85 unidades, siendo un poco mayor el MH-60 sobre el MH-
45. Este cociente es conocido como la relacion de planeo, la cual en el perfil
MH-60 esta cercano a los 6°. EI MH-32, perfil disefiado para planeador,
mantiene el valor maximo de planeo a los 4°. Este valor indica el angulo al
cual el modelo es eficiente para planear, esto es, en vuelos sin motor (dado
el caso de una falla mecanica).

Realizando una evaluacidon comparativa entre las figuras presentadas, se
puede concluir que el perfil alar MH-60 posee un coeficiente de planeo
comparativamente aceptable al lado del perfil para planeadores MH-32 (solo
de 2°), con una amplitud en estabilidad antes de entrar en pérdidas, con
coeficiente de momento alar positivo para el uso de motor, y prestaciones de
coeficientes de elevacion adecuadas contra las pérdidas energéticas,
permitiendo a este perfil ser el indicado en las prestaciones requeridas para
el presente proyecto.

Para llevar a cabo las simulaciones en el software XFLR5 [18], el nUmero de
Reynolds utilizado fue de 500.000. Este valor de Reynolds fue obtenido
acorde a las especificaciones del vuelo, que es la altura de vuelo (1000 [m] a
1200 [m] en la ciudad de Bucaramanga), la velocidad crucero que es de 70
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[Km/h] y la cuerda del ala que es de 0.4 [M], basados en los calculos

preliminares.

Habiendo escogido este perfil se procede a optimizar la forma y el tamafo

del avion, lo que sera parte del proceso iterativo para obtener el resultado

esperado.

del ala del avion (wash-in) también

on
fue simulada para obtener sus caracteristicas. En primera instancia se evaluo

La configuracion del diedro y de la torsi

el perfil seleccionado sin wash-in y sin diedro (ver figura 14). La evaluacién

fue realizada teniendo en cuenta el flujo a través del ala y el arrastre

inducido.

Figura 15. Distribucion del arrastre inducido en el perfil alar MH-60, sin diedro ni wash-in.

Fuente: Autor

la no produce ninguna conclusion, por lo que se hace

Ve

ICa por Ssi so

La grafi

tre constructores de

aviones a escala y disefiadores de aeromodelos Esto es, con un diedro de 0°

.

on comun en

e

necesario compararla con otra configuraci

La Figura 15 presenta la simulacién bajo esta

y un wash-in de 2°.

configuracion.

Figura 16. Distribucién del arrastre inducido para el perfil alar MH-60 bajo la configuracion

de diedro de 0° y wash-in de 2°. Fuente: Autor
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Como es posible apreciar, la distribucion del arrastre inducido es menor bajo
esta configuracion. La zona critica se encuentra en los extremos del ala
donde la turbulencia del aire juega un papel importante para la
maniobrabilidad del mismo. Como es posible apreciar, haciendo uso de esta
configuracién el arrastre inducido es reducido en esta zona, convirtiéndolo en
una opcion aceptable para el desarrollo del modelo. Aun asi, se hace
necesario el poder verificar bajo los mismos parametros el flujo de corriente
en el perfil. La Figura 16 expone el flujo para la configuraciéon inicial: sin
diedro, sin wash-in.

Figura 17. Flujo de corriente de aire en el perfil MH-60 para la configuracién de diedro y
wash-in a 0°. Fuente: Autor

Al igual que el anterior parametro, esta grafica no puede ser tomada como un
punto de partida sin antes ser comparada con otra configuracion. En la
Figura 17 puede observarse el comportamiento del flujo de aire con un diedro
a 0° y un wash-in a 2°.

Figura 18. Flujo de corriente de aire en el perfil MH-60 para la configuracion de diedro a 0° y
wash-in a 2°. Fuente: Autor
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Figura 19. Distribucion de los coeficientes de presion a lo largo del ala con diedro 0° y wash
in 0°. Fuente: Autor

Figura 20. Distribuciéon de los coeficientes de presion a lo largo del ala con diedro 0° y wash
in 2°. Fuente:Autor

Por recomendacion de los textos [19] en el disefio de un ala se busca
obtener una distribucion de los coeficientes de presiéon a lo largo del ala en
forma eliptica (ver figuras 18 y 19), la razon para esta practica es lograr que
la aeronave entre en perdida primero en su parte central puesto que las
secciones del perfil aerodindmico en esta zona estaran llegando primero a su
angulo de ataque critico y las secciones de los extremos estan retrasadas
tantos grados como wash-in incorpore el disefio, en este caso, 2°, esto
permitira al piloto recuperar el avion en menor tiempo y que la tendencia de
la aeronave sea a mantener su parte central alineada con su direccion de
movimiento.

Considerando que el enfoque de este proyecto es la estabilidad y la
eficiencia energética la configuracién tomada es diedro a 0° y con wash-in a
2°,

3.3 PRUEBA DE CONCEPTO

El concepto seleccionado a priori se encuentra expuesto en la Figura 8. El
fuselaje propuesto posee un perfil aerodinamico para mayor desempefio del
avion. La limitante de este concepto es el poco espacio que posee para la
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instalacion de los equipos, y otras consideraciones estructurales que no le
permitirian trabajar en forma adecuada.

Figura 21. Estructura construida del primer prototipo de avion. Fuente: Autor

Con el objetivo de realizar las pruebas al concepto desarrollado, fue
construido un primer prototipo para comprobar que el mismo funciona en
forma adecuada. Como es mostrado en la Figura 20, la estructura fue
construida completamente en pino, realizando ajustes como los expuestos
entre los tornillos, donde se aprecian unos canales en forma rectangular
hechos para evitar el volcamiento de la viga de las alas. Las alas fueron
entonces construidas en pino con una viga que sobresale del perfil,
ensamblando las alas con el cuerpo central haciendo uso de estos canales.

La bayoneta en la parte inferior, es tubo de fibra de carbono de 12 [mm], el
cual entra en el ala mediante unas perforaciones que poseen las mismas a
través de las costillas.

Con este disefio se busco la viabilidad del concepto de avién modular,
aungue en principio fue Unicamente para probar la aerodinamica del mismo.
Esto es, en este disefio las alas se desprenden del fuselaje, dos cuerpos
independientes (considerando el par de alas como uno), permitiendo facilidad
en el transporte, ademas de la reparacion o cambio de partes que se
encuentren averiadas.

La Figura 21 muestra el tren de aterrizaje que en principio fue incorporado al
modelo.
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Figura 22. Tren de aterrizaje implementado en el prototipo preliminar. Fuente: Autor

El tren de aterrizaje es del tipo “triciclo”. En esta Figura se observan los tres
tornillos de nylon que ajustan las alas al ensamblarlas en el canal construido
para ello. El ajuste se hace mediante una superficie de friccibn que no
permite que el ala se deslice.

En la Figura 22 se puede apreciar el fuselaje con modelamiento de
polipropileno expandido (EPP por sus siglas en inglés).

Figura 23. Definicion del fuselaje utilizando polipropileno expandido (EPP). Fuente: Autor

El EPP fue usado para proteccién del equipo interno y amortiguamiento en
caso de accidentes. La punta fue pronunciada buscando que el impacto
recibido fuese devuelto en lugar de ser absorbido, esto con el fin de que el
avion rebotara en el momento del golpe (si llegare a ocurrir).
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La Figura 23 expone el fuselaje definitivo para la prueba del concepto.

Figura 24. Fuselaje definitivo para el vuelo de prueba del concepto. Fuente: Autor

En esta Figura se aprecia la forma final dada al modelo para su posterior
prueba como concepto. Se puede apreciar la forma en que las alas fueron
instaladas.

El interior fue modelado para establecer la distribucién del equipo electrénico
a bordo. En la Figura 24 puede observarse la configuracién inicial
seleccionada, donde las baterias fueron dispuestas en la parte posterior del
avion.

Figura 25. Modelamiento en CAD para la distribucién del equipo electrénico al interior de la
prueba conceptual. Fuente: Autor

La implementacion del tren de aterrizaje, aunque fue considerada desde el
principio del proyecto, no fue factible debido a la geometria del avion. Este
modelo no posee una superficie estabilizadora de cola, por lo tanto, en el
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momento de probarlo el avion tendia a derrapar sobre uno de los lados,
haciéndolo girar sobre su propio eje. En las primeras pruebas fue de gran
dificultad el despegue, sin importar que toda la electronica y los componentes
del avion funcionaban perfectamente. En la Figura 25 se puede apreciar
como el modelo construido con tren de aterrizaje fue correctamente
balanceado y alistado para las pruebas iniciales de vuelo.

z‘. 4 2 “
o | & M - : -
I modelo original construido para realizar la prueba del concepto.
Fuente: Autor

Fig

En una de las pruebas de vuelo las fuerzas ejercidas fueron tales que
produjo el volcamiento de la viga que sujeta las alas y se salié de su sitio,
provocando que una de las alas se desprendiera y el avion cayera a tierra.
Debido a su poco peso el dafio producido en el avion fue minimo, lo que
permitié su facil reconstruccion y reparacion. Pese a esto, el avion tuvo un
buen desempefio tanto como el esperado, aunque fueron evidentes las fallas
estructurales, asi como del anclaje de las alas al fuselaje.

El sistema fue suficientemente robusto, ademas del sistema de anclaje de
vigas y bayoneta el cual fall6. Luego de esto, se decidié cambiar la geometria
interna de la estructura, ademas se decidié no ubicar cargas estructurales en
el fuselaje, permitiendo que las alas fueran alineadas y sujetadas por
elementos estructurales como lo son las bayonetas. En la Figura 26 se puede
observar el redisefio de la estructura interna donde est4 marcado el lugar
donde las bayonetas seran ubicadas para la alineacion de las alas.
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Baterias

Electrénica y Autopiloto ) Control de Velocidad

Alojamiento para camara

Espacio para bumper EPP

Figura 27. Redisefo de la estructura interna basados en las fallas del primer prototipo.
Fuente: Autor

Las varillas de carbono atraviesan el fuselaje manteniendo en forma rigida
las alas y permitiendo que el esfuerzo dado a la estructura sea el minimo
posible, asi como garantizar la rigidez estructural. Este concepto puede ser
revisado en la Figura 27. Estas varillas son consideradas cargas estaticas, ya
que a lo largo del fuselaje solo se encuentra el peso de las baterias, el peso
del equipo electrénico, y el empuje del motor que se encuentra en la parte
posterior. Unicamente se encuentran cargas de torsion absorbidas por los
refuerzos laterales del fuselaje. Es evidente que la carga aerodinamica debe
estar presente por el perfil que posee, el rozamiento y la forma geométrica,
no obstante las bayonetas son las que soportan la carga de viga y de flexion
de las alas.

Figura 28. Representacion del uso de las varillas de carbono para el anclaje y alineacién de
las alas al fuselaje. Fuente: Autor
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Los espacios en el interior fueron disefiados teniendo en cuenta cumplir con
el objetivo del avion, pero ademas fueron considerados algunos elementos
estructurales. Esta el caso de la parte inferior denominada como escuadra
inferior, encargado de mantener la alineacion de las caras laterales durante
la construccién pero también proporcionar una superficie de tensién para el
lanzamiento del avion. Adicionalmente la escuadra inferior fue ranurada para
absorber la energia en el caso de un choque de grandes proporciones, la
cual, dado el caso, se quebraria amortiguando el impacto. Esto fue disefiado
considerando que el golpe seria en la parte frontal, y no donde se encuentra
alojada la electronica del avion.

En un principio se eligié ubicar las baterias la parte posterior, sin embargo,
dado que el modelo necesita ser balanceado alrededor de su centro de
gravedad, estas tuvieron que ser ubicadas en diferentes secciones del
modelo para lograr el nivel que permite el vuelo estable deseado, esto debido
a que las alas son aflechadas hacia atras, y para eliminar la necesidad de
insertar peso muerto en el modelo que evite el aprovechamiento de su carga
atil total (que en muchas ocasiones son barras de plomo).

En la parte lateral donde se alojan las bayonetas, es posible apreciar una
cuaderna con forma de perfil aerodinamico, alli es donde se incrustan las
alas y sirve ademas, como refuerzo longitudinal para los laterales del
fuselaje. Las fallas que se produjeron en las pruebas realizadas, fueron en la
parte frontal del fuselaje, como también en la punta de este nuevo refuerzo
longitudinal. Gracias a esta modificacion fue posible mantener la electronica
a salvo de todos los accidentes, a modo que el piloto automatico seguia
enviando la sefal de rastreo y de telemetria, inclusive la alarma de socorro
instalada pudo ser activada y el avién recuperado en forma exitosa.

Del segundo prototipo se pudo evaluar el desempefio del fuselaje que fue
inicialmente mejorado. Para ello fue necesario afadir unos agujeros
adicionales que permiten anclar las alas lateralmente, ademas de instalar
unos conectores auto centrados para abolir el uso de cables sueltos entre las
alas y el fuselaje, conectores que permiten el control y la alimentacion de los
servomotores que maniobran los alerones de las alas. Esto con el fin de
evitar conexiones mal hechas y / o dafios en los cables.

El desempefio del avidén sigue siendo el esperado, no obstante, el balanceo
del mismo fue un factor que ralentizé el proceso de pruebas, ya que no se
encontraba debidamente balanceado, y lograr hacerlo no fue una tarea de
facil solucién. De esto se aprendio la correcta distribucion de los elementos
para lograr el balance correcto en el siguiente modelo.

Después de atravesar estas etapas preliminares de disefio, se hizo necesario
reevaluar el sistema de tren de aterrizaje 0 mecanismo de lanzamiento del
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vehiculo. En este paso se recurridé a evaluar la posibilidad de no hacer un
despegue del vehiculo sino hacer un lanzamiento, con este sistema se
lograrian varias mejoras:

1. Evitar la carga muerta del avidén por llevar consigo un sistema
innecesario para su vuelo.

2. Gasto energético adicional por el arrastre parasito del tren de
aterrizaje.

3. refuerzos estructurales traducidos en carga muerta para el vehiculo.

4. conseguimos reducir la potencia nominal del motor necesario y su
tamafio al transferir la energia del despegue desde un dispositivo
externo al vehiculo.

5. No siempre esta disponible una pista de aterrizaje para el decolaje
del vehiculo por lo que un sistema de lanzamiento suena muy
provechoso para su aplicacién en las disciplinas antes mencionadas.

Se tom6 como mejor alternativa el sistema de lanzamiento con catapulta, una
practica muy comun en el aeromodelismo a escala, donde algunos de los
modelos requieren altas velocidades de despegue en espacios muy
reducidos, este sistema se torna muy basico pero con grandes
probabilidades de ser la solucién buscada para la aplicacién desarrollada.

