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RESUMEN EJECUTIVO

El presente proyecto se realizo en el Centro de Investigacion Desarrollo de la Fuerza
Aérea Ecuatoriana, el cual tiene como finalidad disefiar y construir la estructura de un
prototipo UAV Tactico mediante un sistema modular desmontable como requisito del
centro de investigacion. Con el sistema desmontable se busca una mejor forma de
transportar el UAV a diferentes misiones, reduciendo el espacio a ocupar en el medio
de transporte que se elija, ademas de la facilidad de ensamblar y retirar el ala y la cola

de la aeronave.

Para realizar el disefio del prototipo se consider6 parametros como el peso,
dimensiones tanto del fuselaje, ala y cola, ademas de las velocidades de perdida y
crucero para conocer el comportamiento del UAV mediante un analisis aerodindmico,
observando su comportamiento en condiciones de vuelo crucero, ademas de las
perdidas minimas debido a la friccién de aeronave cuando entra en contacto con las
particulas de aire. En el célculo y andlisis estructural se aplicd el factor de seguridad
de 1,5 segun las normas federales de aviacién (FAR/AIM), el cual permite evitar

desastres en caso de requerirse una fuerza superior al limite.

La elaboracién de la estructura se realizé6 mediante materiales compuestos como la
fibra de carbono y resina epdxica que se utiliz6 para la laminacién de la cabina, y el
material compuesto formado por fibra de vidrio, carbono y resina epoxica para la piel

del ala, brindando un menor peso ademas de una elevada resistencia a los impactos.

Finalmente se obtuvo la estructura del prototipo UAV, en el cual se desmonta el ala y
la cola con facilidad, cumpliendo con los requerimientos establecidos por el Centro de

Investigacion.
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EXECUTIVE SUMMARY

This project was carried out at the Development Research Center of the Ecuadorian
Air Force, which aims to design and build the structure of a Tactical UAV prototype
using a detachable modular system as a requirement of the research center. The
detachable system seeks a better way to transport the UAV to different missions,
reducing the space to be occupied in the means of transport that is chosen, in addition

to the ease of assembling and removing the wing and tail of the aircraft.

To design the prototype, parameters such as weight, dimensions of both the fuselage,
wing and tail were considered, as well as the speeds of loss and cruiser to know the
behavior of the UAV through an aerodynamic analysis, observing its behavior in
cruise-flying conditions, in addition to minimal losses due to aircraft friction when it
comes into contact with air particles. The safety factor of 1.5 sec was applied in the
structural calculation and analysis, according to federal aviation standards
(FAR/AIM), which allows disasters to be avoided if a force exceeds the limit is

required.

The structure was developed using composite materials such as carbon fiber and epoxy
resin that was used for the lamination of the cab, and the composite material consisting
of fiberglass, carbon and epoxy resin for the wing skin, providing a less weight in

addition to high impact resistance.

Finally, the structure of the UAV prototype was obtained; the wing and tail are
disassembled easily, fulfilling the requirements established by the Research Center.
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CAPITULO |

MARCO TEORICO
1.1. ANTECEDENTES INVESTIGATIVOS

Wilson Pineda, presenta como proyecto la realizacién del andlisis estructural de las
cuadernas centrales para optimizar el peso del vehiculo aéreo no tripulado (UAV)
gavilan en el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana,
para lo cual el investigador se enfoca en las propiedades de los materiales de cada
elemento, en las condiciones criticas de vuelo en base Federal Aviation Regular (FAR)
y en base a los parametros como velocidad del aire y presion atmosférica, mediante un
software de disefio y simulacion se obtienen esfuerzos, deformaciones y factor de

seguridad, lo cual permite modificar la estructura de las cuadernas.

En la figura 1.1. se observa la distribucién de las cuadernas centrales y secundarias,
las cuales soportan las cargas que se producen durante el vuelo y ademas contienen los

componentes principales de la aeronave.

Figura 1.1. Cuadernas centrales y secundarias del UAV Gavilan [1]



Para la optimizacién del peso en el UAV gavilan, se obtuvo una nueva configuracion
en los materiales, buscando reducir el peso de los mismos y posteriormente se realiz6

un analisis estatico para la comprobacion del disefio. [1]

De esta manera como menciona el investigador se reduce el peso en un 28.1% para la
cuaderna central y en un 0.31% en el peso total de la aeronave. [1]

En el proyecto con el tema “Disefio estructural y construccion de un avion no
tripulado” del afio 2008 realizada por: Daniel Pérez, el cual presenta un disefio del
UAYV Céfiro buscando la facilidad y simplificacion de pasos de construccion, para lo
cual inicialmente el investigador estima los pesos y centro de gravedad, siendo estos
datos de gran importancia ya que de esto depende la estabilidad de UAV. [2]

En la figura 1.2 se muestra el disefio estructural del UAV Céfiro con un sistema
modular el cual permite realizar cambios en la estructura en caso de ser necesario, y

ademas se sustituyen los componentes de una manera mas facil. [2]

: Balsa - Abeto [:] Tornillos
- Contrachapado ﬁ Placas metslicas [ Arandelasy tuercas

Figura 1.2. Disefio modular UAV Céfiro [2]



En la figura 1.3 se muestra el UAV Céfiro listo para volar, el cual este cubierto
por una piel de balsa.

Figura 1.3. UAV Céfiro [2]

En el tema de investigacion “Disefio aerodinamico de un UAV MALE” del afio 2016
realizado por: Panagiotou P, el cual presenta el procedimiento del disefio aerodinamico
de un vehiculo aéreo no tripulado, teniendo dos fases de disefio conceptual y
preliminar. En el disefio conceptual se trabaja las configuraciones diferentes de
modelos de UAV, basados en la mision que va a cumplir, mientras que el disefio

preliminar se enfoca en el analisis aerodinamico. [3]

En la figura 1.4 se muestra el disefio del UAV, el cual tiene un peso de 185 kg, una
velocidad crucero de 160km/h y una velocidad de perdida de 70km/h. [3]

Figura 1.4. Disefio de UAV [3]



Ademas, se realiza un analisis aerodinamico en el cual se muestra el comportamiento

de la velocidad , con un valor méaximo de 7.086 m/s como se muestra en la figura 1.5.

Velocity
' 7.0882+001

5.315e+001

3.543e+001

l 1.7722+001
1.6482-003

[m s*1)

0 1.000 2000 {m)
nam 1500

Figura 1.5. Comportamiento aerodindmico con respecto a la velocidad [3]

También se muestra el analisis de presiones con respecto a la superficie del UAV como

se muestra en la figura 1.6.

Pressure
Default Doman Default

l 7.030e+004
7.001e+004
l 6.97364004
6.9440+4004

6.915e+004
[Pa)

Figura 1.6 Presion con respecto a la superficie. [3]



1.2. FUNDAMENTACION TEORICA
1.2.1. Aerodinamica

Se entiende por aerodindmica a la especialidad de la mecéanica que analiza la

interaccion entre un cuerpo y un elemento solido cuando estan en movimiento. [4]
Se tiene como objetivos principales de la aerodindmica:

- Evaluar las fuerzas, momentos y la transferencia de calor que provoca el
movimiento relativo alrededor de los cuerpos. [4]
Por ejemplo, se busca conocer la sustentacion, resistencia y momentos
alrededor de un ala.

- Otro de los objetivos es definir las propiedades del flujo a través de conductos

(aerodinamica interna). [4]
1.2.2. Origen de cargas aerodindmicas
Para entender el origen de las cargas aerodinamicas se tienen dos causas:

La primera es la distribucion de presiones en un cuerpo (alas, fuselaje, estabilizadores),
entendiéndose como la diferencia presiones (P) entre la presién ambiental que rodea
al cuerpo (P.) Y la segunda es la distribucion de esfuerzos viscosos sobre la superficie

de un cuerpo (P,). [4]

En la figura 1.7 se observa que las presiones actlan en la direccién normal a la

superficie del cuerpo y los esfuerzos viscosos en direccion tangencial al cuerpo.

——==% Distribucién de presién, p-p.

——» Distribucién del esfuerzo viscoso, 7

Figura 1.7. Distribucion de presion neta, P - P,,, y esfuerzo viscoso () sobre una superficie, donde P,,

es un valor de presion de referencia. [4]



1.2.3. Numero de Reynolds

Se entiende por numero de Reynolds a un valor adimensional que mide la relacién
entre las fuerzas de inercia y las fuerzas viscosas, determinando el grado de flujo

laminar o turbulento. [5]

Si se tiene un valor de nimero de Reynolds relativamente alto la capa limite es
turbulenta, caso contrario si el valor es relativamente pequefio la capa limite es

laminar. [6]

En un perfil, cerca del borde de ataque la capa limite es laminar y mientras la distancia
del borde de ataque vaya aumentando, el nimero de Reynolds va incrementando y la
capa limite podria ser turbulenta. [6]

En la figura 1.8 se observa la variacion del coeficiente de resistencia en los casos de
una capa limite laminar y turbulenta en funcién del nimero de Reynolds para una placa
plana. También se visualiza la zona en la cual se produce la transicién que ocurre para
valores de Reynolds entre medio millén y 10 millones, que se produce dependiendo
de la rugosidad de la superficie, la temperatura de la superficie, la turbulencia de la

corriente libre de aire y la distribucion de presiones. [6]
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Figura 1.8. Coeficiente de resistencia vs Reynolds [6]

El nimero de Reynolds de un avion no tripulado se calcula mediante la Ec [1], cabe

recalcar que el valor no siempre es el mismo durante el vuelo.

Re=22=" Ec. [1]
1l \Y



Donde:

v es la velocidad del fluido en m/s

[ es la longitud de la cuerda del alaen m
p es densidad del fluido

u es viscosidad dindmica del fluido

v es viscosidad cinemaética del fluido
1.2.4. Teorema de Bernoulli

El teorema de Bernoulli, relaciona la presion y la velocidad entre dos puntos situados

a la misma altura, el cual se expresa mediante la siguiente formula.

p*V?

P+ = constante Ec. [2]

Si la velocidad del aire aumenta, existe una reduccion de la presion y si hay una

reduccion de la velocidad se da un incremento de presion. [7]

Entonces, si la velocidad del aire es mayor en extradds (parte superior del ala), se
tendr& menor presion y en intrad6s (parte inferior del ala) al ser menor la velocidad ya

que se opone al movimiento del ala, existe un incremento de presion. [7]
1.2.5. Perfiles aerodinamicos
1.2.5.1. Tipos de perfiles aerodinamicos

Los perfiles aerodindamicos van a variar de forma individual o total, cambiando
totalmente las caracteristicas aerodindmicas y con esto se obtendran diferentes tipos

de perfiles que son utilizados en la actualidad que se muestran a continuacion:

o Plano — Convexo: En este tipo de perfil la superficie inferior o intrados es recta
y la superficie superior o extrados es curva. En este perfil, la cuerda es la distancia

entre el borde de ataque y borde de salida a lo largo de intrad6s. [8]



Figura 1.9. Perfil alar plano — convexo [8]

o Concavo — Convexo: El intradds es curvado hacia dentro del perfil. La cuerda
de este tipo de perfil es la distancia en linea recta entre el extremo del borde de ataque
y el borde de salida, pasando por fuera de parte del contorno del perfil. [8]

& e

e R

Figura 1.10. Perfil alar céncavo — convexo [8]

. Biconvexo Simétrico: Se utiliza en aeronaves de alta velocidad, las curvaturas
del extradds y del intradds son iguales. La cuerda se mide de igual forma que el perfil

biconvexo asimétrico. [8]

Figura 1.11. Perfil alar biconvexo simétrico [8]

o Supercritico: Es un perfil utilizado para vuelos cerca de la velocidad del
sonido. [8]

e SRS ol i

Figura 1.12. Perfil alar supercritico [8]

1.2.5.2. Nomenclatura del ala

En la figura 1.13 se muestra la terminologia del ala, para mayor entendimiento de
definiciones como cuerda (c), la superficie alar (S) y envergadura. Para definir la

geometria del ala se tiene la cuerda de raiz (C,) y la cuerda de punta (C,). [6]

o Envergadura (b): Es la distancia méxima del ala, medida de punta a punta de
ala, sin importar la forma que esta tenga. [6]

o Superficie alar (S): Es la superficie vista desde la parte superior del ala,
ademas se debe incluir la parte del ala que esta cubierta por el fuselaje o gondolas de

los motores. [6]



o Cuerda media (c): Se entiende por cuerda media, como aquella que

multiplicada por la envergadura es igual a la superficie alar. [6]
cxb=S

c es la cuerda media en cm

b es la envergadura del ala en cm
S es la superficie alar en cm?

Estrechamiento (4): Se define por la siguiente formula:

Donde:
C,: cuerda del perfil en el encastre

Cy: cuerda de perfil en la punta

Ec. [3]

Ec. [4]

Alargamiento (AR): Se entiende como la relacion entre la envergadura y la cuerda

media. [6]

Donde:

b es la envergadura del ala en cm

S es la superficie alar en cm?

Ec. [5]

Linea del 25% de la cuerda: El centro aerodindmico esta ubicado alrededor del 25%

de la cuerda media aerodinamica, siendo de gran importancia tanto para

consideraciones de proyecto como de centrado. [6]

Flecha (A): Se conoce como al angulo que forma la proyeccion sobre un plano

horizontal de la linea de 25% de la cuerda con el eje OY del avién no tripulado. [6]



Curva media aerodinamica: Se tiene en un ala rectangular de la misma envergadura
y sin flecha que produjera el mismo momento y sustentacion. [6]

Diedro (T): Es la inclinacion del plano de ala con respecto al plano XY del vehiculo
aéreo no tripulado. [6]

Torsion: Puede ser geométrica o aerodinamica. [6]

LINEA DEL 25 %

a S

[
SUP'ERHU'E —__
C( === — ___L
i
'

——
EMVERGADLURA (b)

{e) CUERDA MEDIA

ENVERGADURA (b}

bc=5

FLECHA REGRESIVA 1 FLECHA PROGRESIVA

Figura 1.13. Representacion de terminologia del ala [6]
En la figura 1.14 se muestran las partes principales de un perfil alar.

, Linea de curvatura
Curvatura / E

Borde de ataque ¢ r\<f:aéés
\[_?\_ e iy
C ; ( \ \ Intradés

uerda Espesor Borde de salida

Figura 1.14. Perfil alar [4]
Borde de ataque: Es el punto més adelantado del perfil.

Borde de salida: Es el punto final del perfil.
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Cuerda: Es la linea recta que une el borde de ataque con el borde de salida.

Linea de curvatura: Es la linea medida perpendicularmente a la cuerda y equidistante

entre intrados y extrados.
Curvatura: Distancia entre la linea de curvatura y cuerda.

Espesor: Se mide desde intradds hasta extrados, esta medida debe ser perpendicular a

la cuerda.
Radio de borde de ataque: Es la medida de la curvatura del borde de ataque.

A la parte superior del perfil se llama extradds, mientras que a la parte inferior

intrados.

Angulo de ataque: Es el angulo que existe entre la cuerda y la direccion de la

corriente libre de aire.

AMNGULO
DE ATACLUE

—' DIRECCION DE L& CORRIENTE DEL AIRE

Figura 1.15. Representacion de borde de ataque [6]
1.2.6. Coeficientes aerodinamicos

Es de importancia tener en cuenta estos coeficientes en la aerodindmica ya que se
puede describir un fenémeno fisico arbitrario mediante una minima cantidad de

variables. [4]

Para el analisis dimensional se utilizan los siguientes coeficientes adimensionales de
sustentacion (C;), resistencia (C;) y el momento (C,,) que dependen del angulo de

ataque () y el nimero de Reynolds. [4]

Coeficiente de sustentacion: Es un nimero el cual permite conocer las dependencias

complejas de forma, inclinacion y algunas condiciones de flujo en la elevacion. [9]

11



Ec. [6]

Donde:

C, es el coeficiente de sustentacion

L es la fuerza de sustentacion en Newtons
p es la densidad del aire en kg/m3

v es la velocidad en m/s

S es la superficie alar en m?

Coeficiente de resistencia: Con este numero se determina las dependencias complejas
de forma, inclinacion y condiciones de flujo en la resistencia del avion no tripulado.
[10]

Ec. [7]

Donde:

Cq es el coeficiente de resistencia

D es la fuerza de resistencia en Newtons
1.2.7. Fuerza resultante sobre un perfil alar

En la figura 1.16 se observa un perfil simétrico con angulo de ataque cero, en donde
se muestra la distribucion de presiones. [6]

Figura 1.16. Perfil simétrico con angulo de ataque cero [6]

12



En la figura 1.17 se observa un perfil con &ngulo de ataque positivo, observandose la
distribucion de las lineas de la corriente con un incremento de velocidad en el extrados

respecto a la corriente libre y disminucion en el intradés. [6]

Figura 1.17. Perfil simétrico con angulo de ataque positivo [6]

Ademas, en la figura 1.18 se aprecia el aumento del a&ngulo de ataque Y la distribucion
de presiones cambia como se indica. En el extradds la depresion aumenta y puede ser

positiva en el intradds y debido a esto la sustentacion aumenta con el &ngulo de ataque.

[6]

Figura 1.18. Perfil simétrico con aumento de angulo de ataque [6]

En la figura 1.19. se observa que cuando mayor es el angulo de ataque, el centro de
presiones se ubica mas cerca del borde de ataque, cabe recalcar que esta observacion
se realiza en un perfil asimétrico. [6]
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c.p. L

Figura 1.19. Posicion del centro de presion (cp.) [6]

1.2.8. Analisis por elementos finitos

Es de importancia el andlisis de elementos finitos para el disefio del avidn no tripulado,
ya que después de estimarse el valor de las cargas aerodindmicas mediante métodos
analiticos, se utilizan métodos computacionales aplicando dindmica de fluidos

computacional para obtener resultados mas precisos. [11]

1.3. OBJETIVOS

1.3.1. Objetivo general

Desarrollar un prototipo UAV Téctico con sistema modular desmontable
1.3.2. Objetivos especificos

- Determinar los pardmetros necesarios para el desarrollo del prototipo UAV.

- Disefiar los elementos constitutivos del prototipo UAV.

- Construir el prototipo mediante moldes de fuselaje, alas y estabilizadores,
cumpliendo los requerimientos del disefio establecido.

- Analizar el comportamiento aerodinamico del prototipo mediante elementos
finitos.
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CAPITULO Il

METODOLOGIA

2.1. MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON FIBRAS

En la actualidad es comdn el uso de materiales compuestos reforzados con fibra,

obteniendo elevada resistencia y rigidez en funcion del peso. [12]
2.1.1. Influencia de la orientacion y concentracion de la fibra

Es de importancia la orientacion de las fibras, su concentracion y distribucion ya que
influyen en la resistencia y en otras propiedades de los materiales compuestos

reforzados con fibras. [12]
En referencia a la orientacion se tiene dos casos:

- Alineacion paralela de los ejes longitudinales de las fibras

- Alineacién al azar

En la figura 2.1 se observa la alineacion de las fibras continuas, mientras que en la

figura 2.2 se observa la alineacion de las fibras discontinuas

Longitudinal
direction

|

| Transverse
direction

Figura 2.1. Alineacion de fibras continuas [12]

15



Figura 2.2. Alineacion de fibras discontinuas [12]
2.1.1.1.Materiales compuestos con fibras continuas y alineadas
Esfuerzo de traccion — Comportamiento de tension — Carga longitudinal

En un material compuesto con fibras alineadas se tienen las propiedades de caracter

anisotrdpico, es decir que va a depender de la direccion en la que se mide. [12]
Comportamiento elastico — Carga longitudinal

Se considera el comportamiento elastico de un material compuesto de fibra continua y

orientado que se carga en la direccidn de alineacion de la fibra. [12]

Para este material la deformacion serd en direccion longitudinal y se considera que la
union matriz fibra es muy fuerte, de esta manera la deformacion de la matriz es igual
a la de la fibra, ha esto se le conoce como isodeformacion. Al tener estas condiciones
la carga soportada por el compuesto (Fc) es igual a las cargas que soporta tanto la fase

matriz (F,,) Y la fase fibra (Ff) como se muestra en la siguiente ecuacion:
F.=F, + F; Ec. [8]

Se conoce que el esfuerzo es igual a la carga sobre el area (0 = F/A), con esto se

obtiene las expresiones de (F., F, Y F¢), en funcion de los esfuerzos ( o, 0, Y 0¢)
y sus correspondientes areas (A, A, Y Ar ). Al reemplazar estas expresiones en la Ec

[8] se obtiene:
0:A. = oA, + OfAf Ec. [9]

Se despeja o, y se obtiene la siguiente ecuacion:
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Am Af

Oc = Oc 7y + Of 4 Ec. [10]

Donde:

Am A . . ; ;
A—m y A—f son fracciones del area de la matriz y fibra.
C C

o, es el esfuerzo del material compuesto
o¢ es el esfuerzo de la fibra

A, es el area de la matriz

A¢ es el area de la fibra

A, es el &real del material compuesto

. , . . . A
Si las areas del compuesto son iguales tanto de la matriz como la de la fibra, A—m

C
Af

corresponde a la fraccién de volumen de la matriz (V) y "
C

corresponde a la fraccion

de volumen de las fibras (Vf) , con esto se obtiene la siguiente ecuacion.

Oc = 0.V, + 07V Ec. [11]
Para el estado de isodeformacidn se muestra la siguiente expresion:

8 =6y = 6f Ec. [12]

Cada término de la Ec [12] se divide para la Ec [11].

‘;—z = g—:vm + g—ivf Ec. [13]

Si todas las deformaciones del compuesto, la matriz y la fibra son eldsticas, es decir:
O¢ Oof

EC=8—C,Em=Z—:,Ef=8—f Ec. [14]

Reemplazando la Ec [14] en Ec [13] se obtiene la siguiente ecuacion:

E. = E,,V,, + EfV; Ec. [15]
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Si el compuesto esta conformado de matriz y de fibras esto es igual a la siguiente

ecuacion:

Vp+Vi=1 Ec. [16]
Al reemplazar la Ec [16] en Ec [15] se obtiene la siguiente expresion:

E. = En,(1—=Vp) + EVg Ec. [17]
Comportamiento elastico — Carga transversal

El comportamiento elastico de un material compuesto de fibra continua y orientada, se
puede cargar en direccion transversal aplicando la carga a 90° como se muestra en la

figura 2.1.

Para este caso, el esfuerzo es el mismo tanto para el material compuesto, la matriz y la

fibra, como se muestra en la Ec [18]
0. =0y, =0f=0 Ec. [18]

En la Ec [19] se muestra un estado isotensionado, por la tanto la deformacion del

material compuesto (e.) es:
€ = €nVin + €V Ec. [19]

Se tiene que el alargamiento o la deformacidn unitaria es igual a:

=9
€= Ec. [20]
Se reemplaza la Ec [20] en la Ec [19]
6 _ 0*Vpy ox*Vg
BT E. +—Ef Ec. [21]

Se divide ambos términos para el esfuerzo (o).

L=Im Y Ec. [22]

Ec Em Ef

Finalmente, la ecuacion para el material compuesto es la siguiente:
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EmEf _ EmEf

E. = =
€ VmEf+VmEs  (1-VPEf+ViEn

Ec. [23]

2.1.2. Fibrade vidrio

Este tipo de fibra es el que mas se utiliza debido a que no es muy costosa en relacion
a la fibra de carbono, generalmente se conoce como pléstico reforzado con fibra de
vidrio (GFRP) y contiene entre el 30% y 60% de fibras de vidrio en volumen. [13]

Se conocen tres tipos de fibra de vidrio principales:

- Tipo E: vidrio alumino borosilicato de calcio, que generalmente es el méas
utilizado. [13]

- Tipo S: vidrio de magnesia y aluminosilicato, que ofrece mayor resistencia y
rigidez, es mas costosa. [13]

- Tipo E-CR: fibra de vidrio de alto rendimiento, con mayor resistencia a

temperaturas elevadas. [13]
La fibra de vidrio se utiliza como refuerzo debido a las siguientes razones:

- Facil de hilar en fibra de alta resistencia.
- Compuesto de alta resistencia al formar una matriz plastica.

- Util en gran variedad de ambientes corrosivos.

En la tabla 2.1 se muestra las propiedades de las fibras de refuerzo
Tabla 2.1. Caracteristicas de las fibras de refuerzo [13]

Propiedades caracteristicas de las fibras de refuerzo

Tipo Esfuerzo de Modulo clastico Densidad Costo
traccion (MPa) (GPa) (kg/m®) relativo
Boro 3500 380 2600 El mas alto
Carbono
Alta resistencia 3000 275 1900 Bajo
Alto modulo 2000 415 1900 Bajo
Vidrio
Tipo E 3500 73 2480 El mas bajo
Tipo S 4600 85 2540 El mas bajo
Kevlar
29 2800 62 1440 Alto
49 2800 117 1440 Alto
129 3200 85 1440 Alto
Nextel
312 1630 135 2700 Alto
610 2770 328 3960 Alto
Spectra
900 2270 a4 970 Alto
1000 2670 90 970 Alto
2000 3240 115 970 Alto
Alumina (Al:O3) 1900 380 3900 Alto
Carburo de silicio 3500 400 3200 Alto
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2.1.3. Fibrade carbono

La estructura del avidon no tripulado estara constituida en su mayoria por fibra de

carbono.