Figura 29. Sistema de catapulta para lanzamiento de Planeadores sin propulsion. Fuente:
Autor

Para lograr el buen funcionamiento de la catapulta, se construyé esta
estructura metélica con tubos de aluminio y accesorios de tubo galvanizados,
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con el fin de dar sustento y guia al vehiculo, el caucho utilizado para este
lanzamiento se evalud hallando la constante elastica con los siguientes
resultados mostrados en la Tabla 2.

Longitud (m) Kgf K elastica N/m Elongacion
1.1 0 0 0%

1.4 7.35 24.5 27%

1.55 9.8 16.3 41%
1.65 10.78 9.8 50%

1.7 11.76 19.6 55%

1.8 12.74 9.8 64%

1.9 13.72 9.8 73%

2 14.7 9.8 82%

2.2 16.66 9.8 100%

2.3 17.64 9.8 109%

2.5 19.6 9.8 127%

Tabla 2. Resultados de la constante elastica para el funcionamiento de la catapulta. Fuente:

Autor

Figura 30. Prueba de concepto de la catapulta utilizada para lanzamiento de los prototipos
Arpegio | y Arpegio Il. Fuente: Autor

Después de tener éxito con el lanzamiento por catapulta y caucho bungee,
no se volvié a considerar la utilizacion de un sistema de tren de aterrizaje, sin
embargo con la practica se advirtié que la guia metalica no era necesaria si
se cuenta con un asistente de vuelo, y su desarrollo puede ser motivo de un
trabajo de grado posterior.
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En los prototipos posteriores Arpegio lll, Arpegio Il light y Arpegio 2.4, se
utilizé solo el caucho bungee con efectividad de 100% en todos los
lanzamientos.

Secuencia de lanzamiento con caucho Bungee Arpgio Il peso 3.3 [g]. Fuente:
Autor

Figura 31.
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3.4 MODELAMIENTO EN SOFTWARE DE DISENO CAD

Se modelaron los principales componentes del vehiculo, enfocados en mayor
medida en aquellos que influyen directamente en la resistencia mecénica, asi
como los elementos de fijacion de las alas, puesto que debido a su caracter
modular, produce mayores exigencias estructurales en dichos componentes.

Este modelo también se utiliza como base geométrica para producir los
cortes laser de las piezas de contrachapado, asi como el correcto
ensamblaje durante la construccién del avion. Estos dos ultimos factores son
determinantes en el desempefio del vehiculo por sus caracteristicas
geométricas tan particulares y por los angulos que fueron disefiados en los
agujeros de los componentes estructurales para poder lograr los parametros
aerodindmicos planteados con anterioridad y comprobados tanto en la
practica como en la simulacién con el XFLR5.

Se inicié con el modelado del fuselaje (ver figura 31.) para ello se tuvo en
cuenta las necesidades espaciales del equipo que se alojara ademas de la
facilidad de construccion, el anclaje de las alas y la planta motriz. Un aspecto
que se manejé con mayor detalle fue el de disminuir la transferencia de
cargas desde las alas hacia sus componentes.

Figura 32. Modelado del fuselaje. Fuente: Autor

Desde este punto se partid y se fijaron los elementos estructurales llamados
bayonetas, que son tubos de carbono de pared fina encargados de anclar las
alas al fuselaje pero facilitando su ensamblaje.
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En la figura 32 dispusieron los modelos aproximados del equipo que se
utilizaria con el fin de comprobar su funcionalidad y balance del centro de
masa dejando suficiente espacio para acomodar la carga Util restante.

Figura 33. Disposicion de la carga util al interior del Fuselaje. Fuente: Autor

Se incluy6 el modelado del EPP que es el material altamente resiliente y
resistente a los impactos para su aterrizaje.

En la figura 33 se puede ver el modelo de las alas, este modelo es util no
sélo para percibir el disefio completo y su ensamblaje sino que se hizo una
simulacion de cargas para comprobar su resistencia asi como su integracién
al disefio del fuselaje y balance de centros de masa para comprobar que se
obtuviera un parametro aceptable para el disefio.

El modelo final detallado incluye ranuras para alojamiento de cables,

servomotores, alerones y demas equipo imprescindibles para su
funcionamiento.
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Figura 34. Disefio del ala del avidn. Fuente: Autor

Finalmente se hace el modelado de la cubierta del fuselaje, en este modelo
se toma como forma aerodindmica el perfii GOE744 [20] por su alto
porcentaje de grosor y por ser propicio para esta aplicacion (ver figura 34).

Figura 35. Disefio de la cubierta del fuselaje basado en el perfil seleccionado GOE744.
Fuente: Autor

El conjunto completo se aprecia en la Figura 35.
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Figura 36. Modelado en CAD completo del vehiculo. Fuente: Autor

3.5 CALCULO DE FUERZAS Y DINAMICA DEL MODELO

Habiendo realizado las pruebas del concepto hallado, es necesario entonces
efectuar los célculos de la potencia requerida y de aquellas que en cierta
medida afectaran el desempefio del modelo.

Considerando esto, se hace necesario realizar un estudio previo de las
relaciones de peso en aviones comerciales para lograr estimar las
dimensiones iniciales del modelo.

Basados en la Tabla 3, tomada de [21], es posible determinar un promedio
de relaciones del peso total del avién con carga y sin carga.
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Proporcién del peso total de un avion liviano con peso vacio y peso del combustible

Aviones de Tren fijo Peso Total W (Ib) Relaciéon de peso sin Relacion del peso del
carga (We/W) combustible (Wf/W)

Cessna 172 2400 0.60 0.16

Piper Warrior 2440 0.55 0.12

Beech Sundowner 2450 0.61 0.14

Piper Archer 2550 0.55 0.11

Piper Dakota 3000 0.54 0.14

Cessna Skylane 3100 0.56 0.17

Cessna 206 3600 0.54 0.15

Piper Saratoga 3800 0.54 0.17

Promedio 29175 0.56 0.15

Tabla 3. Proporcion del peso total de un avion liviano con peso vacio y peso del combustible.
Fuente: [21]

Teniendo en cuenta que el peso estimado de la carga util del modelo es de 2
[Kg], se puede estimar entonces el peso del avién usando la Férmula 1.

W=Wp/(1-We/W -WFfW) (1)
W ~=Wp/0.29
W ~= 2000 [g] / 0.29
W ~= 6900 [g]
Dénde:

W: Peso total del avion.
Wp: Peso de la carga util.
We: Peso del avidon vacio.
Wf.  Peso del combustible.

Obteniendo como resultado un peso aproximado de 6.9 [kg] en total para el
modelo a construir, de modo que pueda llevar consigo 2 [Kg] de carga (til.

El siguiente paso consiste en hallar la carga alar. Este pardmetro se encarga

directamente de condicionar el peso de despegue, la velocidad de asenso
entre otros. La carga alar esta relacionada con la Férmula 2.

W/s= ( 1/2 ) * P@1000 [m] * (V@Despegue)2 * CL (2)
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Dénde:

W:  Peso total del avion.

S: Superficie del ala.

p: Densidad del aire, para este caso concreto, a 1000 [m] de altura.

V: Velocidad del avién. En este caso especifico es la velocidad de
despegue.

C. Coeficiente de elevacion total.

Resolviendo la igualdad de la Formula 2, el valor del coeficiente de elevacion
total a una velocidad de 50 [Km/h] (establecida en los objetivos del proyecto
como la velocidad maxima de despegue) es:

C|_: 0.521

Con este valor solo se puede asegurar que el prototipo es factible pues el
coeficiente de elevacion esta en el rango medio de las capacidades del perfil
aerodindmico.

Haciendo uso del software con licencia GNU para el analisis de modelos de
aeroplanos con numero de Reynolds relativamente bajos, este es, el XFLR5,
se valida este coeficiente de elevacion total hallando las caracteristicas en
funcién del angulo de ataque del perfil.

R —— - S b I, S —————— - T4 .. T

DEEEIAT) (AT e Yhrereyivi |
DEbrerviey rerivirird Gobrkryiv |
DRSS vt UAreraviviy krbrisiybrty

Figura 37. Coeficiente de elevacion total vs angulo de ataque para el perfil MH60. Analizado
en XFLR5 con ndmero de Reynolds=525000. Fuente: Autor

54



El angulo de elevacion encontrado de acuerdo a la gréfica es de
aproximadamente 4°.

Como parte del proceso iterativo, este angulo debe verificarse para que
cumpla con las especificaciones del despegue dadas en los objetivos
especificos del presente proyecto. En la Figura 37 se puede apreciar un
diagrama que ilustra este proceso.
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Figura 38. Diagrama ilustrativo para el despegue del modelo. Fuente: Autor

La distancia X2 en la que el avion alcanza los 10 [m] de altura es
determinada mediante una relacién trigopnométrica, usando el angulo de 4°,
obteniendo aproximadamente 143 [m] en distancia, lo cual es superior a los
80 [m] dados por la condicién de disefio. Conociendo esto, se corrigié el
angulo de elevacion hasta obtener la distancia deseada.

De acuerdo a la Figura 36, el maximo angulo de elevacion se da a los 10°
(justo antes de que el perfil entre en pérdidas), el cual corresponde a una
distancia X2 de aproximadamente 57 [m], logrando de esta forma que X1 sea
de 23 [m]. Fue corregido el valor de la superficie alar para cumplir con los
requerimientos del problema planteado.

3.5.1 Dinamica del vehiculo

En esta seccion se realizaran consideraciones y calculos suficientes para
transferir al modelo CAD las principales cargas a las que serdn sometidos los
diferentes componente estructurales del vehiculo.

Para empezar tomaremos como referencia la tabla 5-1 [22], donde se

especifican los valores de carga maximos y minimos para los aviones segun
su categoria. Esto se encuentra reflejado en la Tabla 4.
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Categoria Positiva Negativa
Estandar 25a3.8 1.0a1.52
Utilitario 4.4 1.76

Acrobatico 6.0 3.0

Transporte 25a3.8 1.0

Tabla 4. Factores de carga limite segun la FAA. Fuente: [22]

El avion del presente proyecto es del tipo utilitario, debido a como se plante6
en los parametros de disefio, su principal objetivo ademas de volar es
transportar una carga util de 2Kg. No debe confundirse con el concepto de

transporte que se refiere a pasajeros humanos.

Por este motivo el factor de carga que corresponde a este vehiculo para los
calculos de cargas en su estructura es de 4.4, este factor es equivalente a las

fuerzas G a las que sera expuesto el disefio.

Sustentacion 34N

i

Sustentacion 34N

i

Peso 68N

Figura 39. Diagrama de cuerpo libre. Fuente: Autor

Figura 38, se considera un modelo estatico este seria el diagrama de cuerpo
libre en el plano frontal para el modelo, se considera un escenario de 4.4 G

en la figura 39.
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L=150N L=150N

S — ! ”

4.4G

W=300N

Figura 40. Diagrama de cuerpo libre con fuerzas de 4.4 G. Fuente: Autor

Suponiendo que estas aceleraciones se hacen durante maniobras muy
exigentes para el vehiculo, se adicionan un radio de giro el cual tiene un
efecto mayor sobre la estructura del avién.

Fuerza Centrifuga

4.4G

W=300N

Figura 41. Diagrama de cuerpo libre con fuerzas de 4.4 G durante maniobras. Fuente: Autor

En este Ultimo caso, la componente normal al ala, es la fuerza de
sustentacion que siempre serd perpendicular a la cuerda, pero aparece una
pequefia componente horizontal fruto de la fuerza centrifuga del movimiento
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que describe el avidon, esta componente somete al ala a una exigencia mayor
que la solicitada por las 4.4G y su valor es el expresado en la Férmula (3).
L= (1/cos@) *W/2 (3)

Como no se conoce a qué angulo debe ser el alabeo del avién para girar con
cierto radio de giro, se recurre a los datos recolectados en vuelo. Estos se
encuentran en el video Vuelo de prueba Arpegio 2.4 para aseverar la
exigencia del ala tomamos la velocidad maxima de las pruebas y el radio
minimo de giro.

Utilizando la Ecuacion en [23] se puede obtener la Férmula (4).
R=(V"2)/(g*Tan®) 4)

De esta expresion se puede calcular el valor de @, dado por la Férmula (5).
ArcTan@=(27.8772)/(9.806*65)=50° (5)

Regresando a la Formula (3) se obtiene entonces un resultado final.

L={1/cos(50)}*150N=233N

En este modelo solo falta incluir una fuerza cuya magnitud no es de elevadas

proporciones en comparacion de la fuerza de sustentacion, pero puede

afectar el resultado en el momento de evaluar la resistencia de la

construccion, y esta es la fuerza de arrastre o drag, puesto que el avion se

encuentra en movimiento y volando este es ineludible. Su valor es tomado de

la tabla de evaluacidn energética, para este caso es de 12N en direccion del
movimiento y en sentido opuesto al mismo.
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T Trayectoria Vertical

| . -
\_ Trayectoria resultante con aceleracion 4.4g

233N

N ~. 12N Empuje del motor
Trayectoria Circular N

Con radio de Giro 65m 233N 466N

Figura 42. Diagrama de esfuerzos totales producidos durante el vuelo. Fuente: Autor

3.6 ANALISIS AERODINAMICOS DEL MODELO, POTENCIA Y
ENERGIA NECESARIA

El sostenimiento en vuelo del aeromodelo exige de una fuente energética
gue alimenta el sistema para su maniobrabilidad. La energia que necesita
este depende de la potencia consumida por el mismo. Basados en esto, es
necesario en primera medida calcular las potencias de pérdidas del avion.

La potencia de pérdida por la fuerza de arrastre se denomina drag (por su
nombre en inglés). Esta potencia de pérdidas esta dividida en dos
componentes, una de ellas es denominada la potencia inducida, la otra se
conoce como la componente parasita. Todas las partes del modelo
contribuyen al arrastre. De este mismo modo como en el ascenso, la fuerza
de arrastre depende de la velocidad de vuelo, la densidad del aire y del
tamafio y la forma del modelo. Esta fuerza es también conocida como fuerza
de vortice y se encuentra asociada con los vortices giratorios producidos por
cualquier ala o superficie que se encuentren contribuyendo al levantamiento
del modelo [24]. La fuerza de arrastre inducida puede ser obtenida mediante
la Férmula 6.

Foi=Coi * (1/2) * p* Vo * s (6)
Siendo la densidad del aire a 1000 [m] de altura. Vc es la velocidad crucero,

establecida en 70 [KM/h] de acuerdo a los objetivos. s es la superficie alar y
CDi se encuentra dada por la Férmula 7.
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Coi=C®/(n*e*Ar) (7)

Donde AR es la relacion de aspecto o esbeltez (Aspect Ratio por su nombre
en inglés), cuyo valor resulta de dividir el area total del ala en la cuerda,
elevada al cuadrado. e es el factor de eficiencia de Oswald, cuyo valor oscila
entre 0.6 y 0.8, seleccionado en 0.7 por facilidad en los calculos.