La fibra de carbono es dominante para refuerzos en materiales compuestos de alto
rendimiento, ademas de su baja densidad, alta resistencia y alto modulo de elasticidad

es ideal para la utilizacion en el area aeronautica. [14]
En la tabla 2.2 se muestra las propiedades del mddulo de elasticidad, modulo cortante
y el coeficiente de Poisson

Tabla 2.2. M6dulo eléstico de las fibras [15]

Table 3.3 Fiber Elastic Modulus

Class Carbon Carbon
E Kevlar H.R HM.
fiber longitudinal
maodulus in £ direction
Efe (MPa) 74,000 130,000 | 230,000 390,000
fibertransverse modulus
in ¢ direction
Efy (MPa) 74,000 5400 15,000 6000
fiber shear modulus
(7 (Mpa) 30,000 12,000 50,000 20,000
fiber Poisson ratio
Vi 0.25 0.4 0.3 0.35
Isotropic Anisotropic

2.1.3.1.Aplicaciones

Los compuestos de polimero de fibra de carbono , también conocidos como polimeros
reforzados con fibra de carbono o CFRP , se utilizan para estructuras livianas |,
estructuras primarias y secundarias de aeronaves civiles y militares , componentes de
satélites , tubos de pared delgada para aeronaves y satélites , componentes de vehiculos
de lanzamiento , estructuras de panal de abeja, madera reforzada con superficie,
componentes estructurales de automaviles , articulos deportivos como cafias de pescar,

raquetas de tenis , bicicletas de carrera , prétesis, etc. [14]

En la figura 2.3 se observa que el avion Boeing 787 utiliza compuestos de matriz de
polimeros de fibra continua en el 50% del avidn, ademas de secciones complejas del

fuselaje, cola y las pieles de las alas. [14]
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Materials used in 787 body
I Fiberglass B Carbon laminate composite Total materials used

B Aluminum W Carbon sandwich composite - By weight B
Aluminum/steeltitanium : J

Steel 5% Composites
10% 50%

Aluminum
20%

By comparison, the 777 uses
12 percent composites and
50 percent aluminum.

Figura 2.3. Materiales utilizados para el cuerpo del Boeing 787 [14]

En la figura 2.4 se visualiza el tejido de la fibra en dos, tres y cuatro direcciones, de
manera que la tela tiene propiedades mecanicas en varias direcciones. Por lo general
el tejido se realiza en dos dimensiones, pero cada vez es mas comun el tejido

tridimensional que mecanicamente es bueno en las tres direcciones.

Uniaxial

Biaxial

Triaxial

Quadraxial

Figura.2.4. Tejido de fibra en dos, tres y cuatro direcciones [14]
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En la tabla 2.3 se muestran propiedades mecanicas de los refuerzos de uso comudn

Tabla 2.3. Propiedades mecéanicas de refuerzos [15]

Coefficient of ~ Coefficient Useful
Fiber Modulus of  Shear Tensile Thermal  of Thermal ~ Heat  Temperature Price
Diameter Density  Elasticity Modulus Poisson  Strength  Elongation  Expansion  Conductivity Capacity  Limit To,, 1993
Reinforcements  d(um)  ptkg/m’)  E(Mpa)  G(Mpa) Ratio v oy (Mpa)  F(%) al*C) RMWIMEC)  c(ltkg'C) *C)
“R" glass, 10 2500 86,000 0.2 3200 4 03 %107 1 800 700 14
high
performance
E" glass, 16 2600 74,000 30,000 0.25 2500 35 0.5 =107 1 800 700 2
common
application:
Kevlar 49 12 1450 130,000 12,000 0.4 2900 23 0.2 10‘f 0.03 1400 70
“HT” 7 1750 230,000 50,000 03 3200 13 0,02 107 200 (20°C) 800 =1500 70
graphite, 60 (800°C)
Aigh
strength )
“HM" 6.5 1800 390,000 20,000 035 2500 0.6 0.08 > 107 200 (20°C) 800 =1500 140
graphite, 60 (800°C)
high
modulus _
Boron 100 2600 400,000 3400 0.8 0.4 =107 500 500
Aluminum 20 3700 380,000 1400 0.4 50 (20°C) 900 =1000
7 (800°C)
Aluminum 10 2600 200,000 3000 15
silicate _
Silicon 14 2550 200,000 2800 13 0.5 %107 1300 600
carbide
Polyethylene 960 100,000 3000 150

En la tabla 2.4 se muestran las propiedades mecanicas de la fibra de carbono

Tabla. 2.4 Propiedades mecanicas de la fibra de carbono [16]

Fibra | 1300 Carb| B(d) Boro| AS Carb | Kev 40 | AS 4 Carb | M6 Carb| 1300 cinta | T300 tejido | T300tej
Mamriz | N3208 | M3305 | E3301 | Epox | PEEK AP | Epox | F034 Al |F034 13-mil| F934 7-
E. (GFa) | 181 BT} 138 75 139 303 B3 g7 &6
E (GPa) | 103 183 506 | 55 50 112 065 g7 &6
Gy (GPB) | 7.07 530 71 73 51 54 155 135 71
VKt 038 0.3 03 033 0.8 032 03 0.05 .04
G 70 50 &6 50 66 6 0 &0 &0
holmmy) | 0.125 | 0.125 | 0125 | 0125 | 0.125 0.125 0.1 0325 0175
XOFa) | L1500 1260 1447 | 14900 | 2130 3300 1314 399 5
X VP3| 1500 7500 47 | 15 1100 1540 1720 352 778
TOPa) | 40 B 317 B i) 36 B 158 68
T (MPa)| 246 02 06 33 300 150 168 352 778
SoMPa) | 68 &7 53 M 160 03 ET: BT BT

2.1.4. Materiales matrices para compuesto reforzado con fibra
2.1.4.1. Resina Epoxica

La resina epoxica en comparacion con la resina poliéster tiene mejores propiedades de
resistencia y menor contraccion después de ser curadas. Esta resina se utiliza para

realizar compuestos de fibra de carbono y aramida. [17]
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En la tabla 2.5 se muestran las propiedades de los diferentes tipos de resinas

Tabla 2.5. Propiedades de diferentes resinas [15]

Coefficient Useful
Density  Hastic Shear Tensile of Thermal Heat Temperature  Price
g Modulus Modulus  Poissan Hongation Conductivity Capacity  Limit T, 1993
Resins (kgim’)  EiMpal  GiMpal Ratio v oy, (Mpa) En AWim=Cl Cllikg=C) =Cl ($/kg!
Lhennocet
Epoxy 1200 4500 1600 0.4 130 200000 112107 0.2 1000 90 to 200 6 to
6 (200°C) 20
Phenaolic 1200 3000 1100 0.4 70 25 1: 107 0.3 1000 120 to 200
Polyestar 1200 4000 1400 0.4 80 25 ] ID':’ 0.2 1400 G0 to 200 24
Polycarbonate 1200 2400 035 &0 620107 1200 120
Vinylester 1150 3300 75 4 5107 =100 4
Silicone 1100 200 0.5 35 100 to 350
Urethane 1 700 to a0 100 100 4
7000
Polyimide 1400 4000to 1100 035 70 1 8 10° 0.2 1000 350 to 300
19,000
Thermoplastics
Polypropylene 00 1200 0.4 an 00400 92107 330 70 to 140
ipp)
Polyphenylene 1300 4000 &5 100 5107 130 to 250
sulfone (pps)
Polyamide (pa) 1100 2000 035 70 200 ] ID':’ 1200 170 &
Polyether sulfone 1350 3000 fi] 60 620107 180 i
(pes)
Polyetherimide (peiy 1250 3500 105 60 6 107 0.2 200 20
Polyether-ether- 1300 4000 90 50 5107 03 140to 250 9%

ketone (peek)

En latabla 2.6 se muestran las propiedades de la resina epdxica, resina poliéster y fibra

de carbono en la cual se muestra el modulo de elasticidad, esfuerzo a la fluencia y

limite elastico

Tabla 2.6. Propiedades de resina epoxica, poliéster y fibra de carbono [18]

Resina Resina Fibra de
Epéxica | Poliéster | Carbono
(Mpa) (Mpa) (Mpa)
Modulo de
Elasticidad el 11712 25785
(E)
Esfuerzo
de 31 1447 0
Fluencia
Limite A% .
Elistico 122 29.62 360
0L -
. 47 58 1.7
Elongacion

En la tabla 2.7 se presentan las propiedades elasticas de la fibra de carbono y fibra de

vidrio

Tabla 2.7. Propiedades elésticas de fibra de vidrio y carbono [19]

Material E. E, E. iy Vyz Wya Sy
(MPa) (MPa) (MPa) (MPa)
Huesao cortical?® 25 500 | 14 450 10200 | 0,15 | 0,315 | 0,215 LA
Hueso esponjosoZ? 904 156 596 0,3 0,3 0,3 M A
LPDZ? 0,68 0,68 0,68 0,49 | 0,49 0,49 NLA
Dentina? 16 300 | 16 300 16 300 | 0,25 | 0,26 | 0,25 LA
Cemantol? 2600 2 600 2600 | 0,33 | 0,33 | 0,33 N A
Ti=6Al-4\22.26 109 000 | 109 000 | 109 000 | 0,31 | 0,31 | 0,31 1477
Fibra widno2z 48 000 | 48 000 | 48 000 | 0,26 | 0,26 | 0,26 1215
me 141 000 | 141 000 | 141 000 | 0,26 | 0,25 | 0,26 T354
Resina2s 12 400 | 12 400 12400 | 0,3 0,3 0,3 N A
Spartan Plus23 141 000 | 141 000 | 141 000 | 0,3 0,3 0,3 LA
Porcelana?s 69 000 69 000 69 000 0,2 0,2 0,2 MLA
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2.1.5. Madera de balsa
Propiedades mecéanicas de la balsa

En la tabla 2.8 se muestran las propiedades mecanicas de la balsa y de otros diferentes

tipos de maderas

Tabla 2.8. Propiedades mecanicas de diferentes maderas [20]

Madera Densidad’ Médulo de Young'-®  Resistencia'® (MPa)  Tenacidadala

(Mg m™) (GPa) | af grano fractura® (MPa m*/<)

|| al grane L al grana Traccidn Compresidn || al grane L al grano

balsa 0,1-0.3 4 0.2 23 12 0,058 1.2 I
Caoba 0,53 13,5 0.8 ap 46 0,25 6,3
Abete Douglas 0,55 16,4 1,1 70 42 0,34 6,2
Pino escocés 0,55 16,3 0.8 B3 47 0,35 6,1
Abediil 0,62 16,3 0,9 0,56
Fresno 0,67 15,8 1,1 116 53 0,61 9,0
Roble 0,69 16,6 1.0 97 52 0,51 4.0
Haya 0,75 16,7 1,5 0,95 8,9

Ademas, en la tabla 2.9 se muestran las propiedades de diferentes materiales,

incluyendo la balsa

Tabla 2.9. Propiedades de diferentes materiales [15]

Coefficient  Coefficient Useful
Modulus Shear Compressive of Thermal  of Thermal Heat  Temperature  Frice
Density  of Elasticity Modulus  Poisson  Strength  Elongation Expansion Conductivity —Capacity Limit 1993
Cores plKg/M) E{Mpa) GiMpa) Ratiov  oyiMpal E% a>C ) AMWIM=C)  C(l/Kg=C) T °C) ($/Kg)
Balsa 100 to 2000 to 100 to dto 18 0.05 11
190 6000 250
Polyurethane 30to 70 25 to 60 04 75
foam
Polystyrene  30to 45 20 to 30 0.4 0.25 to 1.25 75
foam
Honeycombs
Impregnated 50 to
carton 350
Impregnated 100 to
glass fabric 600
Aluminum 15to 130 130 to 02to8
910
Steel 550 to
1250
Nomex® 25to 50 10 to 40 0.2to 25

2.2. METODOS

2.2.1. Parametros para el disefio de la estructura de prototipo UAV Tactico

2.2.1.1. Determinacién de peso UAV

Para establecer el peso del avidn no tripulado, se define la carga atil como la cantidad

de carga que puede transportar el UAV, tomando en cuenta los dispositivos encargados

de realizar y transmitir video y otros accesorios como se muestra en la figura 2.5. [21]
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Figura 2.5 Representacion de carga Gtil [21]

A continuacion, en la tabla 2.10 se detallan los componentes a utilizar en el avion no

tripulado, para definir una carga Gtil aproximada

Tabla 2.10. Componentes de carga Util

Componentes Peso (g)
Electronic Speed Control (Turnigy Trust 45A) 38
Piloto automéatico Erle-Brain Linux 100
Pixhawk 120
Tubo pitot 20
buzzer 10
GPS 20
SiK 3DR V2.0 con una frecuencia de 915Mhz 40
Radio de telemetria 915 Mhz 24
Receptor FRSKY D4R-1I 10
Cémara 250
Carga (il 632
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Se obtiene una carga util de 632 gramos, con lo cual es posible obtener el peso
estimado del ala, fuselaje y colaen T.

El peso estimado del avion, se obtiene de multiplicar de 2 a 4 veces la carga util, con

esto se obtiene un peso de 2528 gr. [22]

En la tabla 2.11 se muestra el porcentaje de peso estimado para los diferentes

componentes mostrados

Tabla 2.11. Estimacion preliminar de peso UAV [22]

Componente Peso estimado
Ala 26 % -34 %
Fuselaje 16% - 26%
ColaenT 1,5% - 2,5%
Motor 10% -20%
Bateria 30% - 48%

Con los valores de porcentaje de peso estimado, se obtiene el peso para cada

componente como se muestra en la tabla 2.12.

Tabla 2.12. Peso estimado

Componente |Peso estimado (%0) Peso ()
Ala 30 758,4
Fuselaje 21 530,88
ColaenT 2 50,56
Motor 15 379,2
Bateria 39 985,92

Célculo de peso total de UAV.

Se utiliza un total de cuatro servos en el UAV, dos ubicados en las alas para mover los
alerones y dos ubicados en la cola en T, cada uno con un peso de 70 gramos, dandose
un peso total de 280 gramos.

Con los valores calculados es la tabla 2.12, peso de los servos, peso de la union cola

fuselaje y la carga util se procede al calculo del peso total del avion no tripulado.

WT = Wala + quselaje + Wcola enT T Wmotor + Wbateria + Wservos +

Wunion cola—fuselaje + Wcarga util Ec. [24]
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Wi = 758,4 + 530,88 + 50,56 g + 379,2g + 985,92g + 280 g + 100g + 632¢g
Wr = 3716,96 gramos

El peso minimo del UAV es de 2528 gramos, mientras que el peso maximo es de
3716,96 gramos.

2.2.1.2. Propiedades atmosféricas Aeropuerto Chachoan (ATF)

En la tabla 2.13 se muestran las propiedades atmosféricas del aeropuerto Chachoén,
para conocer los datos de la altitud o elevacidén y posteriormente encontrar las

caracteristicas atmosféricas

Tabla 2.13. Condiciones atmosféricas Aeropuerto Chachoan (ATF) [23]

Condiciones atmosféricas
Ubicacion
Cuidad Ambato
Provincia Tungurahua
Detalles
: Aeropuerto
Tipo
P (Aerodromo)
. 1°12' 34" S(-
Latitud 1,212066)
. 78°34' 29" W (-
Longitud
ongi 78 574635)
Elevacion 2591 m
Pista de aterrizaje 1925 mde largo
Temperatura 12 a 19 grados

Ademaés, es de importancia conocer las caracteristicas atmosféricas a la altitud de
2591m, ya que serda Util para conocer la temperatura, presion, densidad y viscosidad

del aire.

Estos datos se obtienen de la tabla 2.14 que se muestra a continuacién
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Tabla 2.14. Caracteristicas estandar de la atmosfera [24]

Aldtade  Temperature (T, Pressure (). Densily (@), Speed of Viscosity {u),

ih), km K Nim® kg/m? sound (a), mfs kgim s
00 288.16 101325 1.225 3403 1.79E—03
0.5 284.91 95461 1.1673 338.4 1.77E-05
1.0 281.66 89876 11117 336.4 1.76E-03
1.5 27841 84560 10581 334.5 1.7T4E—05
2.0 275.16 79501 10066 332.5 TIE-05
[2.5 271.92 74602 0.95696 330.6 1.7T1E—05 |
3.0 268.67 70121 090926 JI8.6 1.69E-05
33 265.42 63780 0.86341 326.6 1.68E—035
40 262.18 61660 0.81935 324.6 1.66E—05
4.3 258.93 57752 0.77704 3226 1.6SE—035
2.0 255.69 34048 073643 320.5 1.63E=03
5.3 252.44 50539 0.69747 318.5 1L.61E~05
6.0 249.2 47217 0.66011 316.5 |.GE—03
6.5 245.95 44075 0.62431 314.4 1.58E—05
7.0 242.71 41105 0.59002 3123 1.56E—03
73 239.47 38209 0.35719 310.2 1.34E—03
8.0 236.23 35651 0.52578 308.1 1.53E—-05
8.3 232,98 33154 0.49573 306.0 1L.3IE~05

2.2.1.3. Célculo de velocidades de UAV

En el vuelo se utilizan diversos conceptos de la velocidad, por lo cual es necesario
definirlos, en este caso se estudia la velocidad de pérdida, velocidad de crucero y

velocidad de despegue.
2.2.1.3.1. Velocidad de pérdida

Se entiende a la velocidad pérdida (V;), a la velocidad minima en la que el avion no

tripulado puede sustentarse en el aire. [6]

Al perder velocidad, no se obtiene suficiente sustentacion para mantener el avion no
tripulado en el aire. Para el calculo de la velocidad, se asume que el vuelo es horizontal,
rectilineo y uniforme (V,, = 0), al tener estas condiciones también se cumple que la

fuerza de sustentacion (L) es igual al peso de aeronave (W). [6]

Para el calculo de la velocidad se toma en cuenta la Ec [6] de la seccion 1.2.6.

L

1
2
P S

C1=
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En la Ec [6] se tiene en cuenta que L = W y se obtiene:
1
W=E*p*V2*S*Cl Ec. [25]

Donde:

W es el peso del UAV en Newtons
p es la densidad del aire en kg/m?3
v es la velocidad en m/s

S es la superficie alar en m?

C, es el coeficiente de sustentacién

Al despejar la velocidad se obtiene la siguiente ecuacion:
2W
Vs = /—p*S*Clmax Ec. [26]

Vs es la velocidad de pérdida de la aeronave

Donde:

Clax €S €l coeficiente de maximo de sustentacion

El valor del coeficiente de sustentacion maximo se obtiene del perfil seleccionado
(ag35-il) AG35 de la tabla 2.20 en la seccién 2.2.2.2, con un valor de 1,3465 a un
angulo de ataque de 11,5 grados.

El valor del peso total se obtiene de la seccion 2.2.1.1, mientras que la densidad se
toma de la tabla 2.14 y el valor S que es la superficie alar se encuentra en la seccién
2.2.4.1.

2(3,71696 kg * 9,81 )
V. =
s~ | (0,95696 kg/m3)(0,6557)(1,3465)

m
Vs =9,2905—

Se obtiene una velocidad de pérdida de 9,2905 m/s , si el avion no tripulado se acerca

a esta velocidad podria entrar en perdida y no tener sustentacion en el aire.
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2.2.1.3.2. Velocidad de crucero

Se define como velocidad de crucero, a la velocidad constante de un avién no tripulado

para mantenerse en el aire con un vuelo recto y nivelado.[25]
Vc = 33VCA Ec. [27]
Donde:
Vc es la velocidad crucero en mi/h
CA es la carga alar en 1b/ft?

El valor de la carga alar se obtiene mediante la siguiente ecuacion:

CA =—= Ec. [28]
Donde:
Wr es el peso total del UAV en lbs

S es la superficie alar en ft?

Ademas, se necesita el valor de la superficie alar (S) el cual se obtiene de la seccion

2.2.4.1 en el célculo del dimensionamiento del ala.

_ 3716,96 gramos
"~ 65,5732 dm?2

g 1kg (1dm)? 221b (1cm)?

CA = 56,6841
dm? ~ 1000g  (10cm)? ~ 1kg  (0,0328 ft)?

C.A = 1,1591 Ib/ft2

Ve =334/1,1591

Vc = 35,5283 mi/h

m
Vc = 15,8826 5
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Se obtiene una velocidad crucero de 15,8826 m/s , con la cual el UAV se mantiene en

un vuelo recto y nivelado.
2.2.1.3.3 Velocidad de despegue
V4 = 1,2(Vy) Ec. [29]
Donde:
V, es la velocidad de despegue en m/s

Vo = 1,2(9,2005 )
S
V4 = 11,1486 m/s
2.2.2. Seleccion del perfil alar
A continuacidn, en la tabla 2.15 se realiza una descripcion de los perfiles alares a
seleccionar para el ala del prototipo UAV Tactico

Tabla 2.15. Descripcion de perfiles alares [26]

N° Tipo de perfil alar Descripcion

(ag03-il) AG03 Parte inferior de popa
plana.

Drela AGO03 (fondo
1 de popa plano) perfil

———————————————————————— | Grosor méximo 6,2%
a 25,7% de cuerda.

Méaxima inclinacion
del 2% al 33,1% de la
cuerda.

(ag04-il) AG0O4 Drela AGO04
aerodinamica

" — **_ | Grosormaximo 6,4%
: = a 22,5% de cuerda.

2 Curvatura maxima
1,7% a 41,5% de la
cuerda.
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(ag08-il) AGO8

Drela AGO8
aerodinamica.

Grosor max. 5,8% a
21% de cuerda.

Mixima inclinacion
del 1,7% a 40,4% de
la cuerda.

(ag09-il) AG09

Drela AGO09
aerodinamica

Grosor max. 4,9% a
17,4% de cuerda.

Maéaxima inclinacion
de 1,8% a 34,1% de
la cuerda.

Drela AG10
aerodinamica

Grosor max. 4.7% a
16% de cuerda.

Méaxima inclinacion
del 1,7% en el 32,1%
de la cuerda.

(agl4-il) AG14

Drela AG14
aerodinamica

Grosor max. 5.4% a
19.9% de cuerda.

Maéaxima inclinacion
del 2% al 41,9% de la
cuerda.
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(ag35-il) AG35

Drela AG35
aerodinamica

Grosor maximo de
8,7% a 27,9% de
cuerda.

Maéaxima inclinacion
del 2,3% al 37% de la
cuerda.

(ag36-il) AG36

Drela AG36
aerodinamica

Grosor maximo 8,2%
a 27,9% de cuerda.

Maéaxima inclinacion
del 2,3% al 37% de la
cuerda.

(ag37-il) AG37

Drela AG37 perfil

Grosor méaximo de
77% a 265% de
cuerda.

Méaxima inclinacion
de 2,1% a 35,5% de
cuerda.

10

(ag44ct02r-il) AG44ct — 029

Drela AG44ct -02¢g
aerodinamica

Grosor maximo 7,3%
a 24,6% de cuerda.

Maéaxima inclinacion
de 1.9% a 34.4% de
acorde
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2.2.2.1. Calculo del valor de Reynolds

Para la seleccidon del perfil alar, inicialmente se calcula el nimero de Reynolds el cual

permite determinar si el flujo de aire que pasa por el ala es laminar o turbulento.

El calculo del numero de Reynolds se realiza con la Ec [1] de la seccidn 1.2.3, que

depende de la velocidad, la longitud de la cuerda del ala y el fluido.

Para el calculo del nimero de Reynolds se utiliza la velocidad de pérdida o desplome

de 9.2905 m/s, que se obtiene en la seccion 2.2.1.3.1.
vl
\Y

_ 1,71E—05
"~ 0,95696

v =0,000017869 ™"/

o (9.2905%) (0,31m)

2
0,000017869 mT

Re =161176,0591

Para seleccionar el perfil alar se considera un nimero de Reynolds entre el valor
calculado de 161176,0591 y 500000, ya que estos valores se encuentran en el rango

de régimen laminar.

Ademas, se toman diferentes perfiles alares de la tabla 2.15, teniendo en cuenta el
angulo de ataque a 3 grados, ya que para angulos entre 0 y 10 grados la corriente de
flujo se mantiene adherida de tal modo al cuerpo que la variacion es lineal en el
coeficiente de sustentacion. Con angulos de ataque mayores a 10 grados se produce

perdida del coeficiente de sustentacion. [27]

En la tabla 2.16 se toma cuenta el coeficiente de sustentacion maximo, ya que, a mayor
valor del coeficiente de sustentacion se obtiene una mayor estabilidad en el vuelo para
cumplir las diferentes misiones, tomando en cuenta una ponderacion de 1 a 10, siendo

1 en valor méas bajo y 10 el valor mas alto.
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Estos datos son obtenidos de los perfiles DRELA con un nimero de Reynolds de
500000.[26]

Tabla 2.16. Ponderacion de coeficiente de sustentacion

Ponderacion Cl para alfa igual a 3 grados
Perfil Cl méximo Puntuacion
(ag03-i)AGO3 0,5298 5
(ag04-i)AG 04 0,5142 3
(ag08-i)AG 08 0,5192 4
(ag09-i)AG 09 0,5037 2
(agl0-ihAG 10 0,4882 1
(agl4-iNAG 14 0,568 7
(ag35-i)AG 35 0,7508 10
(ag36-iAG 36 0,7258 9
(ag37-i)AG 37 0,7056 8
(agd4ct02r-il)
AG44ct - 02g 0,5303 6

En la tabla 2.17 se observa el coeficiente de resistencia minimo al avance del UAV, el
cual a menor valor ayuda a la disminucion del consumo de la energia

Tabla 2.17. Ponderacion de resistencia

Ponderacién Cd para alfa igual a 3

grados
Perfil Cd minimo | Puntuacion
(ag03-i)AG03 | 0,00705 10

(ag04-iAG 04 | 0,00706
(ag08-ilAG 08 | 0,00719
(ag09-i)AG 09 | 0,00725
(agl0-ilAG 10 | 0,00767
(agl4-ihAG 14 | 0,00724
(ag35-iAG 35 | 0,00832
(ag36-iAG 36 | 0,00819
(ag37-iAG 37 | 0,00835
(ag44ct02r-il)
AG44ct - 02¢g

0 [FPWwNMNOoO|~|lOT|N|©O

0,00711

En la tabla 2.18 se observa la relacion (Cd/Cl) maximo que es un indicador de la
eficiencia aerodindmica de los aviones, si se tiene una cantidad alta en la relacion, se

indica una gran cantidad de sustentacion y una baja cantidad de resistencia.
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Tabla 2.18. Ponderacidn de coeficiente (Cl/Cd)