Estos valores producen el siguiente resultado:
Cpi = 0.0082

La fuerza de arrastre parasita es producida por cualquier elemento del
modelo que no sea propio del mismo y que ademas, no posea superficies
lisas que eviten la generacion de los vértices mencionados con el paso del
viento [24].

La fuerza de arrastre parasita esta dada por la Férmula (8) y ademas, es
similar a la que establece la fuerza de arrastre inducida dada por la Férmula

(6).
Fop=Cop * (1/2) *p* VP * s 8)

Donde CDp es un coeficiente que varia entre 0.025 y 0.04 para aviones con
tren de aterrizaje fijo. El valor seleccionado fue de 0.035.

La potencia total de arrastre esta dada por la Formula (9).
Pp / VC = FDp + Fpi (9)

Basados en la referencia [24], las ecuaciones del movimiento clasico de
Newton pueden ser modificadas algebraicamente para desarrollar la
ecuacion de la potencia necesaria para acelerar la aeronave a la velocidad
de despegue. Esto esta dado por la Férmula (10).

Pa=maV (10)
Donde V? esta dada por la formula (11).

VZ=2aX1l (11)
Siendo X1 la distancia necesaria por el modelo para despegar, de

conformidad con la suposicion del tren de aterrizaje. Desarrollando esta
ecuacion puede ser encontrada la potencia necesaria en el despegue.
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De igual forma, la potencia de la razon de ascenso esta dada por la ecuacion
(12).

Prc = Vesin(e)W  (12)
Para poder cumplir con los requerimientos dados, se hace necesario que la
potencia del modelo cumpla con la mayor de las dos potencias, en este caso,
la potencia requerida para el despegue y la requerida para el ascenso.
Basados en las formulas (13) y (14) puede ponderarse aquella que
determinara el consumo energético del avion.

F>despegue =Pp+Pa (13)

Pvueto = Pp + Prc (14)

La potencia consumida entonces esta dada por la férmula (15).

P consumida = Prequerida/ ( nm nh % ) (15)
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Parametros de disefio iniciales

Peso del avion [K(] Superficie del ala [m2]

% carga util Velocidad despegue [m/s]

Cuerda del ala [m] Velocidad de crucero

Angulo de ascenso Distancia de despegue X [m]
I T - B
CL Requerido para despegue Cl requerido para crucero
0.66 0.34
Calculo de potencia
Potencia disipada por drag [W]

Fuerza drag parasito [N] Fuerza drag inducido [N]
8.06 1.72
Potencia drag parasito Potencia de Drag inducido
156.81 33.4
190.25
Potencia requerida por razén de ascenso [W] Potencia para aceler?\cl:\j(]')n en una distancia X
Potencia consumida en despegue Potencia consumida en welo
591.36 373.3
Mayor valor de potencia requerida para operar [W]
1172.52

Tabla 5. Parametros de disefio inicial. Fuente: Autor

En donde la potencia requerida es reemplazada con cualquiera de las dos
potencias calculadas para efectuar la comparacion, nm es la eficiencia del
motor establecida en el 80%, nh es la eficiencia de la hélice también
establecida al 80%, y %, es el porcentaje de potencia del motor a régimen
constante del 75% aplicado a la mayor de las potencia requeridas. Para cada
una de las potencias, tanto como de despegue y de vuelo fueron calculadas
en 1290 [W] y de 648 [W] respectivamente.

Para que el modelo pueda permanecer en vuelo durante 30 minutos, es
necesario calcular la energia consumida por el mismo. Esto es calculado en
forma aproximado usando la Férmula (16).

J = Pconsumyelo tvuelo + PCONSUMgespegue tdespegue (16)
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El tiempo de despegue y de vuelo estd dado en horas. Para realizar el
calculo del tiempo de despegue se hace necesario calcular la aceleracion de
acuerdo a la ecuacién (10). Una vez hallado este valor, se estima el tiempo
usando la ecuacioén (17).

T=V/ia (17)

Lo que resulta en una energia total para los 30 minutos de vuelo de 325 [W-
h].

El primer prototipo que contd con la instrumentacion para realizar el analisis
energético es el segundo desarrollado (conocido como ARPEGIO ). El
control de velocidad (ESC por sus siglas en inglés) realiza un registro de
datos directamente de la potencia del motor. El registro de datos posee una
resolucion de 3 muestras por segundo.
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Parametros y constantes

De dad Vo e a Alre O O ante avitaciona
1.11 9.80
oeficiente de drag parasito Se recomienda entre 0.025 y 0.040 para
0.035 aviones de tren
O€E e e dae drag O ao oe e e de O alC
0.70
0.0040 Puede ser de 0.6 para aviones de ala baja y
de 0.8 para aviones de ala alta
Aspect Ratio 6.61
e a de otor a max pote a 0.8
encia de la hélice 0.8
% de pote a de OLOr para reg e
- 1
Parametros de disefio iniciales
Peso del avio 0 pe e del ala
3.3 0.518
% carga elocidad despeque
29
erda del aila el10 adad de ero
0.28 21.99
ANQulo de a e O D a d de despeqgue
10 32
Requeriao para despegue equeriao para elro
0.5 0.23
Calculo de potencia

Potencia disipada por drag [W]
Fuerza drag parasito [N] Fuerza drag inducido [N]
0.52

4.87
Potencia drag parasito Potencia de Drag inducido
107 11.39

118.38

. . > Potencia para aceleracion en una distancia X
Potencia requerida por razon de ascenso [W] [W]

123.49 174.02

Potencia consumida en welo
241.87

Potencia consumida en despegue

292.41
Mayor valor de potencia requerida para operar [W]

456.88

Tabla 6. Parametros del primer modelo construido. Fuente: Autor
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En la Tabla 6 se pueden apreciar los parametros propios del modelo, datos
que incluyen componentes aerodinamicos, geométricos y energeéticos.
Aquellos de color verde son los datos conocidos en el modelo siendo algunos
explicados anteriormente, los demas son explicados en el Anexo A. En el
caso de la eficiencia del avion y de la hélice se toman al 80% basados en la
experimentacion de aeromodelistas profesionales y datos de fabricantes. En
raras ocasiones los fabricantes ofrecen curvas de potencia para tener como
base en el estudio, por ello se hace uso de la experticia de aquellos que
trabajan en el campo.

El porcentaje de potencia del motor para régimen constante hace referencia
al valor porcentual en el que se mantiene el stick del canal de aceleracion
para que el vehiculo mantenga la potencia a calcular. En este caso, dado que
se va a calcular una potencia tedrica, este valor se deja establecido en 1. No
obstante, para poder seleccionar la planta motriz, este mismo debe estar
situado entre el 60% y el 80% para dejar al menos un 20% de emergencia en
caso de falla de alguno de los componentes del modelo.

El porcentaje de carga util se deja establecido en 29% por facilidad en los
calculos, pues su influencia es casi nula en los calculos energéticos del
modelo asi como en su comportamiento aerodinamico, todo esto conforme al
modelo utilizado.

La velocidad de despegue normalmente es un valor de disefio, solo que en
este caso corresponde a un valor medido en las pruebas realizadas a priori.

El coeficiente de sustentacion para despegue (C.) es calculado segun la
necesidad del vehiculo pero verificado dentro de un rango que permita el
modelo.

Con todos los parametros dados en la Tabla 6, se pueden obtener los
resultados al final de la misma. La potencia de arrastre parasita es generada
por defecto al ser sometido a una velocidad dentro del fluido que es el aire.
En este caso es de 4.87 [N], una fuerza considerablemente grande si se
recuerda que la planta motriz es la encargada de contrarrestar esta potencia
de pérdidas.

La fuerza de arrastre inducido en cambio es bastante baja si se le compara a
su contraparte. Al tomar las potencias de pérdidas y multiplicarse por la
velocidad crucero a la que vuela, el resultado de la energia es de 118.38 [W].
Una cantidad no despreciable para el tamafio del vehiculo.

La potencia requerida para la velocidad de ascenso se puede apreciar
también en la Tabla 6. Para el segundo prototipo fue posible medir la
potencia, resultando esta en 123.49 [W]. La potencia de aceleracién obedece
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a la energia usada por el vehiculo desde el reposo hasta la velocidad de
despegue minima requerida. Para este caso dicha potencia es de 174.02

[W].

Mencionado esto, se procede a realizar la sumatoria de potencias,
empezando por la potencia de despegue, esta resulta en 292.41 [W] siendo
evaluada a la velocidad de despegue, seguido por la potencia consumida en
vuelo sin la relacion de asenso seria de 241.87 [W] siendo evaluada a la
velocidad crucero. De estas dos se escoge la mayor de la potencias,
aplicando la Formula (15) resulta en 456.88 [W]. Estas potencias son
comparadas con los datos reales de vuelo. En la Figura 42 se observan los
datos reales de la potencia del modelo. Se puede observar una fluctuacién
en la potencia requerida debido al control ejercido por el piloto Automatico
para efectuar la maniobra, no obstante, realizando una ponderacion de cada
uno de los picos, se puede obtener un promedio de la potencia general
utilizada por el modelo. El error entre los modelos es del 28%, este error
corresponde a la diferencia de la energia calculada como de la energia real

consumida, no obstante, la energia calculada es superior a la realmente
utilizada.
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Figura 43. Potencia real medida del modelo. Fuente: Autor
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En el tercer prototipo la medicion de potencia fue obtenida con una
aproximacion mas cercana a la realidad. Esto obedece a que el control del
piloto automatico fue sintonizado para un mejor desempefio y es evidenciado
en la Figura 43. No obstante, existen pequefas fluctuaciones aun dadas al
control que realiza, pero la grafica muestra el recorrido del vuelo de prueba
total del avion. El pico al comienzo de la gréafica indica el despegue del
modelo, correspondiente a 516 [W] aproximadamente. Los demas
parametros son similares entre los dos modelos. No obstante las diferencias
entre los coeficientes corresponden a construcciones geométricas dado que
en el segundo prototipo el fuselaje poseia una mayor amplitud que en el
tercer prototipo. Estos coeficientes son estimados, ya que su calculo
matematico requiere de grandes habilidades en modelos no lineales, y en lo
general se calcula con ayuda de tunel de viento.
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Parametros y constantes

De dad Vo e sWANI(S 0 O ante avitaciona
1.11 9.80
oeficiente de drag parasito Se recomienda entre 0.025 y 0.040 para
0.04 aviones de tren
oe = e ae drag 0 00 oe S e de O alC
0.70
0.0036 Puede ser de 0.6 para aviones de ala baja y
de 0.8 para aviones de ala alta
Aspect Ratio 6.61
encia de otor a max potencia 0.8
encia de la hélice 0.8
% de pote a de otor para reg s
I — 1
Parametros de disefio iniciales

Peso del avio 0 pe e del ala
3.3 0.518
% carga elocidad despegue
29
erda del ala elocidad de ero
0.28 22.25
Angulo de ascenso Dista a de despegue
10 32
Requerido para despegue equerido para ero
0.5 0.23

Calculo de potencia

Potencia disipada por drag [W]

Fuerza drag parasito [N] Fuerza drag inducido [N]

5.69 0.51
Potencia drag parasito Potencia de Drag inducido

126.67 11.25

137.92
Potencia requerida por razén de ascenso [W] Potencia para aceler?\cl:\i/(]Sn en una distancia X
Potencia consumida en despegue Potencia consumida en welo
311.95 262.87
Mayor valor de potencia requerida para operar [W]

487.42

Tabla 7. Parametros de construccion del segundo modelo. Fuente: Autor
El cambio con el prototipo 2 se ve reflejada en la velocidad de crucero, de

despegue, y la distancia de vuelo. La forma de medir la distancia de
despegue fue haciendo uso del GPS a bordo con el que el piloto automéatico
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funciona, tomando como punto final aquel en el que el modelo presenta un
viraje lateral. El coeficiente de sustentacion se mantiene en un valor
adecuado, y realizando los calculos respectivos, se obtiene que para el tercer
prototipo la mayor potencia requerida es de 487.42 [W], obteniendo un error
con los calculos del 5.5%.

Voltage  MaxCument 514 AMinVoltage 179 VMaxThrottle 780 %MaPower 934 2 W MaxTemperaturd@3. 1 C SampleRate 3 pm
20.0
Ceonnact Dewce
28.9
6.0 Eurgle ESC Viersson
12M8
24.0
User Parameter
0.0 - S Gear Rate
18.0 Pole Numbee | 12
¢ '—b
J —J
14
P s ety :...1\ \ ‘
12.0 ) Rttt § "‘ I J l‘\"( ', '\ ?. " Y xos
| | ' \ @ Vokage
| ll | ",/ !‘rz A e
10.0 | _l s  Cumeet
ﬂ‘  Theotthe
8.0 - = e
0 ".‘r“‘ " Mot RPM
6.0 ’
|
$:9 | ‘ Display Option
2.0 | ¥ Veltage | |
¢ .9
¥ Curent =
Tine(s) ¢ > - &5
0.0 12.7 253 8.0 S0.7 3.3 760 86.7 1013 114.0 126.7 139.3 152.0 164.7 1773 V¥ Theottle | |
Cumment Mouse Poweting Data Dvary W Temperature '_
Vokage 197V Theomtle 432 % Moo RPM 117164 @ MotorREM [
Curront 22 A Temporatuwe 264 C 795 F .
oK

Figura 44. Medicion de la potencia real consumida en el tercer prototipo. Fuente: Autor

Considerando esto, se decide no modificar las variables aerodinamicas del
avion, sino en cambio afectar los pardmetros que influyen directamente en la
eficiencia del motor y de la hélice, esto con el fin de no alterar la parte
geométrica y disefio del avidén, considerando que son valores muy cercanos a
los estandares usados para los motores eléctricos trifasicos con este régimen
de revoluciones y de potencia, y la hélice tripala seleccionada. Esta hélice
depende de la aplicacion en el vehiculo, es decir, la forma y tamafio de la
hélice debe estar de acuerdo a la forma y tamafio del avién, ademas del sitio
donde es ubicada, pues de esto depende su eficiencia. Si la hélice es
ubicada en la parte delantera es conocida entonces como tipo "puller* o de
traccion, y cuando es ubicada en la parte trasera se le conoce como tipo
“‘pusher” o de empuje. Las superficies que se encuentren delante de la hélice
afectan su desempefio.

Considerando lo anteriormente mencionado, se buscé verificar el modelo
usado para disefar la parte energética del avion y del modelo aerodinamico
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en si, construyendo un tercer prototipo alternativo pero de menor peso. Los
parametros usados anteriormente son mantenidos, y comparando su
desempefio con el real, el error encontrado es del 1%. Esto logré que el
modelo matematico fuese la aproximacibn mas cercana hasta ahora
encontrada en los prototipos construidos. Los datos se encuentran
evidenciados en la Tabla 8.