Ponderacion (Cl/Cd) maximo
Perfil (Cl/Cd) maximo |Puntuacion

(ag03-i)AGO3 75,14894 6
(ag04-iAG 04 72,83286 4
(ag08-iAG 08 72,21140 3
(ag09-i)AG 09 69,47586 2
(agl0-i)AG 10 63,65059 1
(agl4-ihAG 14 78,45304 7
(ag35-i)AG 35 90,24038 10
(ag36-i)AG 36 88,62027 9
(ag37-iDAG 37 84,50299 8
(ag44ct02r-il)

AGA4ct - 02g 74,58509 5

De acuerdo con la ponderacion final que se muestra en la tabla 2.19, se elige el perfil
(ag35-il) AG35 ya que representa la mayor puntuacién con un total de 22

Tabla 2.19. Ponderacion final

Ponderacion final

Perfil Cl maximo Cd minimo (C,I/_Cd) Total
maximo
(ag03-il)AGO3 5 10 6 21
(ag04-il)AG 04 3 9 4 16
(ag08-il)AG 08 4 7 3 14
(ag09-il)AG 09 2 5 2 9
(ag10-il)AG 10 1 4 1 6
(agl4-il)AG 14 7 6 7 20
(ag35-il)AG 35 10 2 10 22
(ag36-il)AG 36 9 3 9 21
(ag37-il)AG 37 8 1 8 17
(agd4ct02r-il) 6 8 c 19
AG44ct - 02g
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En la figura 2.6 se muestra el perfil alar seleccionado (ag35-il) AG35, con el cual se

disefara el ala

<

310

Figura 2.6. Perfil alar (ag35-il) AG35

2.2.2.2. Caracteristicas del perfil alar (ag35-il) AG35

En la tabla 2.20 se muestran las caracteristicas del perfil alar seleccionado, la cuales
indican el comportamiento aerodindmico del coeficiente de sustentacién (Cl),

coeficiente de resistencia al avance del UAV(Cd) y eficiencia (CI/Cd)

Tabla 2.20._Caracteristicas del perfil

Alpha cl cd crcd
975 | -05188 | 0,076 |-6,82631579
9,5 -0,5176 | 0,0703 | -7,36692286
925 | -05096 | 0,066 |-7,72121212

-9 -0,4998 | 0,0618 | -8,08999676
8,75 -0,489 | 0,0572 | -855194124
-8,5 -0,4777 | 0,0521 | -9,16538757
825 | -0,4669 | 0,0467 | -10,0085745

-8 -0,4512 | 0,0417 | -10,8201439
775 | -04652 | 0,0279 | -16,6559255
75 -0,4466 | 0,0239 | -18,6549708
7,25 -0,414 | 0,0201 | -20,5970149

-7 -0,3799 | 0,0177 | -21,4875566
6,75 | -0,3449 | 0,0162 |-21,2376847
6,5 -0,3099 | 0,0143 | -21,6410615
625 | -02742 | 00131 | -20,883473

-6 -0,2416 | 00124 | -19,483871
575 | -0,2074 | 0,0117 |-17,7720651
55 -0,1764 | 0,0112 | -157781753
525 | -0,1468 | 0,0102 | -14,3359375

5 -0,1187 | 0,0099 | -11,9657258
475 | -0,0923 | 0,0095 |-9,75687104
45 -0,066 | 0,0092 |-7,21311475
425 | -0,0401 | 0,0088 | -4,56200228

4 -0,0142 | 0,0084 | -1,69856459
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Tabla 2.20. Caracteristicas del perfil (continuacion 1)

-3,75 0,0116 0,0079 |1,462799496
-3,5 0,0377 0,0076 | 4,986772487
-3,25 0,064 0,0072 | 8,864265928
-3 0,0899 0,0068 |13,18181818
-2,75 0,1145 0,0063 | 18,29073482
-2,5 0,1349 0,0057 | 23,79188713
-2,25 0,1606 0,0055 | 29,36014625
-2 0,2109 0,0055 | 38,27586207
-1,75 0,2368 0,0056 | 42,28571429
-1,5 0,2629 0,0057 | 46,20386643
-1,25 0,289 0,0058 | 49,74182444
-1 0,3147 0,006 52,5375626
-0,75 0,3408 0,0062 | 54,96774194
-0,5 0,3675 0,0064 |57,60188088
-0,25 0,3946 0,0065 60,4287902
0,25 0,4491 0,0068 | 65,85043988
0,5 0,4766 0,0069 | 68,77344877
0,75 0,5041 0,0071 | 71,40226629
1 0,5315 0,0072 | 73,92211405
1,25 0,5591 0,0073 | 76,48426813
1,5 0,5868 0,0074 | 79,08355795
1,75 0,6144 0,0075 |81,48541114
2 0,6419 0,0077 | 83,90849673
2,25 0,6694 0,0078 |86,15186615
2,5 0,6967 0,0079 |87,96717172
2,75 0,7239 0,0081 | 89,37037037
3 0,7508 0,0083 | 90,24038462
3,25 0,7774 0,0086 |90,81775701
3,5 0,8038 0,0089 |90,72234763
3,75 0,8299 0,0092 |90,20652174
4 0,8559 0,0096 | 89,43573668
4,25 0,8817 0,01 88,61306533
4,5 0,9073 0,0104 | 87,57722008
4,75 0,9328 0,0108 | 86,61095636
5 0,9584 0,0112 | 85,72450805
5,25 0,9834 0,0116 | 84,48453608
5,5 1,0086 0,0121 | 83,49337748
5,75 1,0332 0,0126 | 82,13036566
6 1,0576 0,0131 | 80,73282443
6,25 1,0814 0,0137 | 78,99196494
6,5 1,1052 0,0143 | 77,50350631
6,75 1,128 0,015 75,45150502
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Tabla 2.20. Caracteristicas del perfil (continuacién 2)

7 1,1499 0,0158 | 72,96319797
7,25 1,171 0,0166 | 70,37259615
7,5 1,1904 0,0177 |67,10259301
7,75 1,2123 0,0184 | 65,77862181
8 1,2318 0,0194 | 63,56037152
8,25 1,2489 0,0206 | 60,74416342
8,5 1,2677 0,0215 | 59,07269338
8,75 1,2851 0,0225 |57,21727516
9 1,3001 0,0236 | 55,01904359
9,25 1,3074 0,0255 |51,31083203
9,5 1,3139 0,0273 48,1105822
9,75 1,3235 0,0285 | 46,38976516
10 1,3297 0,03 44,38251001
10,25 1,3344 0,0316 42,2278481
10,5 1,3383 0,0334 | 40,08086253
10,75 1,3416 0,0353 | 37,99490229
11 1,3441 0,0374 | 35,91929449
11,25 1,346 0,0397 | 33,90428212
11,5 1,3465 0,0423 | 31,85474332
11,75 1,345 0,0453 | 29,72375691
12 1,3407 0,0487 | 27,51847291
12,25 1,334 0,0527 | 25,31789713
12,5 1,3249 0,0572 | 23,16663752
12,75 1,3142 0,0622 | 21,14561545
13 1,3015 0,0675 | 19,27006219
13,25 1,2875 0,0733 17,5671988
13,5 1,2725 0,0793 16,0426122
13,75 1,2588 0,0855 | 14,73142188
14 1,2428 0,0923 | 13,47062649
14,25 1,2275 0,0992 | 12,37274468

2.2.2.3. Comportamiento aerodinamico del perfil seleccionado

En la figura 2.7 se muestra el comportamiento aerodinamico del coeficiente de
sustentacion, en relacion al angulo de ataque. Se observa que a los 11.5 grados, con un
coeficiente de 1.3465 se presenta el coeficiente maximo de sustentacion. Después de
esto hay un decrecimiento del coeficiente de sustentacion lo cual indica que a un

angulo de ataque mayor de 11.5 grados el perfil alar entra en perdida o desplome.
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Cl vs alfa
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Figura 2.7. Coeficiente de sustentacion versus angulo de ataque

En la figura 2.8 se muestra el comportamiento aerodinamico del coeficiente de arrastre
versus el angulo de ataque, donde se observa que el menor coeficiente de arrastre se
da desde -6.75 hasta los 8 grados, presentandose menor resistencia al avance y con
esto menor gasto de energia.

Cd vs alfa
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Figura 2.8. Coeficiente de arrastre versus angulo de ataque
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La figura 2.9 muestra la eficiencia aerodindmica del perfil alar, en la cual mediante el
angulo de ataque se observa que en un rango de 3 a 6 grados se obtiene un vuelo

nivelado (optimo).

Cl/Cd vs alfa
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Figura 2.9. CI/Cd versus &ngulo de ataque.

2.2.3. Estructura principal de un vehiculo aéreo no tripulado
2.2.3.1.Ala

Es de importancia conocer el funcionamiento del ala del avidn no tripulado, ya que ahi

se genera la fuerza de sustentacion al moverse a una cierta velocidad a través de aire.

Figura 2.10. Ala

2.2.3.2. Fuselaje

En los vehiculos aéreos no tripulados, el fuselaje es la estructura principal en la cual
se acoplan tanto las alas, tren de aterrizaje, componentes eléctricos, motor y

estabilizadores.
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Figura 2.11. Fuselaje

2.2.3.3.ColaenT

La cola en T, se ha utilizado desde la década de 1960, en el avion comercial Boeing
B-727. [28]

Una de las ventajas de la cola en T es la estabilidad que ofrece al momento de

maniobrar o cambiar de ruta de vuelo. [28]

Estabilizador horizontal: Semejante a un ala pequefia que se sitlia en la cola de la

aeronave.

Estabilizador vertical: También se sitGa en la cola y de divide en una parte fija y otra

articulada que es el timon.

Estabilizador vertical

Estabilizador horizontal

Figura 2.12. Configuracion de colaen T [28]

2.2.4. Dimensionamiento de estructura principal del UAV

Se realiza el dimensionamiento del ala, fuselaje y cola para posteriormente realizar el

disefio de]l UAV.
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2.2.4.1.Dimensionamiento del ala

Para el dimensionamiento del ala, es necesario el célculo de la superficie alar ya que

permite conocer las dimensiones de envergadura y cuerda media.

Superficie alar: Como se mencion0 en el capitulo anterior de la seccion 1.2.5.2, la

superficie alar es la superficie vista desde la parte superior como se muestra en la figura

1.13.

Para el calculo de la superficie, se obtiene mediante la Ec [28] de la seccion 2.2.1.3.2.

— Wr
CA = =
Se despeja la superficie alar
§=2r
CA

La carga alar también se obtiene mediante la siguiente ecuacion:
CA=Cx*+S

Donde:

C es el coeficiente de carga alar

S es la superficie en dm?

Ec. [30]

Al reemplazar la Ec [30] en Ec [28] se obtiene la formula de superficie alar en funcion

de C que es el coeficiente de carga el cual se muestra en la tabla 2.21.

Tabla 2.21. Coeficiente de carga alar [29]

C Tipo de avién

2y 3 Velero térmico

4y5 Motoplaneador

6y8 [Entrenador

Sy12 |Acrobatico

13 y 15 | Carreras
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Por lo tanto:

S= (%)2 Ec. [31]

Para el calculo de la superficie alar, se elige un coeficiente de carga alar promedio de
7 que se muestra en la tabla 2.21, ya que el prototipo UAV se asemeja a un avion

entrenador.

o’ (3716,96)2
- 7

S = 65,5732 dm?
S = 6557,32 cm?

Se obtiene una superficie alar de 6557,32 cm?, siendo posible calcular la envergadura

y la cuerda media del ala.

A continuacion, se procede al calculo de la envergadura (b) utilizando la Ec [5] de la

seccion 1.2.5.2, con un valor de AR igual a 7 que es el alargamiento. [28]

AR=2
S
b =+/s* AR

b =,/6557,32 %7

b = 214,2457 cm = 214 cm

Se obtiene un valor de envergadura de 214 cm, el cual me indica la distancia maxima

del ala medida de punta a punta como se muestra en la figura 1.13 de la seccion 1.2.5.2.

También se calcula el valor de la cuerda media (c) con la Ec [3] que se encuentra en la

seccion 1.2.5.2.

o'l wn
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_ 6557,32 cm?
€= 214 cm

¢ = 30,6417 cm
¢ =310 mm
Célculo de cuerda punta

Para este célculo de toma en cuenta la conicidad, que es 0,7 ya que este valor
proporciona una superficie de sustentacion estable. Este valor se calcula con la Ec [4]

de la seccion 1.2.5.2.

A==

CI'

Ct =A*cCp
¢ = 0,7 %310

¢t = 217 mm

2.2.4.2.Dimensionamiento de fuselaje
Longitud de fuselaje
Para el dimensionamiento del fuselaje se toma en cuenta la longitud de la cuerda

media, la cual se multiplica en un intervalo entre 4 y 6 veces la cuerda media del ala.
[30]

Li=4+xc Ec. [32]
L =4 %310
Lf = 1240 mm

Donde:
L es la longitud total del fuselaje
Altura de fuselaje

La altura del fuselaje se disefia de acuerdo a la distribucion de los componentes

electronicos, ademas se toma en cuenta la distancia del soporte del motor en relacién
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al tubo de unién cola — fuselaje, asi la hélice no causara dafios al tubo en caso de
chocar. La altura del fuselaje es de 256,5 mm.