Parametros y constantes

De dad o) e a Alre 0 O ante avitacliona
1.11 9.80
oeficiente de drag parasito Se recomienda entre 0.025 y 0.040 para
0.04 aviones de tren
oe e e dae drad O a0 oe e e de O ald
0.70
0.0036 Puede ser de 0.6 para aviones de ala baja 'y
de 0.8 para aviones de ala alta
Aspect Ratio 6.61
e a de otor a max pote a 0.77
encia de la hélice 0.77
% de pote a de OtOor para red e
. e 1
Parametros de disefo iniciales
Peso del avio 0 pe e del ala
2.65 0.518
% carga elocidad despegue
29 6
erda del aia elo dad ae ero
0.28 22.25
ANgulo de a e O D a a ae despegue
10 37
Requerido para aespegue egueriao para ero
0.33 0.18

Calculo de potencia

Potencia disipada por drag [W]

Fuerza drag parasito [N] Fuerza drag inducido [N]

5.69 0.33
Potencia drag parasito Potencia de Drag inducido
126.67 7.26

133.93
Potencia para aceleracion en una distancia X

Potencia requerida por razén de ascenso [W] (W]

100.34 160.87

Potencia consumida en wuelo

Potencia consumida en despegue
294.79

234.27

Mayor valor de potencia requerida para operar [W]

488.29

Tabla 8. Parametros del modelo alternativo de menor peso del tercer prototipo. Fuente:

Autor
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El cuarto prototipo es el de escala real proyectado a disefiar. Los pardmetros
geomeétricos y dinamicos del mismo dependen de los cambios fisicos en la
construccion de este. La potencia total requerida calculada para operar es de
985.97 [W]. La potencia real fue de 986 [W] aproximadamente. A diferencia
de los modelos anteriores, los parametros aci son ajustados para poder
determinar la eficiencia de la hélice, pues la hélice fue modificada a una de
dos palas, ademas que las superficies en frente de la misma son diferentes a
las ya empleadas, y el é&rea proyectada del fuselaje es mayor
comparativamente hablando. Todo esto conlleva que sea la eficiencia de la
hélice la afectada por todos los cambios mencionados. Aun asi, este valor no
se encuentra alejado del esperado, resultando en 65.5%.

La herramienta usada y las férmulas presentadas pueden ser utilizadas como
base para el calculo de otros modelos que se deseen construir. Estas
herramientas proveen todo lo necesario para validar el desempeiio del
prototipo, en cuanto a energia, modelado y fabricacion se refieren.

En las figuras 44 y 45 son graficas de potencia utilizadas para determinar el
tipo de hélice a emplear.
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Figura 45. Desempefio de las hélices contra el voltaje de alimentacion. Fuente: Autor

En la Figura 44 se observan tres crestas casi idénticas a la misma altura de
color azul, las cuales indican el 100% de la aceleracion. La gréafica denotada
por el color rojo cuyas crestas descienden, hacen referencia al voltaje de la
bateria. Se hace necesario anotar que en el momento de exigir la maxima
potencia del motor el voltaje de la bateria tiende a descender.
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Figura 46. Desempefio de las hélices contra la corriente consumida. Fuente: Autor

En la Figura 45 se observan las mismas crestas de la aceleracion del motor,
pero comparadas con una grafica de color verde que representa la corriente
en amperios. Cada cresta de corriente representa el consumido por cada una
de las hélices. En la primera cresta se alcanza una corriente aproximada de
44 [A], obedeciendo a una hélice tripala de 8x6. La segunda cresta
representa 62 [A] aproximadamente, y representa una hélice tripala son de
9x5. La tercera grafica es para una hélice tripala 10x5 con el valor mas alto
en 85 [A] aproximadamente. Tomando como valor de bateria de referencia
de 18.5 [V], se calcula la potencia requerida por el motor para ser alimentado
con la primera hélice, resultando en 814 [W], lo cual fue suficiente para
alimentar los prototipos primeros de 3.4 [Kg] aproximadamente.

Se sugieren estudios posteriores para mejorar el desempefo energético del
avion con la seleccion adecuada de la planta motriz y de la hélice, dado que
esta se encuentra muy ligada al tamafio del avion, la envergadura y el peso.
Las hélices seleccionadas estan sujetas a cambios para mejorar Su
desempefo. Aun asi, los valores obtenidos son satisfactorios.

3.5.1 Seleccidn de la planta motriz
Para la seleccion de la planta motriz fue necesario primero realizar un

analisis de seguridad y confiabilidad de las tecnologias existentes
actualmente en el mercado. La comparacion fue realizada entre los motores
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eléctricos “Brushless” (sin escobilla) [25] y los motores a combustion interna
[26]. Ambos tipos de motores ofrecen cualidades Unicas para la maniobra de
aeromodelos.

Los motores “Brushless” ofrecen la opcidn de controlar casi que en forma
lineal la potencia entregada por el mismo, bien sea haciendo uso del sistema
radio controlado, o del piloto automatico instalado en el modelo. Este tipo de
motor permite que pueda ser apagado y encendido en cualquier momento y a
voluntad del aeromodelista.

Aunque el motor posee una potencia nominal, definida, esta no es de utilidad
si la hélice instalada es seleccionada en forma erronea. No obstante, la
potencia puede ser controlada bien sea mejorando su desempefio 0
reduciéndolo Unicamente cambiando la misma, y esto es posible en un rango
mayor que el dado por los motores a combustion.

En caso de requerir el monitoreo del desempefio del mismo, es mas sencillo
poder verificar en tiempo real mediante un enlace telemétrico las condiciones
energéticas que con un motor de combustion, esto es el gasto de energia
instantaneo, el gasto acumulado, las revoluciones por minuto, incluso la
temperatura del dispositivo.

Para el caso del lanzamiento del modelo, la hélice puede permanecer en
reposo mientras se realiza la maniobra, esto es ventajoso y provee mayor
seguridad para el equipo y/o la persona que se encuentra asistiendo el
despegue dado que hasta no haber obtenido la altura y velocidad adecuadas
es que se arranca el motor.

Los motores eléctricos son de menor peso y tamafio que los motores a
combustidn, esto es gracias a la forma en que estan fabricados, permitiendo
una mejor distribucioén en el peso del modelo y de la misma forma una menor
carga estructural en el anclaje del mismo, como en el fuselaje.

El ruido producido por los motores eléctricos dado por las vibraciones es
mucho menor, basicamente este es generado por el movimiento de la hélice
y no por el mecanismo del motor, significando en menor interferencia en los
equipos electronicos presentes a bordo.

El tiempo de vuelo estimado es proporcional al tamafio de la planta motriz y
al conjunto de baterias usadas para su alimentacion.

El motor a combustién interna por su parte ofrece una larga duracion en el

vuelo dado por el tamafio y la capacidad del depésito de combustible.
Adicionalmente el vuelo puede ser reanudado con solo llenar el tanque del
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combustible, a diferencia del motor eléctrico que depende de la carga de las
baterias.

El costo de la planta motriz es menor comparado con el de un motor
eléctrico, no obstante el combustible y el equipo necesario para su arranque
y manipulacion eleva el mismo.

El encendido durante la maniobra de despegue es un proceso de mucho
cuidado y en varias ocasiones requieren de la mano experta para
desarrollarlo, lo que significa en un riesgo no sélo para el asistente de vuelo,
sino para el modelo mismo en el dado caso que este se apague durante una
maniobra. Esto puede ser corregido con un encendido eléctrico afiadido a la
planta, pero ademas de elevar el costo de adquisicion, no asegura una
completa fiabilidad para su manipulacién.

A medida que el combustible es consumido, el centro de masa del avion
cambia, requiriendo de gran experticia del piloto para ejercer la maniobra
adecuada y que el modelo no sufra de dafios por accidentes.

El sistema mas pequefio de combustion interna es de 320 [g], adicionalmente
del peso de la bateria necesaria para alimentar el sistema.

En la Tabla 9 se realiza una comparacion cuantitativa de las dos plantas
motrices.
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Planta motriz Glow (combustién) Vs Planta motriz Brushless (eléctrica).
Comparacion de masas

Se consideran Unicamente las

dos plantas mas cercanas a

suplir la necesidad energética
de nuestro vehiculo, sin
embargo las pruebas se

realizaron con planta eléctrica

puesto que ofrece una mayor

facilidad para obtener datos

de wielo

Denominaciéon comercial

Elementos necesarios para
su implementacion en el

Motor O.S. 0.46AX

Turnigy Aero drive SK3 -

vehiculo [g] 5045-660kv
Masa del Motor 489 280
Bancada 60 0
Senwo de aceleracion 40 0
Mangueras y accesorios 50 0
Control de velocidad ESC 0 52
Tanque de combustible 140 0
Combustible 850 0
Baterias 200 2300
iI?]tzlj;ltla;?ésnestructurales para 200 0
Zeegltjrlggio(:l:s de woltaje para 60 30
Sensor de RPM para control 30 0
;El\g;;;;cendldo eléctrico 320 0
Total [g] 2439 2662

Tabla 9. Comparacién cuantitativa de las plantas motrices tanto para un motor eléctrico
como para un motor a combustién. Fuente: Autor

Basados en los célculos ya realizados, la potencia requerida por la planta
motriz debe estar entre los 1230 [W] y los 1400 [W]. La potencia total en
vuelo sera de 360 [W] con un peso definitivo de 6.9 [Kg], aplicando las
eficiencias de hélice y motor la potencia consumida sera de 770 [W] a una

velocidad de 70 [Km/h].

La energia necesaria para mover el avidn bajo estas condiciones, es decir,
vigjar a velocidad crucero (70 [Km/h]) durante 30 minutos es calculada con la

Formula (18).

J=P*t  (18)
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Donde J es la energia necesaria en Joules, P es la potencia necesariay t es
el tiempo de vuelo en segundos. Esto resulta en un total de 1°386.000 [J].

Asumiendo el uso del motor eléctrico por las ventajas ya mencionadas, se
hace necesario adquirir el juego de baterias que permitan su funcionamiento
y den la autonomia necesaria para volar durante este tiempo. Considerando
gue una bateria de 5 celdas posee un voltaje nominal de 18.5 [V] y una
corriente de 4000 [mAh]

18.5 * 4 * 3600 [s] = 266000 [J]

De modo que son requeridas 5 baterias para cumplir con las condiciones
requeridas.

A continuacién se lista la planta motriz seleccionada.
a. Motor.
El motor seleccionado es uno tipo “Brushless”, cuya referencia es Turnigy

Aero drive SK3-5045 de 660 [Kv] [28]. EI motor es presentado en la Figura
46.

Figura 47. Motor eléctrico brushless seleccionado como planta motriz. Fuente: [28]

Las caracteristicas del motor son:

Vueltas: 12T

Voltaje: 4~5S, 14.8~18.5 [V], Li-polimero.
RPM/V: 660 [Kv]

Resistencia interna: 0.014 [ohm]

Carga maxima: 60[A]

Potencia Maxima: 1410 [W]
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Didmetro del eje: 6.0 [mm]
Taladros de tornillos: 25 [mm]
Peso: 280 [g]

Las hélices son del tipo bipala, plegables, hechas en fibra de carbono y
resina, de
12 x 8 “ [29]. La Figura 47 muestra el par seleccionado.

Figura 48. Hélices seleccionadas para la planta alar. Fuente: [29]

Este tipo de hélice requiere de un accesorio especial para su montaje, el
spinner seleccionado es hecho en aleacién de aluminio de 45 [mm], con un
diametro mayor de eje de 6.0 [mm]. La Figura 48 expone el spinner escogido.

Figura 49. Spinner seleccionado para la hélice doble pala. Fuente: [30]
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Las baterias para alimentar el motor son de la marca ZIPPY en su clase
“‘compact” [31]. Son baterias con 4000 mAh de 5 celdas, hechas en un ién de
litio y polimero. La Figura 49 es una muestra de las mencionadas.

Figura 50. Baterias para la planta motriz Zippy Compact 4000 mAh 5S. Fuente: [31]

A continuacion se describen las caracteristicas mas importantes de la
bateria:

Capacidad: 4000 [mAh]
Voltaje: 5S1P /5 cell / 18.5 [V]

Descarga: 25 ciclos constantes / 35 ciclos sobre carga
Peso: 460 [g]

Dimensiones: 147 x 34 x 44 [mm].
Conector de balance: JST-XH
Conector de carga: HXT4mm

Los motores tipo servo que fueron empleados para el movimiento de los
alerones en el avién son los Turnigy TGY-S712G [32]. Los servomotores
seleccionados poseen las caracteristicas de ser delgados, livianos, hechos
en aluminio y ademas, el sistema de engranajes es metalico. La Figura 50 es
una fotografia del servomotor mencionado tomado de la fuente.
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Figura 51. Turnigy TGY-S712G Servo para Alas delgado de aluminio. Fuente: [32]

Dentro de las caracteristicas mas importantes del servo motor se poseen las
siguientes:

Peso: 28.4 +/- 1 [g]

Dimensiones: 30.00 x 10..0 x 34.50 [mm]
Torque a 4.8 [V]: 6.0 [Kg/cm]

Torque a 6.0 [V]: 7.0 [Kg/cm]

Velocidad a 4.8 [V]: 0.15 s/ 60 ° (sin carga)
Velocidad a 6.0 [V]: 0.12 s/ 60 ° (sin carga)
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3.7 RESISTENCIA, SEGURIDAD Y FALLA

3.7.1 Evaluacién del desempefio del prototipo

Basados en un estudio preliminar del contrachapado de la estructura, fue
posible analizar la resistencia que posee la estructura del fuselaje. En la
Figura 51 se observa que no hay una chapa en el medio del fuselaje, debido
a gque el objetivo era poder dejar un espacio amplio para ubicar los elementos
del avion. No obstante, en este estudio se pudo observar que los laterales
colapsan hacia el interior de la estructura.

von Mises (psi)
902,061
826,889

L.

202
. 451031
. 375858

- 300587

. 225515

150344

75a72

0.000

Figura 52. Estudio de resistencia de la estructura del fuselaje sin chapa interior. Fuente:
Autor

Debido a la debilidad presentada, se decidio insertar una chapa en el medio
de la estructura. En la Figura 52 se puede observar el estudio realizado a
esta nueva configuracion.
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. 1.481e-002
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1.000e-030

Figura 53. Estudio de resistencia de la estructura interna del fuselaje con contrachapado
interno. Fuente: Autor

Aunque la deformacién observada es mayor que en el primer estudio, y esto
es, debido a la escala utilizada, la mejoria en la resistencia estructural se
hace notoria, demostrando como la chapa insertada es capaz de absorber la
fuerza de compresion a la que es sometida la estructura. En la parte posterior
se observa el empuje realizado por el motor a la estructura conocida como
“bancada”, que es donde este sera instalado.