Ancho del fuselaje

Al igual que la altura del fuselaje, para el dimensionamiento se considera la

distribucion de los componentes, considerando un ancho de 100 mm.

2.2.4.3.Dimensionamiento de cola

Disefio de cola UAV

El disefio de la cola, se realiza mediante el dimensionamiento de un estabilizador

horizontal y vertical como se indica en la figura 2.12 de la seccion 2.2.3.3.
Dimensionamiento de estabilizador horizontal

En célculo de la superficie del estabilizador horizontal, se toma en cuenta el 15% de la

superficie del ala.
Sh =% * Saa Ec. [33]
Donde:
Sh es la superficie del estabilizador horizontal.
Sa1a del ala es la superficie del ala
Sy, = 0,15 % 6557,32 cm?
Sy = 983,5980 cm?

Para el calculo de la cuerda media en el estabilizador horizontal, se toma en cuenta la
Ec [3] de la seccidn 1.2.5.2.

C_S
b

_ 983.5980 cm?
€= 59

c=16,6712 cm
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Ademas, se calcula el valor de la longitud horizontal del estabilizador mediante la Ec
[5] de la seccion 1.2.5.2.

_k
-3

lh = ‘/AR* Sh

I, = /3,5 * 983.5980

AR

l, = 58,6736 cm
l, =59 cm
Donde:
AR es el alargamiento recomendado el estabilizador horizontal
I;, es la longitud horizontal del estabilizador
S, es la superficie del estabilizador horizontal
Dimensionamiento de estabilizador vertical

Para el dimensionamiento del estabilizador vertical se toma en cuenta el 5% de la

superficie del ala, esto se calcula mediante la Ec [33] de la seccion 2.2.4.3.
Sy = % * Sala
Donde:
Sy es la superficie del estabilizador vertical
S, = 0.05 * 6557,32 cm?

S, = 327,8660 cm?
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Para el céalculo de la cuerda media en el estabilizador vertical, se toma en cuenta la Ec
[3] de la seccion 1.2.5.2.

C_S
b

327,866 cm?
€= 22

c = 14,903 cm

Ademas, se calcula el valor de la longitud vertical del estabilizador mediante la Ec [5]
de la seccion 1.2.5.2.

Donde:

AR es el alargamiento recomendado para el estabilizador vertical
1, es la longitud vertical del estabilizador

Sy es la superficie del estabilizador vertical

l, = /AR *S,

I, = /1,45 * 327,8660
I, = 21,8030 cm

l, =22 cm

En la tabla 2.22 se indican los parametros a considerar para el disefio del ala, fuselaje
y cola del prototipo UAV tactico
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Tabla 2.22. Parametros a considerar para el disefio

Parametros Especificacion Unidad
Peso de UAV 3716,96 gr
Velocidad crucero 15,8826 m/s
Velocidad de perdida 9,2905 m/s
Velocidad de despegue 11,1486 m/s
Dimensiones del ala
Perfil alar (ag35-il) AG35 -
Superficie alar 6557,32 cmA2
Envergadura 2140 mm
Cuerda media 310 mm
Cuerda en la punta del ala 217 mm
Dimensiones del fuselaje

Longitud total 1240 mm
Altura 256,5 mm

Ancho 100 mm

Dimensiones de

cola (Estabilizador horizontal)

Superficie 983,598 cmA?2
Cuerda media 16,67 cm
Envergadura 59 cm
Dimensiones de cola (Estabilizador vertical)
Superficie 327,866 cmA2
Cuerda media 16,67 cm
Envergadura 22 cm

2.2.5. Disefo del ala, fuselaje y cola

2.2.5.1. Disefio del ala

Diedro

El angulo diedro, es el angulo de inclinacion que se forma entre el plano horizontal y

la raiz del ala como se muestra en la figura 2.13, que generalmente esta en el rango de

3 a 8 grados. Este angulo influye en la estabilidad del avién. [31]
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Con las dimensiones generales mostradas en la tabla 2.23 se procede al disefio del ala,

Figura 2.13. Angulo diedro [31]

teniendo en cuenta un angulo para el diedro de 3 grados.

Tabla 2.23. Dimensiones generales del ala.

Parametro Descripcion
Perfilalar [(ag35-il) AG35
Superficie alar | 655732 mm~2
Envergadura 2140 mm
Cuerda media 310 mm
Cuerdaenla 217 mm
puntadel ala

Inicialmente para el disefio del ala se tiene el perfil AG 35 seleccionado anteriormente,
el cual se muestra en la figura 2.14 con un valor de la cuerda de 310 mm y un espesor

de 23 mm ya que ingresara un tubo de 13 mm que une el ala con la cabina, ademas se

utiliza balsa para las costillas.

Figura 2.14 Dimensiones del perfil alar

Para el disefio del ala, se busca tener el menor peso posible por lo cual se aliviana el

peso de las costillas.
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A continuacion, en la figura 2.15 se muestra la primera opcion para alivianar el peso

de las costillas

Figura 2.15 Opcién 1 AG 35

Inicialmente la costilla tiene una masa de 2,54 gramos y en la figura 2.16 se muestra

la primera opcion para alivianar el peso con un valor de 2 gramos

Propiedades de masa de AG 351 ~
Configuracion: Predeterminado
Sistema de coordenadas: -- predeterminado --

Densidad = 0,000 gramos por milimetro cibico

Masa = 2.002 gramos

Volumen = 12516.232 milimetros cdbicos

Area de superficie = 12522.534 milimetros cuadrados

Centro de masa: [ milimetras |
¥=-18323

¥ =-2.688
Z=1.250

Figura 2.16 Propiedades de masa de AG 35 opcién 1

En la figura 2.17, se observa la costilla con una deformacion méxima de 0,3785 mm,
a la cual se aplico una fuerza de sustentacion (L) de 16,68 N y el peso del ala de 6,61
N (W,;4), ademas de una presion de 74.692 Pa. El valor del coeficiente de sustentacion
L =16,68N , se da cuando el vehiculo aéreo no tripulado vuela en condiciones

crucero.
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Nombre del modelo:AG 35 1

Nombre de st Slisis estatico 1 )
Tipo de resultado: D es plazamiento estatico Desplazamientos
Escala de deformacion: 1

URES (mm)

3.785e-01

3.470e-01
- 3.154e-01

- 283%-01
- 2.524e-01
- 2.208e-01
H, 1.893e-01
- 1.577e-01

- 1.262e-01

- 9.463e-02

6.309e-02
3.154e-02
1.000e-30

Figura 2.17. Resultados de deformacion AG 35 opcién 1

En la figura 2.18 se muestra la segunda opcidn para alivianar el peso de las costillas

Figura 2.18. Opcion 2 AG 35

Esta costilla tiene una masa de 1,796 gramos como se observa en la figura 2.19

Propiedades de masa de AG 35 opcidn 2 -
Configuracion: Predeterminado
Sistema de coordenadas: -- predeterminado --

Densidad = 0.000 gramos por milimetro clbico

Masa = 1.7%6 gramos

\Volumen = 11224.961 milimetros clbicos i

Area de superficie = 11674.278 milimetros cuadrados

Centro de masa: [ milimetros }

X=141704
¥=87719

Figura 2.19. Propiedades de masa de AG 35 opcion 2

52



En la figura 2.20, se observa la costilla con una deformacion méxima de 0,3728 mm,
a la cual se aplico una fuerza de sustentacion (L) de 16,68 N y el peso del ala de 6,61

N (W,1a), ademas se aplicd una presion de 74.692 Pa.

Figura 2.20. Analisis de deformacion

Se elige la opcidn 2, ya que inicialmente la costilla tiene un peso de 2,54 gramos y se

reduce a 1,796 gramos, siendo 6ptimo para reducir el peso del ala.

Para el disefio, se toma en cuenta que el ala estara dividida en dos partes y se unira al

fuselaje mediante un tubo, esto es porque se requiere que el ala sea desmontable.

Se elige un ala compuesta (ala rectangular y ala trapezoidal) ya que el ala rectangular
ofrece alta sustentacion a bajas velocidades, una dptima estabilidad y la resistencia al
avance es elevada, mientras que el ala trapezoidal tiene mayor rigidez, mejor
maniobrabilidad de la aeronave, menor resistencia avance (menor area en las puntas)
y tiene una mejor distribucion de la sustentacion sobre la superficie alar. En la figura

2.21 se muestra un ala rectangular y ala trapezoidal. [32]

— ? '

Ala rectangular Ala trapezoidal

Figura 2.21. Ala rectangular y trapezoidal. [32]
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En la figura 2.22 se muestra la distribucion estructural del ala rectangular con un
espesor de las costillas de 2.5 mm. Se tiene una separacién de 47,5 mm entre la costilla

1-2, 2-3, 3-4, debido a que se genera la mayor cantidad de esfuerzos es las costillas.

Figura 2.22. Distribucidn estructural rectangular del ala

En la figura 2.23 se observa el disefio estructural del ala rectangular

Figura 2.23. Ala rectangular
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En la figura 2.24 se observa la distribucion estructural del ala trapezoidal con un
espesor de las costillas de 2.5 mm.

_ 77,00 _ _57,5057,50.67.5Q 67,50 67,50 67,50,

16 15 14 13 12 11 10
18 43,00

Figura 2.24. Distribucién estructural trapezoidal del ala

En la figura 2.25 se muestra la estructura del ala trapezoidal, la cual tiene un angulo

del diedro de 3 grados

Figura 2.25. Estructura del ala trapezoidal
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Ala compuesta (ala rectangular y ala trapezoidal)
En la figura 2.26 se muestra la estructura del ala compuesta con una viga principal y

una viga de apoyo

Figura 2.26. Estructura de ala compuesta

En la figura 2.27 se muestra el disefio del ala cubierta con una capa de piel del material
compuesto (fibra de carbono y fibra de vidrio)

Figura 2.27. Ala con perfil AG 35

En la figura 2.28, se observa que la mayor concentracion de esfuerzos se encuentra en
la parte rectangular del ala por lo cual se ubicaron las costillas 1, 2 ,3 y 4 mé&s unidas
con respecto a las costillas 5, 6, 7,8y 9.
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Para el anélisis se aplica una fuerza de sustentacion (L) de 16,68 N y el peso del ala de

6,61 N (W,),), ademas se aplicd una presion de 74.692 Pa.

Nombre del modelo:AG35 base 1

Nombre de estudio:Andlisis estitico 1¢Predeterminado
Tipo de resultado: Andlisis estético tensién nodal Tensionest
Escala de deformadén: 1

Woe = 6,61 N

von Mises (N/m” 2)

9.071e+06
. 8.248e+06

- 7.425e+06

. 5.779e+06
4,956e+06
4.133e+06

3.310e+06

L =333762N

. 2,487e+06

1.664e+06
8.412e+05
1.826e+04
Y — Limite eldstico: 2876e+08

Figura 2.28. Andlisis de von Mises en el ala

Ademas, se muestra la deformacion méaxima que el ala tendria con las condiciones

anteriormente establecidas con un valor de 2,031 mm.

Nombre del modelo:AG35 base 1
Nombre de 3lisis estatico 1¢ i
i estatico Ds i 1

Tipo de De
Escala de deformadén: 1

W = 6,61 N

URES (mm)

2.031e+00
l 1.862e+00
- 1.692e+00

- 1.523e+00
- 1.354e+00
- 1.185e+00
1.015e+00
8.462e-01
6.770e-01
5.077e-01

L =333762N |

1.692¢-01

1.000e-30

A

Figura 3.29. Deformacion maxima del ala

En el caso de disminuir la presion atmosférica al cambiar la altitud a 3500 metros, se
tiene una menor concentracion de esfuerzos en la parte rectangular del ala. Se utiliza

una presioén de 65.780 Pa.
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Nombre del modelo:AG3S base 1

Nombre de e studioAnslisis e stitin 2 2 partir de [Anslisis estitico 1)(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Andlisis estitico tension nodal Tensiones1

Escah de deformacién: 1

von Mises (N/mA2)

Wae = 6,61 N

1413e+06
97%e+03

Y — Limite eldstico: 2876e+08

sy

Figura 2.30. Analisis de von Mises disminuyendo la presién atmosférica

Finalmente se muestra la deformacion maxima que el ala tendria con las condiciones

anteriormente establecidas con un valor de 2,055 mm.