Para poder contrarrestar las deformaciones obtenidas del estudio de
resistencia al fuselaje, fue necesario realizar unos refuerzos al mismo en tela
de kevlar y carbono. La tela fue cortada en laser y utilizada en las piezas
laterales para mejorar la resistencia a la tension y ayudar a distribuir los
esfuerzos de las secciones con concentradores de esfuerzos como por
ejemplo los agujeros de las bayonetas asi como proteger la electrénica a
bordo.

El uso de la tela mejord el desempefio de la estructura, por lo que también
fue utilizado para reforzar la bancada del motor, generando una alta
deformacion en el mismo antes de producirse la falla esperada. Dicha
deformacion fue beneficiosa para el modelo, dado que absorbe la energia
como si de un resorte se tratara, ademas, en el momento de presentarse un
torque elevado entregado por la potencia del motor, la bancada tiende a
efectuar una incidencia negativa, que en lugar de empujar el avién hacia
abajo, realiza un levantamiento que mejora la maniobrabilidad y el control del
vehiculo. El refuerzo de kevlar con la estructura se puede apreciar en la
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Figura 53. La union fue realizada con resina epoxica, material usado
normalmente en aeromodelismo.

v 1

Figura 54. Refuerzo estructural realizado con la tela de kevlar con fibra de carbono. Fuente:
Autor

En la Figura 54 es posible observar la falla estructural presentada en uno de
los vuelos de prueba de los prototipos.

e
Figura 55. Dafio estructural del fuselaje luego de un accidente. Fuente: Autor
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La falla es producida especificamente en la zona esperada, en la parte
delantera del modelo, protegiendo la electronica interna. Es de anotar que los
aviones no estan disefiados para resistir choques o accidentes pero si para
minimizar el dafio de su carga, dado el costo de los equipos al interior del
mMismo se hace necesaria esta consideracion para garantizar su integridad.

En la Figura 55 es apreciable que la falla ocurre en el borde de ataque del
refuerzo lateral ubicado que concuerda con el ala. La falla ocurre donde es
deseado, protegiendo de esta forma el equipo interno a bordo del modelo.

Figura 56. Falla producida en el borde estructural de refuerzo lateral ubicado para concordar
con el perfil alar. Fuente: Autor
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La falla producida en la parte delantera del perfil, donde se encuentra el
borde de ataque del mismo, produjo que la misma fuere completamente
desprendida del avién. Esta zona es donde serd ubicada la camara
fotografica, la cual estara protegida con EPP, acudiendo a las caracteristicas
del mismo para que la energia no sea absorbida sino devuelta. Lo esperado
en este caso es que se desprenda toda la punta protegiendo el equipo. Esta
caracteristica ha sido probada varias veces con éxitos.

La Figura 56 muestra el efecto ocurrido luego de un accidente. En el mismo,
el avion recibio el impacto en forma frontal, ademas de haberlo hecho a gran
velocidad. Es posible observar que la estructura fall6 donde se tenia
planeado hacerlo (como ya se ha descrito), ademas que las alas permanecen
integras. En la Figura se puede observar unas pequefias deformaciones en
el forrado de las mismas pero es por el efecto del sol y el calor dado que es
un material termo incogible. La bayoneta mas pequefia (la de 8 [mm]) fallé
como era esperado, la de 12 [mm] rellena de fibra de vidrio se mantuvo
intacta. La chapa frontal que protege el piloto automatico también presenté
fallas debido a la fuerza del impacto. EI EPP, el elemento amortiguador,
realizd correctamente su papel al proteger el equipo presente absorbiendo la
energia. En este caso se quebrd por no haber forrado el material con papel
termoplastico que solo esta disponible para importacion, ademas que fue
hecho a propdsito para observar el desempefio del mismo sin forrar.
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Las reparaciones del fuselaje son sencillas de realizar y en corto tiempo.
Puede apreciarse ademas que la zona protegida por la tela de kevlar y
carbono se mantuvo intacta, resguardando la electrénica a modo que el piloto
automatico continu6 su funcionamiento, enviando sefial de telemetria y GPS,
lo que facilitaron su ubicacién cuando se dispuso a recuperar el modelo.

3.7.2 Aplicacion de los resultados al disefio a escala real

Basados en estos prototipos con envergadura de 1.9 [m] se procede a
diseiiar el fuselaje del modelo de 2.4 [m]. El disefio se mantiene en casi
todos sus detalle, exceptuando algunas mejoras realizadas como por
ejemplo, en la cuaderna inferior donde se fija el gancho para el lanzamiento
con el caucho bungee, fue adicionada otra chapa mas como refuerzo y
también, otra capa de kevlar carbono. Las ranuras no son hechas de lado a
lado, sino que son interrumpidas en el medio con material. La Figura 57
permite observar esta caracteristica mejorada, en la zona que esta iluminada
con color anaranjado.

Nombre de modek Estructuns contrachapado para sifedacion
Nombre da estudio: Extuddo 1

Tipo de remdado Factor ce seguriced Factor ce segurided
Criediy Automdtco

Distribuciin de factor de segundad FOS min« 1.5

“Isemélrica

Figura 58. Simulacion para el cambio de elevacion a fuerzas 4G. Fuente: Autor

Esta simulacion incluye una fuerza ejercida por el cable del bungee de 20
[Kg-F]. Esta tensidn es transmitida a la estructura en la aceleracién del
arranque. Cuando ocurre este proceso, las fuerzas G afectan de mayor
manera las partes de la estructura que poseen los elementos y equipos mas
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pesados, de manera que el factor de seguridad usado en la simulacién de la
Figura 57 se reduce. No obstante, el factor de seguridad minimo es 1.5 en un
elemento no estructural y cumple con éxito la simulacibn dada pues el
fuselaje no se somete a cargas variables, sino que por el contrario todos los
elementos poseen cargas dinamicas limitadas.

Nombire de modek Estructura contrachapadd para sifedacion

Nombre de estudio: Extusho 1

Tipo e restada Factor o segurioed Factor de seguridsd|
Auomdtco

Crtmiox
| Distribuckén de factor de

Figura 59. Simulacién para el gancho bungee. Fuente: Autor

En la simulacién mostrada en la Figura 58 se tuvo en cuenta el peso de las
baterias de 400 [g] en cada una de las chapas donde seran sujetas.
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[iderizado | Producios Office | Simulation |

Flsométrica
Figura 60. Cargas para simulacion de elevacidn con fuerzas de 4G. Fuente: Autor

Qt& Estudio 1 {(-Predeterminado-)

% Piezas
#-3 Conexiones Fuerza 1 - Verde: Tension del caucho
g;é Sujeciones BUI"IQGE[b].

= Fc i .
S e ony  Fuerza 2 - Azul: Peso del Equipo

----- 4 Fuerza-2 (:Por elemento: 16 N:) electronico.

----- 4 Fuerza-4 (:Total: 16 N Fuerza 4 - Amarilla: Bateria.

----- & Fuerza-5 (Total: 16 N:) Fuerza 5 - Amarilla: Bateria.

""" 4 Fuerza-6 (Total: 16\:) Fuerza 6 - Amarilla: Bateria.

----- 4 Fuerza-7 (:Por elemento: -16 N2 . ,

_____ "L Fuerza-8 (Total: -50 N3 Fuerza 7 - Amarilla: Bateria.
- Malla Fuerza 8 - Rosa: Carga util.
|7~ Opciones de resultados

(+-{0a) /A Resultados

Figura 61. Fuerzas Simuladas en el Fuselaje. Fuente: Autor

En esta simulacion no esta incluida la carga dada por la aceleracion frontal.
Solo fue incluida una aceleracion radial debido a un cambio brusco de
elevacion con un maximo de 4.4G. Por lo tanto, los esfuerzos resultantes en
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la simulacion mostrada con flechas amarillas, equivalen a 4 veces el peso de
las baterias, ubicadas en un area pequefia donde seran ajustadas.

Esta simulacion también presenta unas flechas azules las cuales representan
la carga distribuida del equipo de electrénica. Para el equipo electronico se
tuvo por peso total 400 [g] distribuidos en toda la bandeja.

Esta fuerza del motor corresponde a 2.5 [Kg-F] que es la generada por el
mismo. No es recomendable usar un motor de mayores prestaciones pues no
seria eficiente energéticamente hablando. En la parte inferior se pueden
observar unas flechas verdes que corresponden a 20 [Kg-F] ejercidos por el
cable del bungee para el lanzamiento del Vehiculo.

Mombrre de modsla:
Nombre de extodo. Acslwrscin 4G v bungee

Exca de defomackn 10
Yolumen de elemento « 31 65 %

“lsométrica

Figura 62. Cargas adicionales para la simulacién del lanzamiento. Fuente: Autor

En la Figura 61 se generan las cargas frontales de 16N por cada elemento
ejercidas por la aceleracion del cuerpo en el lanzamiento, esto por la inercia
de su masa, considerando los parametros ya mencionados y asi completar el
estudio estatico que se realiza a esta estructura para verificar los resultados
de resistencia.

De esto se concluyen dos resultados principales:
Uno, del factor de seguridad de 1.5, que es el expuesto en la Figura 57,
indicando que la estructura en su parte mas débil soportaria hasta 1.5 veces

la carga establecida actualmente. Este resultado es aceptable para el disefio
dado. Se debe tener en cuenta que esta estructura distribuye mejor los
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esfuerzos en el momento en que el EPP sea instalado, repartiendo la carga
en las partes laterales del fuselaje, mejorando el desempefio del mismo. Con
esta simulacién sélo se evalud la estructura basada en el contrachapado de
pino, no fue tenido en cuenta el refuerzo hecho con tela de kevlar de carbono
en las zonas laterales del fuselaje. En la escuadra inferior donde se ajusta el
bungee para el lanzamiento también fue necesario hacer el refuerzo con
kevlar. El minimo de la distribucién del factor de seguridad se encuentra en el
soporte de anclaje del gancho para el bungee, probando que este elemento
necesita del refuerzo con kevlar Carbono.

Dos, en la Figura 58 el factor de seguridad es 1.5, dado que el esfuerzo
reparte en mejor forma las cargas a nivel lateral, y las chapas frontales estan
sometidas al esfuerzo como vigas en lugar de flexién frontal. En ese sentido
las chapas son mas resistentes.

las zonas afectadas con este minimo (representadas por colores rojos y
amarillos) fueron reforzadas con tela de kevlar y carbono pues son las zonas
mas propensas a romperse. De esta forma se garantiza un mejor desempefio
del material en la estructura y se sale del umbral de falla marcado por la
simulacion.

Ademas del uso del kevlar, se realizaron unas uniones con resina epoéxica y
microballoon, un material esférico de fibra de vidrio, en las esquinas de union
entre la T de refuerzo y el lateral del fuselaje. Asi se asegura la correccion de
la falla encontrada.

El factor de seguridad es satisfactorio, comprobado en las fallas estructurales
a las que los prototipos fueron sometidos. Estas fallas encontradas en la
simulaciéon no han sido encontradas en las pruebas realizadas con los
prototipos, de igual forma, el fuselaje no posee una caracteristica
estrictamente estructural con las alas, funcionando Unicamente como un
depésito de energia y elementos de vuelo. La parte de estructura es
realizada con las barras integras sin uniones que atraviesan el fuselaje por
los tres agujeros laterales del disefio, de forma que la carga transmitida en
estos agujeros son despreciables, y en la simulacién es tomada como un
punto de anclaje o puntos fijos para poder simular el comportamiento
dinamico en vuelo. Estos son los 3 puntos que sostienen el fuselaje en el
momento de algun viraje o del lanzamiento.

3.7.3 Simulacién de las cargas del Ala
Consideraciones iniciales

1. El ala se ancla a los puntos de apoyo de la bayoneta y se asumen
como areas de movimiento restringido debido a la rigidez del tubo de
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carbono y para facilitar la simulacién, las costillas internas se fijan
como bisagras concéntricas al anclaje inicial. Figura 62

Figura 63. Areas rigidas y juntas de bisagra para simulacion. Fuente: Autor

2. Debido a la forma particularmente compleja y por su espesor de
1.5mm se hizo un corte en el borde de fuga del recubrimiento
(Planquinado) en balsa para mejorar el trazado de la maya y evitar
errores de calculo. Figura 63

Figura 64. Recorte de material para evitar conflictos de mallado. Fuente: Autor
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3. Se hizo necesario dejar un espacio de 0,5 [mm] en el contacto entre el
planquin y la superficie del nucleo de icopor por problemas de
interferencia entre sélidos, adicionalmente la union entre superficies se
realizd6 manualmente con union rigida entre el recubrimiento de balsa y
el nucleo de icopor lograndose el efecto més cercano al real al estar
unidos con pegamento de contacto 3M Super77.

4. Se decide simular una carga uniforme a lo largo del ala pues este
efecto es mas critico que la distribucién real, pues produce momentos
mayores en la raiz del ala, asi que se aplica la carga en la superficie
inferior del ala y se adiciona la fuerza de arrastre en sentido opuesto al
movimiento. Figura 64.
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Figura 65. Cargas aplicadas al ala Sustentacion y arrastre. Fuente: Autor

Teniendo en cuenta estas consideraciones, al aplicar la simulacion se
obtuvieron los siguientes resultados:

a. Distribucion de esfuerzos en el ala;
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Figura 66. Distribucion de esfuerzos en los elementos del ala. Fuente: Autor

En la Figura 65 se observa como fue previsto, que los elementos mas
afectados por la carga estructural en el ala son las costillas de soporte de las
bayonetas (tubos de carbono), pues alli es donde las fuerzas convergen y
donde las areas de presion disminuyen para conducirse por los elementos
estructurales.

Evaluando la distribucion del factor de seguridad se encuentra que la seccion
baja de cada uno de los agujeros de apoyo de las bayonetas son los mas
propensos a la falla, sin embargo encontramos que el factor de seguridad en
la seccion mas critica es de 9.3, lo cual nos permite utilizar solo dos
bayonetas en caso en que el vehiculo no esté totalmente cargado.
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Figura 67. Distribucion del factor de seguridad en las Bayonetas. Fuente: Autor

De esta manera, se disminuyd en peso y se protege el ala de sufrir dafios
mayores en caso de una colision pues las bayonetas fallan primero
protegiendo la estructura interna del ala. El factor de seguridad disminuye
poco menos de dos unidades dando como resultado 7.6, es de anotar que
las cargas se mantuvieron iguales para las dos simulaciones.

Estos elementos estan sobre disefiados por decision, pues de la experiencia
recolectada durante los vuelos de los prototipos y de la informacion
recopilada de las colisiones se determind que es mas sencillo y se prefiere
hacer recambio de bayoneta que hacer una reparacion interna en el ala del
vehiculo que tiene la anatomia mas de una cirugia por el caracter invasivo de
la misma.
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Figura 68. Esfuerzos en la estructura interna del ala. Fuente: Autor

4. TECNICA DE CONSTRUCCION

Las técnicas de construccion utilizadas durante el desarrollo de este trabajo
de grado son resultado de la investigacion y experiencia personal del autor,
sin embargo el libro [33] ilustra y complementa la informacién necesaria para
lograr dominar la técnica de construccion que se eligio.