Nombre del modelo:AG35 base 1

Nombre de e studio:An3 lisis estético 2 3 partir de [Anilisis estitico 1)(-Predeterminado-)
Tipode estitico

Escala de deformacién: 1

URES (mm)
2,055¢+00

l 1.884e+00
Wala = 6,61 N 17136400

- 1.541e+00

- 1.370e+00

1199400

1.028e+00
8.563¢.01
6.850e-01
L 5.138¢-01

3.425¢-01

L =33,3762N

1.713e-01
1.000e-30

Figura 2.31. Deformacion del ala a menor presion atmosférica

En la figura 2.32 se muestra el disefio del diedro con un angulo de 3 grados
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|

*Posterior

Figura 2.32. Diedro del ala
Alerones

El aleron actia como dispositivo de control de balanceo y se instala en los extremos
del ala, entre un 5y 10 % de la superficie del ala se emplea en el alerén para su
dimensionamiento, el valor de la cuerda del alerdn estd en un rango 15 al 25% de
cuerda del ala y el tramo horizontal del alerdn esta en un valor del 20 al 30 % de la

envergadura total del ala. [33]

En la tabla 2.24 se muestran las dimensiones del aleréon

Tabla 2.24. Dimensiones generales del alerén

. %
0,
Parametros % (pgrce ntaje (porcentaje |Especificacion| Unidad
estimado) s
de disefio)

Envergadura 20-30% 21% 450 mm

Cuerda 15-25% 16% 50 mm
Superficie 5-10% 5% 32787 mm*2

En la figura 2.33 se muestra la ubicacién del alerén en el ala
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Figura 2.33. Ubicacion de aleron

Winglet

Este dispositivo reduce la resistencia inducida, en la figura 2.34 se muestran los
diferentes tipos de winglets que modifican el vortice o torbellino que se forma en la
punta del ala. A velocidades minimas, el grado de reduccion es minimo, mientras que

a altas velocidades existe un cierto grado de reduccion de la resistencia. [34]

~>

Endplate winglet  Whitcomb winglet Blended winglet

wWing-tip turbine

Wing-tip tank Wing-tip sail P fenninger feathered-wing tip
Hoerner-tip wing Sharp-raked winglet Spiroid-tipped wing

Figura 2.34. Tipos de winglet [34]
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Para el disefio del winglet se toma en consideracion el tipo blended, y un angulo de
inclinacion con respecto al plano horizontal de 28 grados como se muestra en la figura
2.35. [34]

—

Figura 2.35.Angulo de inclinacion recomendado

En la figura 2.36 se muestra el disefio final del ala, cumpliendo con los parametros

establecidos anteriormente

Figura 2.36. Ala completa de UAV
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2.2.5.2.Disefo del fuselaje

En la tabla 2.25 se muestran las dimensiones generales del fuselaje

Tabla 2.25. Dimensiones generales de fuselaje

Pardmetros | Especificacion | Unidad

Longitud 1240 mm
Altura 256,5 mm
Ancho 100 mm

El fuselaje tiene tres componentes principales: nariz, cabina y cola como se muestra

en la figura 2.37.

dy
s 5
NOSE v,  CABIN | TAL -
Y
La L.
L Lf : -

Figura 2.37. Componentes principales del fuselaje [35]

Disefno de la nariz

Para el disefio de la nariz se toma en cuenta la relacion de finura (FR,,), que es la

[relacion entre la longitud de la nariz (L,,) y la altura de la cabina (dy). [35]

FR, = Ln Ec. [34]
df
Ly
FR, = —
n df
220 mm
R,=——
165 mm
FR, = 1,3333

Al obtener el valor de relacion de finura de 1,3333 se observa en la figura 2.38 que el

angulo de inclinacion de la nariz esta un rango 37 a 44 grados. Se elige un angulo de
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inclinacion de 37 grados, el cual nos da un factor de correccion de la nariz en el

momento de lanzamiento de 0,06.

02

045k —&— FR,=

—8— FR.=17
4@  REFERENCE

MM 0 1w 2w w4 W F
\s x
Za 9

13

R

"35 40 45 50 55 0.0 0.5 10
v, deg N L PR 1

Figura 2.38. Angulo de inclinacion de nariz vs Factor de correccién de la nariz en el momento de

lanzamiento [35]

El valor de h,, es un parametro que asume el disefiador, por lo cual se tiene un valor

de 140 mm.

En la figura 2.39 se observa en el frente de la nariz un angulo de inclinacion de 37°
que se forma con respecto a la horizontal que forma h,, , esto se realizé tanto en la
parte superior de la nariz como en la parte inferior, con la diferencia que h,, es cero

en la base de la nariz.

as

Figura 2.39. Geometria de nariz
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En la figura 2.40 se muestra el disefio de la nariz

Figura 2.40. Disefio de nariz

Disefio de cabina

El ancho de la cabina es de 100 mm y la altura de 175 mm, siendo este el valor de
ds.

En la figura 2.41 se observa el disefio de la cabina con las dimensiones anteriormente

indicadas

Figura 2.41. Disefio de cabina
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2.2.5.3.Disefio de cola

En la figura 2.42 se muestra el disefio de la cola, el cual unird mediante un tubo de

fibra de carbono de 24 mm de diametroalacolaen T.

El soporte donde va ubicado el motor, debe estar a una altura en la cual la hélice no
choque con el tubo de unién.

Figura 2.42. Disefio de cola

2.29.1. Disefode colaen T

Para el disefio de la cola en T se toman en cuenta las dimensiones calculadas tanto en

el estabilizador horizontal y vertical, calculados en la seccién 2.2.4.3.

Estabilizador horizontal

Figura 2.43. Estabilizador horizontal
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Estabilizador vertical

Figura 2.44. Estabilizador vertical

Alerones

Para el dimensionamiento de los alerones de la cola en T, se toma en cuenta que el
valor de cuerda media, debe estar en un rango del 15 al 25 % de la de la cuerda media

de la proyeccion horizontal, y la envergadura sera el mismo valor de la proyeccion.

Tabla 2.26. Dimensiones generales del alerén de colaen T.

. %
% (porcentaje . e, .
Parametros ° (pc_) J (porcentaje |Especificacion| Unidad
estimado) .
de disefio)

Envergadura 100% 100% 59 cm

Cuerda 15 - 25 % 22% 3,7 cm

Superficie 5-10% 5% 49,18 cm2

En la figura 2.45 se muestran tanto los estabilizadores como los alerones de la cola
enT

Figura 2.45. Colaen T
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2.2.6. Sistema desmontable

En la figura 2.46 se observa que el ala del prototipo UAV se une mediante tubos a la
cabina, los cuales se sostienen con una placa de fibra de carbono.

Este sistema desmontable permite ensamblar y retirar las alas de manera facil.

Figura 246. Sistema desmontable del ala

En la figura 2.47 se muestra el sistema desmontable de la cola, la cual se sujetara en
un soporte colocado en el interior del fuselaje, con lo cual es posible ensamblar y retirar

la cola rapidamente.

Figura 2.47. Sistema desmontable de cola
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CAPITULO 11l

RESULTADOS Y DISCUSION
3.1.FUERZAS QUE ACTUAN EN UN AVION NO TRIPULADO

En el avion no tripulado basicamente las fuerzas que actdan son el peso (W), la

sustentacion (L), la resistencia (D) y la traccion (T), como se detalla en la figura 3.1.

Thrust, T
. = = —
Drag, D A\ Airspeed, V

= | ce

Weight, W

Figura 3.1. Fuerzas que actdan en un avién [25]
3.1.1. Sustentacion

Se entiende por sustentacion al resultado de la diferencia de presiones entre extradds
e intradds que producira una fuerza hacia arriba como se muestra en la figura 3.2, para
esto se encuentran varios factores involucrados como: el angulo de ataque, area y

forma del ala, velocidad del aire y densidad del aire. [7]

+——Cuerda~-c ————

P - » Presion negativa
/ en el extradds

Extradés
S

N
s ~ - »
5 5 - j
Intradés 772 e

\ Presién positva

-
i = .
en el intradés
" 5 \

Punto de estancamiento - s

'l

Figura 3.2. Representacion de diferencia de presiones [7]
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La sustentacion se expresa mediante la siguiente formula:
1
ng*p*vz*S*Cl Ec. [35]

L es la fuerza de sustentacién en Newtons
C, es el coeficiente de sustentacién

p es la densidad del aire en kg/m3

v es la velocidad en m/s

S es la superficie alar en m?
3.1.2. Peso del UAV
El peso se calcula mediante la siguiente formula:
W=m=xg Ec. [36]

Donde la masa del avion no tripulado por lo general es conocida y g es la gravedad

que es igual 2 9.8 m/Sz :

3.1.3. Traccion del motor

Esta fuerza se da por el accionamiento de un motor a pistén, motor eléctrico,

turbohélice, turbo fan, turbina pura, produciendo el avance del avion.
3.1.4. Resistencia al avance del UAV

La resistencia aerodindmica depende de la friccion del avion completo (ala, fuselaje y
estabilizadores) al entrar en contacto con las particulas del aire y se expresa mediante

la siguiente formula. [4]
D=%*p*v2*S*Cd Ec. [37]

Donde:
D es la fuerza de resistencia en Newtons

Cq4 es el coeficiente de resistencia
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p es la densidad del aire en kg/m3
v es la velocidad en m/s

S es la superficie alar en m?

3.2.CALCULO DE FUERZAS QUE ACTUAN EN EL UAV.
3.2.1. Calculo de fuerza de sustentacion

Para el calculo de fuerzas resultantes, se considera que el UAV vuela en condiciones
crucero, por lo cual se tiene un angulo de ataque (o) de cero grados, y un coeficiente
de sustentacion maximo (Cl) de 0,4217, ademas el centro de gravedad en el perfil esta
ubicado a 1/3 del valor de la cuerda. Estos valores se obtienen de la tabla 2.20 de la

seccion 2.2.2.2.

En la figura 3.3 se observan las fuerzas y el momento de origen aerodinamico sobre

un perfil.

Figura 3.3. Fuerzas y momento de origen aerodinamico sobre un perfil [4]
Para el célculo de sustentacion (L) se toma en cuenta la Ec [35] de la seccion 3.1.1.
1 2
Lzz*p*v *S*C

El valor de la densidad se toma de la tabla 2.14 que se encuentra en la seccion 2.2.1.2,
la velocidad y superficie alar se encuentra en la tabla 2.22 de la seccién 2.2.4.3.

2
L =2+0,95696 kg/m® = (15,8826 )  * 0,655732m? * 0,4217
L =333762N
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Se calcula una fuerza de sustentacion de 33,3762 N, siendo esta la fuerza necesaria

para que la aeronave se mantenga en el aire en condiciones de vuelo crucero.
3.2.2. Caélculo de fuerza de resistencia

Para el célculo de la resistencia se toma la Ec [37] de la seccion 3.1.4. Se considera
que el UAV vuela en condiciones crucero, por lo cual se tiene un angulo de ataque (a)

de cero grados, y un coeficiente de resistencia al avance del UAV (Cd) de 0,0.00668.

1
D:E*p*VZ*S*Cd

1 kg my 2
D =>+0,95696— « (15,8826 —) *0,655732m? « 0,00668
2 m S

D =0,5287 N

Se calcula una fuerza de resistencia al avance del UAV de 0,5287 N, siendo esta la
fuerza de ficcion del UAV al entrar en contacto con las particulas de aire.

3.2.3. Caélculo de peso del UAV (vehiculo aéreo no tripulado)

W =m * g
W = 3,7167 * 9.81 m/s?
W = 36,4608 N

3.2.4. Calculo de momento de cabeceo

Momento: Este valor depende de la fuerza de sustentacion y el punto en el que se
tomen los momentos. En la figura 3.4 se observa la sustentacion aplicada en un punto
(A) y un momento M; aplicado en direccion negativa que generalmente sucede en los

perfiles con curvatura positiva. [6]

71



Figura 3.4. Aplicacion de momento en perfil alar [6]

M=LxA Ec. [38]
M = 33,3762 N = (0,31/3)

M = 3,4489 N.m
3.3.FACTOR DE SEGURIDAD

Segun las regulaciones Federales de aviacion, el factor de seguridad aplicado para
cargas externas e inercia es 1,5 que permite evitar desastres en casos que se requiera

una fuerza superior al limite. [36]

3.4.PROPIEDADES DE LOS MATERIALES UTILIZADOS EN LA

FABRICACION DE LA ESTRUCTURA DEL UAV

3.4.1. Numero de capas

Andrés Jacome realiza un estudio de las propiedades mecanicas del fuselaje de los
Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) del Centro de Investigacién y Desarrollo de
la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) en el cual obtiene los siguientes resultados

para la fibra de carbono, siendo aceptable utilizar 3 capas.

Tabla 3.1 NUmero de capas para fuselaje

CONFIGURACIONES CARGA MAXIMA | pan ESFUERZO MAXIMO
(M) (MPa)

386,1

3020 |

385,6

SECCION

=

AR

LATERALES

4201

396,0

’
)
,
127,1 7.0
PISO 287,7 16,1
124,7 - 6,9 -

PARAMETROS DE ACEPTACION O RECHAZO (PAR)
Rojo = Resultado NO ACEPTABLE

Amarillo = Resultado MEDIANAMENTE ACEPTABLE
Werde = Resultado ACEPTABLE.

72



3.4.2. Propiedades de los materiales compuestos
Es necesario conocer las propiedades de las fibras de refuerzo, resina a utilizar y
refuerzos para conocer las propiedades de los materiales compuestos. En la tabla 3.2

se muestran las propiedades mecanicas de la fibra de carbono.