Se hizo la inclusidon de varias técnicas de construccion utilizadas en la
modernidad por Aeromodelistas, entre ellas se obtienen:

1.

Construccién de estructuras a partir de elementos cortados con
laser.

Construccion de superficies aerodinamicas recubiertas a partir de
Nucleos de icopor.

Uso de materiales compuestos para refuerzo estructural y cubierta.
Uso de materiales no convencionales como Espuma de
Polipropileno Expandido.

Corte de los nucleos de Icopor utilizando CNC.

4.1 Construccién de estructuras a partir de elementos

cortados con laser.

Esta técnica se utilizé para lograr los requerimientos del disefio por su
precision y poco deterioro del material cortado, es una ventaja contar con los
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elementos de construccion pre cortados y listos para su implementacion pues
el ahorro de esfuerzo y tiempo es abismal, asi como la facilidad de hacer
correcciones en el disefio e implementarlas en el préximo vehiculo
construido.

La estructura fue construida en contrachapado de pino de 4 [mm], usando el
material de mejor calidad encontrado en el mercado local. El corte de los
materiales fue hecho en laser (ver Figura 68), esto con el objetivo de reducir
las imperfecciones y las fallas que se puedan presentar en el mismo por
fisuras o dafos en el corte.

Figura 69. Corte en laser de la estructura interna del fuselaje. Fuente: Autor

En la Figura 69 se puede apreciar el corte realizado sobre la tela.
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Figura 70. Corte en laser de la tela Kevlar y carbono para el refuerzo de las piezas laterales
del fuselaje y costillas de anclaje de las alas. Fuente: Autor

4.2 Construccion de superficies aerodinamicas recubiertas a
partir de Nucleos de icopor.

. i
Figura 71. Corte de nucleo de icopor. Fuente: Autor
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Se utiliza una maquina de corte de Poli estireno Expandido CNC de cuatro
ejes, como la mostrada en la Figura 71.

Figura 72. Maquina de corte de Poli estireno Expandido. Fuente [34]

Después de obtener los nucleos y hacer la union de estos con los elementos
estructurales del ala, se procede a hacer el recubrimiento con madera Balsa,
se intento utilizar una madera con mayor dureza pero resulté que la madera
convencional es muy susceptible de absorber humedad y la deformacion del
perfil aerodindmico se deteriord a tal punto de parecer rizado.

4.3 Uso de materiales compuestos pararefuerzo estructural y
cubierta.

Se incluyeron materiales compuestos donde quiera que se estimaba su uso
como importante y pertinente. Se reforzé el fuselaje para mejorar la
proteccion del equipo electronico, se reforzaron las vigas de balsa de las alas
en su seccion mas critica, se reforzaron las costillas de anclaje haciendo un
emparedado madera-compuesto-madera para mejorar su resistencia a la
tension y deformacion excesiva por el uso constante debido al deterioro de la
madera por si sola.
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Figura 73. Refuerzo de la estructura con material compuesto. Fuente: Autor

La cubierta del fuselaje se disefi6 en CAD, se obtuvo un molde con la CNC
de corte y se procedié a su elaboracion en fibra de Vidrio. Su peso fue de
300 gramos que es un peso aceptable para el gran area y volumen que se

requiere cubrir.
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Figura 74. Disefio de la cubierta del fuselaje del tercer prototipo construido. Fuente: Autor

Para el disefio de esta cubierta fue tenido en cuenta el tamafio del fuselaje
que se debia recubrir. Fue incluido en la forma de la cubierta un perfil
aerodinamico del tipo GOE744 en aproximadamente el 60% de la longitud de
la cubierta. Esto se hizo con el fin de disminuir la resistencia aerodinamica
ademas de darle una mejor estética visual al modelo.

Figura 75. Proceso de construccidn de la cubierta del modelo. Fuente: Autor
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4.4 Uso de materiales no convencionales. Espuma de
Polipropileno Expandido.

Este material es usado en aplicaciones de embalaje, proteccion de equipos
delicados e incluso como relleno en los parachoques de los autos modernos
por sus caracteristicas mecanicas y quimicas, pues es resistente
guimicamente igual que el polipropileno en su forma laminada.

La idea de utilizar este material surgié de la necesidad de proteger el equipo
a bordo, pero a medida que el trabajo fue avanzando se convirti6 en una
opcion casi imprescindible por la caracteristica del avion del aterrizaje
directamente en su fuselaje.

Figura 76. Ensamblaje con EPP en el fuselaje. Fuente: Autor

Su aplicacion se hizo en la nariz del fuselaje y en toda la zona inferior con el
fin de que sea una parte de recambio sea por dafio o por desgaste.

Figura 77. Prototipo 3 alternativo con recubierta del fuselaje hecha en fibra de vidrio. Fuente:
Autor
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Es posible apreciar como el modelo en CAD es bastante fiel al producto
desarrollado en fisico.
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5. VALIDACION Y RESULTADOS DE LOS PROTOTIPOS

Para la validacion de los prototipos se realizaron diferentes experimentos que
permitieron verificar su desempefio. Dentro de las pruebas realizadas se
encuentran los vuelos manuales (radio controlado), los vuelos con piloto

automatico y finalmente, el protocolo de pruebas para obtener las
caracteristicas del avion como se describe en la tabla 10.
c
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Tabla 10. Cronograma de actividades, pruebas y construccion de los modelos. Fuente:

Autor.
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5.1 PRUEBAS RADIO CONTROLADAS

Para obtener datos durante esta serie de pruebas fue necesario instalar
elementos de control automatico al interior del avion. El piloto automatico a
bordo seleccionado es el Ardupilot Mega 2.5 [35], el cual registra los datos de
vuelo mediante sus sensores, entre los cuales se encuentran un
acelerébmetro, un giroscopio de tres ejes, un barémetro, un magnetémetro,
GPS, sensor de corriente, de voltaje entre otros instalados que en conjunto,
recopilan una gran cantidad de informacion inherente al modelo y el vuelo
realizado, como lo es la velocidad en tierra, los angulos de navegacion, la
sefial de control proveniente del radio control entre otros. Para efectos del
presente proyecto, sélo seran necesarios los referentes al sistema eléctrico,
maniobras, despegue y vuelo crucero.

Los datos telemétricos son obtenidos en tiempo real gracias a la antena
instalada al piloto automético, y al mismo tiempo son almacenados para su
posterior andlisis. Estos datos son observados en forma natural, tratados y
exportados a diferentes formatos haciendo uso del software Mission Planner
[36]. En la Figura 77 se puede observar la distribucién interna de los
diferentes elementos de control utilizados, asi como la planta motriz
instalada.

Figura 78. Distribucién interna de los elementos de control y la planta motriz del modelo.
Fuente: Autor

De acuerdo a los datos recolectados para el tercer prototipo, el vehiculo se
encontraba en direccion oeste - este, perpendicular a los vientos
caracteristicos de la zona. Cuando la velocidad terrestre descendié a 13 [m/s]
el modelo entré en pérdidas, considerandose como la velocidad de stall. Es
importante dennotar la direccion dado que el modo de vuelo del vehiculo
estaba en automatico, lo que significa que el piloto tenia control del avién,
dejando por fuera el error humano, siendo realizado el experimento mediante
la manipulacion de la velocidad ejercida por el motor. Esta prueba genero
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una caida libre de 70 [m] en la que descendi6 desde los 110 [m] hasta los 40
[m]. En este punto, el piloto en tierra le da la orden al piloto automatico de
levantar la nariz del avién, halando el stick del pitch hacia atrés, y el piloto
retoma control del avion estabilizando correctamente la planta.

La segunda prueba realizada no fue hecha con piloto automatico, en lugar de
ello el modo de vuelo se encontraba en un estado denominado
“estabilizacion”, lo que implica que el modelo sigue la ruta que el piloto le
determine, pero buscando siempre mantener el modelo en forma estable
para evitar pérdida del control. No obstante, encontrdndose el modelo
volando en direccion norte - sur con viento a favor, al descender a los 13
[m/s] volvio a entrar en pérdidas, confirmando los resultados obtenidos
anteriormente. De igual forma, el piloto automatico permitié que el avién se
recuperara del estado en caida libre, solo que al poseer poca visibilidad este
modelo fue estrellado en medio de los arboles. La Figura 78 es una prueba
de lo ocurrido.

Figura 79. Prueba del accidente ocurrido al modelo por no poseer la visibilidad adecuada.
Fuente: Autor

La Tabla 11 muestra un resumen de los parametros obtenidos con ayuda de
los datos de telemetria.

105



Parametro medido en
el prototipo ARPEGIO Minimo Estable Maximo
[}
Radio de giro 55m 65m N/A
velocidad 12m/s 20-25m/s 30m/s
Angulo de ataque -20 grados 5-10 grados 20 grados
Angulo de Alabeo 0 20-30 grados 45 grados
Altura 0 N/A 117m
Aceleracion del motor 42% 45% 55%
Velocidad de Alabeo 22.8 grados/s 57grados/s
Velocidad respecto a
tierra para entrada en 13m/s 13,4m/s 13,8m/s
perdida

Tabla 11. Resumen de caracteristicas del modelo Arpegio Ill obtenidas con ayuda del
sistema telemétrico y de registro del piloto automatico. Fuente: Autor

5.2 PROTOCOLO DE PRUEBAS

El protocolo de pruebas consistié en el siguiente proceso aprendido durante
las Pruebas de los prototipos:

5.2.1. Balanceo del centro de gravedad.

El punto requerido obtenido a través de la pagina web especializada
consultada [37] arrojo 283 [mm].

- WA 9
Figura 80. Balanceo realizado con “CG Machine Great Planes” al modelo definitivo. Fuente:
Autor
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El balanceo se hizo basados en la web pues segun la distribucion de la masa
se encontré6 que no habia que modificar nada para lograrlo. Por ello, se
decidié utilizar este método.

5.2.2. Prueba de centro de masa con lanzamiento Bungee sin
motorizacion ni balanceo automatico.

De esta prueba se pudo concluir que el modelo necesitaba una gran
variacion en la distribucion del peso y se recurrio a los célculos realizados por
el Software WinLaengs4 [38] anexo con modelo en formato .da4 en la
carpeta de software, el cual arroj6é un intervalo de valores entre 207mm y 239
mm medidos desde el borde de ataque proyectado que equivale a 173 mmy
205 mm respectivamente medidos desde la cuerda raiz del ala que hace
contacto con el fuselaje y se encontré que la medida de 205 [mm] que es la
mas lejana del borde de ataque, es decir, la mas inestable para este disefio,
funcionaba perfectamente. La ventaja de tomar este valor maximo repercute
directamente en el desempefio del avion al no tener que gastar energia
innecesaria en mantener la nariz arriba luchando contra su propia masa, lo
cual se debe compensar con un poco de elevador aumentando el drag y por
su efecto el gasto energético, este cambio se hizo alojando una bateria en la
punta del vehiculo, protegida con EPP.

Figura 81. Lanzamiento del modelo Arpei2.4para verificar el cent de gravedad.Fuente:
Autor
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5.2.3. Correccién del centro de masa Tedrico.

Tomando como base la experiencia del piloto, Las pruebas arrojaron que el
centro de gravedad deberia estar un poco mas atrasado en 211 [mm], alli el
desemperio del avidn fue satisfactorio y la velocidad de aterrizaje ideal.

2.2.4. Lanzamiento motorizado con Estabilizacion automatica para vuelo
de evaluacién preliminar.

Después de Evaluar el desempefio del aviobn se determiné que ningun
cambio adicional era necesario, los recorridos de las superficies, el centro de
masa, la programacion del Piloto Automético y los demas aspectos
funcionales del avion estaban en correcto balance y funcionamiento.

5.2.5. Correcciones mecanicas o electréonicas como resultado del vuelo
de evaluacion.

Se evidencié que no fueron necesarias mas correcciones.

5.2.6. Vuelo de prueba, automaticamente balanceado y piloteado
manualmente.

El despegue produjo un balanceo hacia los lados efecto de la tension brusca
del caucho, sin embargo observando el video se puede determinar que el
sistema de balanceo automatico hace las correcciones adecuadas y sin
poner en peligro la integridad del vehiculo, unos 30 metros después del
lanzamiento el caucho se suelta del vehiculo, 10 metros mas adelante el
piloto decide aplicar el acelerador, aunque el acelerador fue aplicado a fondo,
la programacion del radio control tenia una limitante al 90% de la potencia
nominal del motor, sin embargo la potencia fue adecuada y se logrd
completar el despegue como se habia planeado, manteniendo un angulo de
ascenso casi continuo entre los 6 y 9 grados de inclinacion de la trayectoria,
al alcanzar una velocidad segura el piloto decide que es tiempo de virar y
estabilizar el motor en régimen de crucero mas bajo que el anterior, el viraje
ocurre sin cambios en la estabilidad o brusquedad pues los valores de
banqueo y angulo de ataque son limitados por el sistema de estabilizacion
automatico, el avién vuela dentro de los parametros normales y estables que
se buscaban, estando estable el vehiculo, el piloto baja la potencia al motor
para observar el comportamiento acercandose a un 50% de la potencia unos
600W vy el vuelo se conserva dentro de los parametros adecuados, de esta
forma se hacen variaciones virajes y cambios de trayectoria para que los
datos queden registrados a través de la telemetria cuyo archivo se encuentra
adjunto y se puede reproducir el vuelo con el software MissionPlanner
adjunto en la carpeta de software.

108



Mavlink Log Graph

groundspeed vfr_hud_t
—— throttle vir_hud_t
relative_alt global_position_int_t-R

Time (sec)

Figura 82. Grafica de pardmetros medidos en vuelo balanceado. Fuente: Autor

Siguiendo la trayectoria de la linea amarilla que corresponde a la aceleracion
se obtuvo lo siguiente:

a. Entre el lanzamiento y el minuto 19 se observa la curva plana de
aceleracién cuyo maximo es 90% al final de este segmento cerca al
minuto 19 podemos observar que la altura maxima en color morado
llegbé a su méaximo local produciendo una cresta, la velocidad respecto
a tierra tendié a disminuir al final producto de encarar el poco viento
que se movia en el sitio de vuelo.

b. Cerca al minuto 19 se puso de nuevo la aceleracién en 90% y se logro
seguir aumentando la altura teniendo una velocidad promedio de
20m/s por tanto habia un exceso de energia que de no convertirse en
energia potencial se hubiere transformado en una mayor velocidad.

c. Justo encima del minuto 20 se disminuy6 la aceleracion a 70% vy alli
fue donde se alcanzoé la velocidad crucero que se esperaba segun el
disefio, sin embargo se siguié bajando hasta un 50% y se mantuvo la
altura, esto provocd una variacion en la velocidad cuyo minimo se
obtuvo al fin de la maniobra bajando la velocidad un poco mas de la
diseflada para crucero pero con estabilidad y control.

d. Finalmente se apaga totalmente el motor y se decide planear
mostrando un excelente desempefio y retencion de energia pues se
logré aterrizar sin contratiempos desde una altura de 100 metros
sosteniendo el vuelo por mas de 30 segundos durante el aterrizaje, es
de anotar que el vuelo en planeo podria sostener durante mas tiempo
en caso de emergencia o falla eléctrica pero las condiciones
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geoldgicas del sitio de pruebas hacen muy dificil la maniobra poniendo
en riesgo la integridad del equipo.

Figura 83. Secuencia de lanzamiento con el centro de gravedad ajustado. Fuente: Autor

Posteriormente en el aterrizaje, se observa muy buen comportamiento del
efecto suelo y de la conservacion de la energia del avion para planear, pues
recorri6 una trayectoria de unos 100 metros sin motorizacion con un
gradiente de altura de tan solo unos 10 metros asi como una disminucién
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significativa de la velocidad de pérdida que fue menor incluso que en su

despegue.

Figura 84. Secuencia de Aterrizaje. Fuente: Autor

Parametro medido en el prototipo

ARPEGIO 2.4 Minimo Estable Maximo
Radio de giro 65m 80m N/A
velocidad 13,75 m/s 19-25 m/s 27,85 m/s
Angulo de ataque -16,86 -5 a 10 grados 25°
Angulo de Alabeo 0 20-30 grados 45 grados
Altura 0 N/A 174m
Aceleracion del motor 40% 45% 70%
Velocidad de Alabeo 22.8 grados/s | 57grados/s
Velocidad respecto a tierra para entrada
en perdida 13.75m/s N/A N/A

Tabla 12. Resumen de caracteristicas del modelo Arpegio 2.4 obtenidas con ayuda del
sistema telemétrico y de registro del piloto automatico. Fuente: Autor
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5.3 FICHA TECNICA DEL VEHICULO AEREO

Parametro medido en el ARPEGIO 2.4

Minimo Estable Maximo
Radio de giro 65m 80m N/A
velocidad 13,75 m/s 19-25 m/s 27,85 m/s
Angulo de ataque -16,86| -5 a 10 grados 25°
Angulo de Alabeo 0 20-30 grados 45 grados
Altura 0 N/A 174m
Aceleracién del motor 40% 45% 70%
Velocidad de Alabeo 22.8 grados/s 57grados/s
Velocidad respecto a tierra para entrada en
perdida 13 13,4 13,8

PARAMETRO DE VUELO AJUSTE SEGUN CARGA APLICADA
Porcentaje de carga Vs peso de las 100% de la 25% de la 0% de la
baterias carga carga carga
Peso Maximo cargado 6.9kg 4.9kg 4.4kg
Peso de las baterias - 0.460 kg Cada una 2.3 kg 1.84kg 1.38kg
Velocidad de entrada en perdida 19,5 m/s 15 m/s 13.8 m/s
Angulo de ataque para vuelo sostenido -
crucero 2,5-3grados| 2 -2,5¢grados | 2 - 2,5 grados
Porcentaje de potencia aceleracion para
despegue 100% 80% 70%
Potencia consumida en crucero 750 vatios 610 Vatios 570 Vatios
Parametros de ensamblaje y disefio Minimo Maximo
Angulo positivo de alerones -7° +15°
Recorrido de alerones para Réflex positivo 4mm 5mm
Diedro 1.5° 2.5°
Aflechamiento de las alas N/A 20°
65mm X
Tamafio de los alerones 800mm 1040 cm”"2
10,8% de la superficie del ala

Aspect Ratio - Razén de aspecto 6.0
Razon de aflechamiento 1.0

Tabla 13. Ficha técnica de los parametros importantes para el el uso del Vehiculo
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Especificaciones
Envergadura 2416mm
Dihedro 1.5°
Cuerda 400mm
Aflechamiento 20°
Rata de aflechamiento 1
Rata de Aspecto aprox. 6
Torcién de la punta del ala 0°
Superficie del ala 8800cmA2
Perfil MH60
e [ T Vo Cave I A
ACABADO SUPERFICIAL: VIVAS
TOLERANCIAS:
LINEAL:
ANGULAR:
NOMBRE FIRMA FECHA TiuLO:
DIBUJ. Yuri Alvarez

VERIF. Ricardo Jaimes
APROB.| Ricordo Jaimes
FABR. Yuri Alvarez

CALD.

Dimensiones Arpegio 2.4

MATERIAL: N DE DBUJO

Ensamblaje M

PESO: ESCALA 1:10 HOJA 1 DE 1

llustracion 85. Dimensiones y Caracteristicas del Arpegio 2.4

113



6. CONCLUSIONES

La plataforma electrénica producto del trabajo en conjunto para el proyecto
de investigacion nos abrio las puertas a un laboratorio en el aire, en el cual
fue posible validar, corregir y redisefiar los parametros que se utilizaron
durante el desarrollo del proyecto, sin lugar a dudas fue una herramienta
valiosisima para nuestro trabajo.

Las planta motriz de combustién era la primera opcidn en nuestro proyecto
pero después de evaluar la gran cantidad de componentes necesarios el
arduo trabajo de preparacién del vehiculo para el despegue, la dificultad de
encendido post lanzamiento y la poca diferencia en peso de los dos sistemas
evaluados, se determind que la optimizacion de los recursos energéticos y
planta motriz eléctrica puede superar en trabajos posteriores el desempefio
del motor de combustion.

El disefio logrado con este trabajo de grado es susceptible de mejoras y
optimizaciones, tanto en su parte fisica y estructural como en la disposicion
de los elementos de vuelo y control.

Con el desarrollo del prototipo inicial, considerando la aplicaciéon a futuro
empleada, fue posible emplear estrategias y técnicas que permiten la
escalabilidad y mejora del modelo en forma facil y dinamica, verificado en
cada prototipo realizado donde los cambios hechos fueron de forma, mas no
en concepto, ajustando minimamente cada parametro para obtener el
resultado deseado.

El sistema de lanzamiento a través de caucho bungee probé ser suficiente
tecnologia para lograr el lanzamiento.

El modelo desarrollado cumple con las especificaciones dadas, logrando asi
cumplir con los objetivos planteados al comienzo del proyecto, pues su
disefio modular, la facil reconstruccion, el no uso de tren de aterrizaje, el
recambio de partes en forma sencilla, la instalacion de componentes al
interior, la autonomia de vuelo y su resistencia le permite desempenarse casi
en cualquier campo que requiera de un vehiculo aéreo no tripulado como
parte esencial de la mision.
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7. OBSERVACIONES

La experimentacion y la falla son parte esencial de la ingenieria en el mundo
actual. No se puede esperar que un producto sea perfecto en el primer
producto construido. De la realizacion de cada una de las etapas de este
proyecto fue posible obtener conocimiento nuevo aplicable al siguiente
prototipo desarrollado, mejoras que contemplan elementos de configuracion
en software para vuelos estables y exitosos, hasta la infraestructura del
modelo mismo que permiten la respetabilidad de este y la proteccion del
equipo mismo.

El uso de las técnicas aca presentadas para la construccion de los
aeromodelos requiere tanto de habilidades manuales como de equipo
especializado para obtener un resultado exitoso. La dedicacion, correcta
maniobrabilidad de los materiales y elementos asi como de la constancia y
tenacidad empleada por parte de quien lo construye son clave fundamental
en la obtencién del producto deseado. La construccién de cada prototipo
requiere de tiempo y paciencia para lograr un modelo sélido
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8. TRABAJOS FUTUROS

Dadas las bases mateméticas que ha presentado este proyecto de grado,
ademas de las demostraciones que comprueban la importancia del correcto
calculo de los pardmetros para el desempefio de los aeromodelos, se
propone como trabajo futuro la mejora de las caracteristicas empleadas en el
motor y la seleccion de la hélice a modo que su correcta seleccion e
interaccion con la aerodinamica del fuselaje permiten un uso eficiente de los
recursos energeéticos y de esta forma lograr vuelos prolongados con el mismo
equipamiento.

Se debe trabajar en un sistema de lanzamiento en el cual solo intervenga

una persona para lograr mas independencia y versatilidad en la operacion del
vehiculo.
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Anexo A, Dimensionamiento preliminar

Para tener un mejor entendimiento de la distribucién del peso en aviones
comerciales livianos segun lo mostrado en la Figura 15, en promedio
aproximadamente un 44% del peso total del avion se destina para carga util,
y un 15% promedio para combustible.

Proporcién del peso total de un avién liviano con peso vacio y peso del combustible

Aviones de Tren
fijo

Cessna 172

Piper Warrior
Beech Sundowner
Piper Archer
Piper Dakota
Cessna Skylane
Cessna 206

Piper Saratoga

Promedio

Peso Total W (Ib)

2400
2440
2450
2550
3000
3100
3600
3800
2917.5

Relacién de peso sin
carga (We/W)

0.60
0.55
0.61
0.55
0.54
0.56
0.54
0.54
0.56

Relacién del peso
del combustible
(WFIW)

0.16
0.12
0.14
0.11
0.14
0.17
0.15
0.17
0.15

Figura 86. Proporcion del peso total de un avion liviano con peso vacio y peso del
combustible*

Con estas proporciones y considerando una carga util de 2000g el peso total
aproximado del vehiculo sera:

1 Reproducido de The Ilustrated Guide To Aerodynamics Tabla 8-1 pag. 236
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Wp Donde

W= W wi y
WOW Wp, Peso de la carga util
_Wp We, Peso del avion Vacio
0.29 Wi, Peso del Combustible
2000g ”
W= 029 =6900g W, Peso Total del Avion
Carga alar.

La carga alar esta relacionada en la siguiente ecuacion:

w1 2
s T 2 * P@1ooom * (V@Despegue) * CL

Donde

S, Superficie del ala
p, Densidad del aire
V, Velocidad del avion

C., Coeficiente de elevacion total

W 054111 59, (1388 ™2« ¢
—=05%1.11 — = (13.88 —)? «
S m3 ( S) L

W  106.92N
—=—%(
S m?

En esta fase de la verificacion del prototipo, haremos un proceso iterativo
entre el disefio propuesto y las condiciones necesarias para que el vehiculo
vuele, tenemos el peso y la superficie como parametro de inicio de manera

gue podemos encontrar el valor de C,.

67,62N 106,92N
= *
1,1250m? m? L

C.=0.546




Buscamos el pardmetro en la curva de uno de los perfiles analizados para
este fin, el cual se optimizara en la fase de disefo en detalle.

C, Coeficiente de elevacion de la

Figura 2. Modelo En interface XFLR5 Fuente: Autor

Coeficiente de elevacién Vs Angulo

de ataque Perfil MH45

1,40
1,20
1,60
0,80
0,60
0,40

seccion

5,00 10,00 15,00

Angulo de ataque Alpha
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Figura 3. Coeficiente de elevacion vs Angulo de ataque para el perfil MH45, analizado en
XFLR5. Fuente: Autor

El coeficiente de elevacion 0.521 para una velocidad de despegue de
50Km/h se encuentra aproximadamente a los 4° de angulo de ataque, con lo
cual comprobamos que el modelo es factible, es de anotar que el C_
(coeficiente de elevacion total, mas especificamente de un perfil en tres
dimensiones), es el promedio local de los C, (coeficientes de elevacion de las
secciones), para encontrarlo se utilizara el software XFLR5,

Potencia disipada por Drag
PD
v = Fop + P

Donde

PDy Potencia disipada por Drag
Fop, Fuerza de Drag Parasito

Fpi, Fuerza de Drag inducido
F, C ! V2xS§
= k — % * *
Dp Dp 2 p

El valor de Cp, puede variar entre 0.025 y 0.040 para aviones de tren fijo, un
valor recomendado para empezar es 0.035

1
FDi:CDi*E*p*VZ*S

Donde,
S, Superficie proyectada del ala

AR, Aspect Ratio.
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e, El factor de eficiencia de Oswald puede tomar un valor segun la
experiencia de 0.6 para aviones de ala baja y 0.8 para aviones de ala alta,
utilizaremos 0.7.

1
E *p* V@Crucert)Z *§ =K1

K1=236.06
Fuerza de Drag Inducido,

Fp; = Cp; * K1

o (0.317 @70km/n)?
bt 7 %0.7+556

Fp; = 0.0082 x 236.06 = 1.94N

= 0.0082

Fuerza de Drag Parasito,
FDP = CDp * K].
Fpp = 0.035 x K1 = 8.26N

Pp

——— = 8.26N + 1.94N
19.44m/s 8.26N +19

Potencia disipada por Drag.

Pp=198.2W
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Diagrama de despegue del vehiculo

-
Salida 1
—_— ’,f"
Ej' ________________________ Ehaa a ®
¢ * 9
X1 Distancia disponible para X2 Distancia disponible para
Alcanzar los 50Km/h Alcanzar los 10m de altura

Figura 4. Diagrama de despegue del vehiculo. Fuente: Autor

Potencia requerida por Rata de ascenso (Prc Por sus siglas en inglés Rate of
Climb) es:

Prc =V xsina W
m
Pgrc = 19.44 <5 0.07 * 65.66N = 89.35W
La potencia necesaria para acelerar el vehiculo P, a 50Km/h en una
distancia menor o igual a X, evaluada con un alpha de 4° es:
P,=m.axV (1)
VZ=2axX; (2)

_ 10m _ 10m — 143
27 sina ~ 0.07 m

Luego este valor de alpha es muy bajo para cubrir la distancia requerida,
tomamos alpha 10°:

¥ _10m_ 10m _cg
2% Sna 0173 2™
X1=22m

Reemplazando 2 en 1
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V3  6.9Kg *(13.88m/s)*

= 4200
2X, 44m

Pazm*

Reajustando la potencia de rata de ascenso

m
Prc = 19.44 " * 0.174 * 65.66N = 222W

La potencia total necesaria para satisfacer el modelo es el mayor de los
siguientes:
Preq en despegue = Pp + B = 192.8W + 420W = 620W
0
Preq envueto = Pp + Pre = 192.8W + 222W= 414.8W

PTotal Req
Nm *Np * %c

Pconsumida endespegue —

Donde
Nm, Eficiencia del motor 80%
Nn, Eficiencia de la hélice 80%

%, Porcentaje de potencia del motor a régimen constante 75% aplicado a la
mayor de las potencias requeridas.

620W
Pconsumida endespegue — 08 *0.8+0.75 = 1290W

Peonsumida en vueto = m = 648W

Con este valor seleccionamos la planta motriz.

La energia necesaria

Para sostener un vuelo durante 30 minutos sera aproximadamente:

] = PConsumida envuelo * Lvuelo + PConsumida en Despegue * TDespegue

Como el Tgespegue €S desconocido procedemos a hallar su valor:

128



., . 14
De la ecuaciéon: P, = m.a *V con Py conocido y T = "

m
420W m 139~

Tenemos a=——m=44—= lLuego T =— =3s
6.9Kg*13.9? s 4—.45—2

] = 648W % 0.5h + 1290 * 8.3X10~*h= 325 Wh

El valor que corresponde a la aceleracion para el despegue es despreciable.

Planta Eléctrica Motor Brushless (sin escobillas) Trifasico

Tomamos como referencia dos motores comerciales que satisfacen nuestro
requerimiento de potencia:

1. NTM Prop Drive Series 42-58 500kv / 1300w
2. NTM Prop Drive Series 42-48 650KV / 1295W
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NTM Prop Drive Series 42-58 500kv / 1300w
Las condiciones para el funcionamiento de este motor son las siguientes:
a. Bateria LiPo de 7 celdas
b. Control de velocidad de 80A
c. 500 revoluciones por voltio
d. Peso 319 gramos
Bateria: 7Celdas * 3.7V = 25.9V
Energia de la bateria: Jga=325 W-h = Vgnomina*l@nominal
@ nomina= 12.55A

Teniendo en cuenta que las baterias comerciales de 7 celdas tienen una |
nominal de 5A o 4.4A, se necesitan 3 baterias de 4.4A para suplir la carga
energeética.

La bateria tiene un peso de 895 gramos.
m; = 26859
Mmotor = 0.32Kg

NTM Prop Drive Series 42-48 650KV / 1295W
Las condiciones para el funcionamiento de este motor son las siguientes:

a. Bateria LiPo de 5 celdas
b. Control de velocidad de 80A
c. 650 revoluciones por voltio
d. Peso 243 gramos
Bateria: 5Celdas * 3.7V = 18.5V

Energia de la bateria: Jga=325W-h = Vgnominai*l@nominal
|@ rominai= 17.6A

Teniendo en cuenta que las baterias comerciales de 5 celdas tienen una |
nominal de 2.25A, 2.7A, 3.3A, 3.85A, 4A, o0 5A, se necesitan 8 baterias de
2.25A con un precio de 43USD c/u para suplir la carga energética o 4
baterias de 5A de 56USD c/u, segun el costo de las baterias la opcién mas
adecuada es la de 5A.

La bateria tiene un peso de 643 gramos.
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m; = 25729
Mmotor = 0.243Kg

Este es el conjunto eléctrico mas satisfactorio.

Planta motriz de combustién de metanol dos tiempos
Analizamos el caso de dos motores comerciales que cumplen con la
exigencia energeética:

1. Motor O.S. 0.46AX
2. Motor O.S. 0.65AX

Motor O.S. 0.46AX
Condiciones del motor:

1.65Hp @16000 rpm ~ 1230W
Desplazamiento 0.455 pulgadas cubicas

Peso 489g

Consumo de metanol 1o.z. por minuto full rpm segun datos del

o o o p

fabricante.

Con estos pardmetros sabemos que el consumo maximo de combustible
sera de 30 onzas en 30 minutos, equivalentes a 850 gramos de combustible.

m; = 0.850 Kg
Mmotor= 0.489Kg
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Motor O.S. 0.65AX
Condiciones del motor:

2.0 Hp @16000 rpm ~ 1492w
Desplazamiento 0.65 pulgadas cubicas
Peso 600g

Consumo de metanol 1.50.z. por minuto full rpm segun datos del

o o T p

fabricante.

El motor estéa sobrado de potencia por lo que haremos una aproximacion del
consumo teniendo en cuenta que la potencia es proporcional a las rpm vy el
consumo a su vez proporcional a las rpm.

PMmax Potyax ~ Fnax

TPMyeq POtreq E’eq

Con estos pardmetros sabemos que el consumo maximo de combustible
sera de 39 onzas, equivalentes a 1105 gramos de combustible.

m; = 1.105 Kg
Mmotor= 0.600Kg

Las dos plantas motrices de combustion cumplen satisfactoriamente las
necesidades energéticas.

Teniendo en cuenta las recomendaciones de la Figura 15, donde en
promedio los aviones comerciales utilizan el 15% de su peso total para su
combustible, la cota maxima de masa para este fin sera de
6.9Kg*0.15=1.04Kg, por lo cual las planta de combustién estan en los rangos
aceptables para este fin sin embargo el Motor O.S. 46AX tiene la disposicion
de parametros 6ptima para este fin y ofrece una ventaja de unos 350 gramos
menos de peso total en comparacion con el O.S. 65AX.
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Anexo B, Instrucciones béasicas de construccion del arpegio

1. Empiece por hace las
uniones entre las piezas
reforzadas con tela de

kevlar carbono.
Para esto use pegamento epoxico
de 6 a 15 minutos de curado con el
fin de agilizar el proceso.

Si de

una balanza
electrénica con resolucion de +0,1
gramos, es recomendable utilizarla

dispone

para controlar la cantidad de
pegamento, aproximadamente 1
gramo por cada cara de la costilla
mostrada en la figura.

Una vez unidos los componentes
con el pegamento aplique presion
uniforme durante el curado en las
superficies secas del elemento a
unir, esto eliminara posibles
burbujas y mejora la resistencia de
la junta, tenga cuidado de de
adherir elementos que no desea.

2.4
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2. Alinee y aliste los
componentes de un ala para
Su union.

Antes de efectuar cualquier union o
adicionar pegamento a una junta,
verifique que la geometria sea la
correcta y que los componentes se
ajusten en el lugar deseado de lo
contrario realice los ajustes o
modificaciones antes de pegarlos,
esto evitara torceduras y dafios por
tensiones internas.

Verifique que las bayonetas entran
con una holgura de
aproximadamente 0,5mm en los
agujeros correspondientes, tanto
en las costillas como en las caras
laterales del fuselaje.

3. Haga la union entre las
costillas estructurales y el
nacleo de poli estireno
expandido (en adelante
icopor).



Este es uno de los pasos de mayor
cuidado en toda la construccion,
pues de la correcta alineacion de
estos componentes y de su
correcto espaciado y geometria
dependera el buen desempefio de
la superficie aerodinamica y el
vuelo estable del avion.

Para efectuar esta unién utilice
pegamento de contacto para icopor
(comercialmente ATEX), ajuste

bien las uniones aplicando presién
en las superficies secas de la
union.

4. Haga la wunion de los
elementos estructurales con
la viga principal.

Una vez el ndcleo de icopor esté
en su lugar con las costillas
estructurales haga la union de los
elementos de la viga. Para esto
utilice pegamento epoxico, utilice
aproximadamente 0,5 gramos de
pegamento en la union entre dos
maderas y procure llenar los
entresijos que puedan generarse.

Empiece por la cara superior de la
viga aplicando presién una vez se
adicione el pegamento.
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Posteriormente voltee todo el
conjunto y continle por debajo.
Esto le dara una mejor visibilidad
de lo que se esta haciendo.
Después de unos 15 minutos es
tiempo de unir el alma de la viga a
Su cara superior para esto utilice 2
gramos de epoxico disuelto con 0,3
gramos de alcohol, esto permite
una mejor fluidez y buena
distribucion del pegamento en toda
la superficie.

Una vez pasado el tiempo de

curado de manipulaciéon (15
minutos), proceda a hace la unién
el ultimo elemento de la viga, la
cara inferior.



Ponga el conjunto terminado en
una superficie plana como un vidrio
0 mesa y ponga 10 kilogramos de
peso (por ejemplo libros) a lo largo
de la viga para asegurar una
buena adherencia, déjelo alli por
24 horas y replique los pasos del 1
al 4 para el otro ala.

5. Unién de los elementos del
fuselaje.

Para la union de los elementos del
fuselaje empiece por el lateral y
utilice el elemento inferior llamando
escuadra para mantener la
alineacion de los elementos, la
union del segundo lateral se debe
hacer mientras el pegamento del

primero este pastoso lo cual
permite hacer ajustes en los
elementos para asegurar su

correcta posicion una vez todos
los elementos estén correctamente
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unidos observarA que no se
permite gran movimiento entre los
componentes del fuselaje, si lo
cree necesario aplique pegamento
en los entresijos que pudieron
guedar para asegurar una buena
resistencia en las uniones. Cada
unién requiere de 0,3 gramos de
epoxico minimo, pero no exceda
su uso; puede utlizar bandas
elasticas para ayudarse a
mantener los elementos en su
lugar.

6. Modele el Polipropileno
Expandido (EPP) segun el
plano para su ensamblaje.

Guiandose por el plano detallado
modele el elemento de EPP, tenga
en cuenta que puede hacerlo de
varias piezas de material cuya
union debe ser con silicona
caliente a una temperatura menor
a la que se funde el EPP, para esto
haga pruebas poniendo la punta de
la pistola en un trozo de desecho.

7. Pegue el borde de fugay
prepare los canales para
cableado.



Fije con pegamento Atex para
icopor el liston de madera de pino
0 de madera blanda dispuesto para
el borde de fuga, para esto tenga
en cuenta que debe hace un corte
en el material de poli estireno de
acuerdo con el plano de ala, alli se
alojaran las bisagras necesarias
para el funcionamiento de los
alerones.

Haga los canales necesarios para
alojar los cables de los servos y de
cualquier otro equipo electronico
gue quiera alojar en las alas, este
canal no debe tener obstaculos o
cambios de direccion mayores a
40° con el fin de facilitar el paso de
los cables una vez este

planquinada el ala.

8. Una vez esté completo el
fuselaje, proceda a hacer el
planquinado de las alas.

el planquinado es una técnica que
utiliza laminas delgadas de madera
normalmente con la veta en
direccion longitudinal y adherida al
cuerpo blando del ala que es el poli
estireno, con esto se logra un
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efecto de viga y una rigidez muy
alta, el pegamento que se usa es

de contacto en este caso
recomendamos el 3M super 77 en
spray; Primero  prepare la

superficie del ala de manera que
no quede alguna protuberancia o
deformidad en la superficie si es
necesario use lija para allanarla,
limpie muy bien las superficies y
trabaje en un area amplia que le
permita moverse con facilidad.

Aplique de forma continua y pareja
en las dos superficies una cantidad
moderada de pegamento, espere 1
minuto y proceda a presentar las
superficies, una vez en el lugar
correcto deje que las superficies se
junten y aplique presion
longitudinalmente con un pafio
seco; haga lo mismo para la cara
opuesta y después aplique presion
pareja a lo largo y ancho del ala
durante 24 horas para asegurarse
de que las superficies se toquen
mientras el pegamento este fresco,



Para esto utlice el material
sobrante de los cortes del ala que
ofreceran unas superficies con la
curvatura y rigidez adecuada para
mantener la forma del perfil
aerodindmico durante el secado.

El producto de este paso debe
verse como esto:

9. Fije el borde de ataque y
pegue los bordes con
Cianocrilato.

Fije el balso de media cafa al
borde de ataque para esto primero
debe retirar el exceso de planquin
con un cepillo de madera para
asegurar una trayectoria pareja y
rectilinea sobre la cual se fijara el
listbn de balso, este liston se
moldeara y lijara hasta tener una
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curva muy aproximada a la que
debe tener el perfil en su punta.

Una vez la forma sea satisfactoria,
aplique Cianocrilato en todas las
juntas madera-madera de las
laminas de planquin, esto asegura
solidez y durabilidad en el planquin
del ala.

10.Proceda a poner las bases
para atornillar los servos en
el ala.

Ensamble las bases para los
servos con Cianocrilato, asegurese
de ensamblar la base con el servo
y verificar su correcto acoplamiento
antes de implantarlos en el ala,
nétese que la base del servo se
presentd junto a la viga principal
del ala pues alli es donde se fijara
con pegamento epéxico para lograr
una buena resistencia en la junta y
aun asi permitir algo de flexibilidad
para los impactos.



11.Fije todos Ilo demas

accesorios a ala.

Por ultimo ensamble todos Ilos
demés accesorios al ala tales
como, conectores, bisagras,

extensiones, dejando sin conectar
los alerones con el fin de hacerlo
una vez se haya forrado el avion y
facilitar esta operacion.

12.Proceda a instalar la
electronica en el fuselaje y

chequear el correcto
ensamblaje de todos los
elementos.

Si todos los elementos se acoplan

debidamente proceda con el
forrado del vehiculo, el fuselaje y
las alas se recomienda forrarlas
con pelicula de recubrimiento
termo incogible, comercialmente
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hay muchas marcas, tenga
cuidado de poner mucho calor en
la parte de EPP pues puede
deformarse y generar un aspecto y
forma indeseable, la cubierta no
necesita ser recubierta pero puede
ser pintada, en nuestro caso
elegimos el color blanco por su alta
reflectividad.

13.Como ultimo paso ponga los
alerones en su lugar vy
ensamble los mandos
servo-superficie.

Instale los servos en su lugar y
asegurese de que se muevan
libremente antes de conectarlos
con los servos. Fijese que los
servos estén centrados antes de
fijar los alerones esto facilitara las
labores de programacion y puesta
a punto para el despegue incial.

File la hélice en su lugar vy
disponga de todo el equipo con el
que volara el vehiculo antes de
completar el proximo paso.

14.Balanceo

Este es uno de los pasos mas
importantes en toda la



construccion de un avién a escala,
si este paso no se realiza con
entera satisfaccion el vuelo sera
peligroso y muy seguramente
terminara en una colision.

Ponga el vehiculo sobre Ia
maquina de CG o balanceador de
su preferencia, lo que buscamos
en este paso es lograr el equilibrio
en la cuerda del ala para que el
avion tenga un comportamiento
estable o inestable segun se
pretenda.

En nuestro caso el centro de masa
buscado es entre 205 y 211
milimetros medidos desde el borde
de ataque de la costilla raiz del ala
es decir no en el fuselaje

J.F "

De ser necesario, disponga las
baterias en lugares donde se
propicie lograr dicho balance
debido a que estos elementos sol
los mas faciles de ubicar y su peso
facilita grandes cambios con
pequefos ajustes.

15.Haga la programacion del
vehiculo en el radio control.

Programe las mezclas necesarias
para este vehiculo, el modelo que
mejor se ajustara serd el de
elevones o ala delta; el porcentaje
diferencial en las superficies debe
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ser de 50% minimo de alli en
adelante es potestad del piloto
hacer sus propios cambios vy
correcciones. Deje ambos alerones
con 4mm de recorrido positivo,
este es el pardmetro conocido
como réflex para las alas auto
sustentadas, el recorrido maximo
de los alerones debe ser de 15
grados hacia arriba y 7 grados
haca abajo. Fije una mezcla de
aceleracion gue le permita lograr la
méaxima aceleracion en 3 o0 4
segundos, esto ultimo con el fin de
contrarrestar el efecto de torque
inducido por la aceleraciéon del
motor.



Anexo C, Planos
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