Tabla 3.2. Propiedades mecanicas de fibra de carbono

Fibra de carbono
Propiedad Valor Unidad Fuente

Médulo elastico en X| 231000 Mpa Anexo B
Modulo elastico en Y| 15000 Mpa Tabla 2.2 [15]
F?O"I::gr']e;t]e)fs 0.3 - Tabla 2.2 [15]
s;g:g:g;eg; 03 - Tabla 2.2 [15]
Sostenie 03 : Tabla 2.2 [15]

Densidad de masa 1790 kg/m"3 Anexo B

Limite elastico 228 Mpa Anexo B

3.4.3. Propiedades de la fibra de vidrio

En la tabla 3.3 se muestran las propiedades mecéanicas de la fibra de vidrio

Tabla 3.3. Propiedades mecanicas de fibra de vidrio

Fibra de vidrio
Propiedad Valor Unidad Fuente

Modulo elastico en X | 74000 Mpa Tabla 2.2 [15]
Médulo eldsticoenY | 74000 Mpa Tabla 2.2 [15]
If;:fgfgf;ﬁ 0,25 : Tabla 2.2 [15]
Efﬁfgfﬂtneﬁ 0.25 : Tabla 2.2 [15]
g:gfgfgf)‘:; 0.25 : Tabla 2.2 [15]
Densidad de masa 2600 kg/m"3 Tabla 2.3 [15]
Limite elastico 1215 Mpa Tabla 2.7 [19]
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3.4.4. Propiedades de la balsa

En la tabla 3.4 se muestran las propiedades mecanicas de la balsa

Tabla 3.4. Propiedades mecénicas de la balsa

Balsa
Propiedad Valor Unidad Fuente

MRS ;'ésuco M 4000 Mpa | Tabla2.8[20]
MRS f{'éS“CO 1 200 Mpa | Tabla2.8 [20]

Ej::;egrt]e;i 0,29 : Solidworks

g;::gf;‘fj; 0,29 : Solidworks

g;z:g:z:\e)((j; 0,29 - Solidworks
Densidad de masa 190 kg/m*3 Tabla2.9 [15]

Limite elastico 20 Mpa Solidworks

3.4.5. Propiedades de la resina epdxica

En la tabla 3.5 se muestran las propiedades mecéanicas de la resina epoxica

Tabla 3.5. Propiedades mecanicas de fibra de vidrio

Resina Epoxica

Propiedad Valor Unidad Fuente
Modulo elastico en X | 193053 Mpa Anexo C
Modulo elasticoenY | 193053 Mpa Anexo C

Coeﬁcieg:]e )?\e( Poisson 0.4 i Tabla 2.5 [15]
Coeﬁciez’;e 3; Poisson 0.4 i Tabla 2.5 [15]
Coeﬁcie(r;:]e )(2; Poisson 0.4 i Tabla 2.5 [15]
Densidad de masa 1110 kg/m"3 Anexo C
Limite elastico 12,2 Mpa Tabla 2.6 [18]
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Para el calculo de los materiales utilizados se toman las ecuaciones de la seccion
2.1.1.1yasi obtener las nuevas propiedades para los célculos de deformacion y analisis

estatico mediante elementos finitos.

En la tabla 3.6 se muestran los materiales utilizados para la laminacion del fuselaje y

el porcentaje de fraccion

Tabla 3.6. Materiales utilizados para el fuselaje

. Espesor en|Numero de| Cantidad % de
Fibras L
mm capas en mm fraccion
Carbono 0,35 3 1,05 60,12
Matriz Epoxica 0,15 39,88
Espesor total 1,2 100

En la tabla 3.7 se muestran los materiales utilizados para la laminacion del ala y

también se muestra el porcentaje de fraccion

Tabla 3.7. Materiales utilizados para el ala

. Espesoren ’ Cantidaden| % de
Fibras NUmero de capas .,
mm mm fraccion
Carbono 0,35 1 0,35 40,08
Vidrio 0,4 1 0,4 20,04
Matriz Epoxica 0,15 39,88
Espesor total 0,9 100

En la tabla 3.8 se muestran los materiales utilizados para la viga del ala, y el porcentaje

de fraccion

Tabla 3.8. Materiales utilizados para la viga del ala

Fibras Espesoren NUmero de capas Cantidaden ) %% de
mm mm fraccion
Balsa 5 1 5 25,05
Carbono 0,35 1 0,35 10,02
Balsa 5 1 5 25,05
Matriz Epdxica 0,15 39,88
Espesor total 10,5 100
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Ademas, se muestran los materiales utilizados para los tubos, y el porcentaje de

fraccion

Tabla 3.9. Materiales utilizados para el tubo de unién ala -fuselaje

. Espesor en|NUmero de| Cantidad % de
Fibras -
mm capas enmm fraccion
Carbono 0,35 4 1,4 60,12
Matriz Epdxica 0,15 39,88
Espesor total 1,55 100

De la seccion 2.1.1.1 se toma la Ec [16] y [17], para calcular las propiedades de los

materiales tales como el mddulo elastico, coeficiente de Poisson.
Vo +Ve=1 Ec. [16]

ET = VmEm + VfEf Ec. [17]

Moédulo de elasticidad para el material compuesto (Comportamiento elastico —

Carga longitudinal)
En la Ec [39] se muestra que el material esta formado por matrices y fibras.
Vm +3V, =1 Ec. [39]
Mediante la Ec [17] se determina el modulo de elasticidad para el material compuesto.
Er = ViuEp, + 3V.E, Ec. [40]
De la Ec [39], se despeja el volumen de la matriz para reemplazarlo en la Ec [40].
V, =1-3V.
Er = VynEp + 3V.E¢
Er = (1 — 3V)E,, + 3V.E,
Er = E,, — 3V.E,, + 3V.E,

Ey = Epx — 3Ve(Epx — Ecx) Ec. [41]
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Donde:

E.x €S el modulo de elasticidad de la matriz epdxica en direccion longitudinal
E.x es el modulo de elasticidad de la fibra de carbono en direccion longitudinal
V. es la fraccion de la fibra de carbono

Moddulo de elasticidad para el material compuesto (Comportamiento elastico —

Carga transversal)

Para determinar el modulo de elasticidad del material compuesto, se toma la Ec [19]

de la seccion 2.1.1.1, la cual nos muestra la deformacion del material compuesto (e.).
€y = €mVm + €.Ve

Para conocer las propiedades del nuevo material compuesto, modificamos la Ec [19]

de acuerdo al nimero de capas de la fibra.
€y = €mVm + 3(€:Ve) Ec. [42]

En la Ec [20], de la seccion 2.1.1.1, se tiene que el alargamiento o la deformacion

unitaria es igual a:

Se reemplaza la Ec [20] en la Ec [42].

= %Vm 4 3, 0Ve Ec. [43]

(e2
Ey Em Ec

Se divide ambos términos para el esfuerzo (o).

2 _Vm , 3+Vc
BT + . Ec. [44]
Finalmente, la ecuacion para el material compuesto es la siguiente.
EmyE EmyE
Ey =Yy = =Y Ec. [45]

VimEcy+3(VcEmy)  (1-3Ve)Ecy+3(VcEmy)
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Donde:
E..x €S el modulo de elasticidad de la matriz epdxica en direccion longitudinal.
E.x es el modulo de elasticidad de la fibra de carbono en direccion longitudinal.
V. es la fraccion de la fibra de carbono.
Densidad de masa del material compuesto (pr).
Pt = VinPm + 3Vepe Ec. [46]
En la siguiente ecuacion se muestra la densidad de masa total del material compuesto.
Pr = Pm — 3Ve(Pm — Pc) Ec. [47]
Donde:
pm €s la densidad de la masa de la matriz epdxica.
p. la densidad de la masa de la fibra de carbono.
V. es la fraccién de la fibra de carbono.
Coeficiente de Poisson (vr)
vt = Vinuym + 30 Ec. [48]
En la siguiente ecuacion se muestra el coeficiente de Poisson del material compuesto.
Ur =Vp — 3Ve (U — Ve) Ec. [49]
Donde:
Uy, €s el coeficiente de Poisson de la matriz epoxica.
v, es el coeficiente de Poisson de la fibra de carbono.

V7. es la fraccion de la fibra de carbono.
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Ademas, se obtienen las ecuaciones del material compuesto para las direcciones

Xy, yz,xz en base a la Ec [41].

UTxy = Ume - 3VC(Ume - chy) Ec. [50]
UTy, = Umy, — 3V, (Umyz - Ucyz) Ec. [51]
UTXZ = Umxz - 3VC (UmXZ - UCXZ) Ec. [52]

Limite de elasticidad del material compuesto (pr)
or = Vinom + 3V.o, Ec. [53]

En la siguiente ecuacién se muestra la densidad de masa total del material

compuesto.
or = oy — 3Ve(opy — 0¢) Ec. [54]
Donde:
o, €s el limite de elasticidad de la matriz epdxica
o. la densidad de la masa de la fibra de carbono
7. es la fraccion de la fibra de carbono
3.4.6. Propiedades de material compuesto para la cabina

En la tabla 3.10. se muestran las propiedades del material compuesto utilizado para la

laminacion de la estructura de la cabina.
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3.4.7.

En la tabla 3.11 se muestran las propiedades del material compuesto utilizado para la

Tabla 3.10. Propiedades de material compuesto para la cabina

Propiedades Fibra de Re,5|_na Material Unidad
carbono | Epoxica |compuesto
MOd“e'cr’] f('asuco 231000 | 193050 |261496,62| Mpa
MOd”ekr’] f{'asuco 15000 | 193050 |17141,551| Mpa
Coeficiente de
Poisson en XY 0.3 04 0,21964 i
Coeficiente de
Poissonen YZ 0.3 04 0,21964 i
Coeficiente de
Poisson en XZ 0.3 04 0,21964 i
Densidad 1570 1110 1939,656 kg/m"3
Limite elastico 228 12,2 401,41688 Mpa

Propiedades de material compuesto para el ala

laminacion de las alas.

Tabla 3.11. Propiedades de material compuesto del ala

. Fibra de Fibra de Resina Material
Propiedades L o
carbono vidrio Epoxica | compuesto
Madulo elastico en X 231000 74000 193050 (184402,7400
Modulo elastico en Y 15000 74000 193050 | 74468,4119
Coeficiente de Poisson 0.3 0,25 0.4 0,3299
en XY
Coeficiente de Poisson 0.3 0.25 0.4 0,3299
enYZ
Coeficiente de Poisson 0.3 0.25 0.4 0,3299
en XZ
Densidad 1570 2480 1110 1568,9160
Limite elastico 228 1215 12,2 339,7338

3.4.8. Propiedades de material compuesto de viga para el ala

En la tabla 3.12 se muestran las propiedades del material compuesto utilizado para la

fabricacion de la viga que soporta el peso del ala




Tabla 3.12. Propiedades de material compuesto de viga del ala

Propiedades e Balsa Re,s'f‘a Material Unidad
carbono Epoxica | compuesto

Modulo elastico en X 231000 4000 193050 | 102138,5400 Mpa

M@ddulo elastico en' Y 15000 200 193050 397,8127 Mpa
Coeficiente de Poisson 0.3 0,29 0.4 0,3349 i
en XY
Coeficiente de Poisson 0.3 0,29 0.4 0,3349 i
enYZ
Coeficiente de Poisson 0.3 0,29 0.4 0,3349 i
en XZ
Densidad (Kg/m3) 1570 190 1110 695,1720 kg/m3
Limite elastico (Mpa) 228 20 12,2 35,7771 Mpa

3.4.9. Propiedades de material compuesto para tubos

En la tabla 3.13 se muestran las propiedades del material compuesto utilizado para la

fabricacién de los tubos

Tabla 3.13. Propiedades de material compuesto de tubos

. Fibra de Resina Material .
Propiedades " Unidad
carbono Epbxica |compuesto

Modulo elstico en| 51500 | 193050 |284312,16| Mpa

X
ML $é5tico M 15000 | 193050 | 5103732 | Mpa
oS | on | aa | omm |
g;::gfg:\eg; 0,3 0,4 0,27976 .
s | o0 | ox Jomm |
Densidad 1570 1110 | 1663,104 | kg/m3
Limite elastico 228 12,2 141,93896 Mpa

81



3.5.CALCULOS ESTRUCTURALES

Se obtiene la masa total de la cabina con los valores de la tabla 2.12 en donde se indica

el peso estimado del UAV (vehiculo aéreo tripulado).

Mcapina = Mfyselaje + Mpyotor + Mpateria + Mcarga util
Meapina = 530,88 + 379,2 + 985,92 + 632

Meabina = 2528 gramos
Para el calculo del peso de la cabina se utiliza la Ec [35] de la seccion 3.1.2.

Weabina = Meabina * gravedad
Weabina = 2,528 % 9,81
Weabina = 24,7997 N

Ademas, se obtiene el peso del ala con los valores de la tabla 2.12 en donde se indica
el peso estimado del UAV.

Myja = Myja T Mgeryos
m,;, = 758,4 + 140

m,;, = 898,4 gramos
Para el calculo del peso del ala se utiliza la Ec [35] de la seccién 3.12.

W,1a = my, * gravedad
Waa = 0,8984 % 9,81
W,a = 88133 N

Para el analisis de la viga se calcula la fuerza de sustentacion y resistencia maxima
cuando el UAV (vehiculo aéreo no tripulado) va a despegar, debido a que el ala estara

sometida a la mayor cantidad esfuerzos en ese momento.
Calculo de fuerza de sustentacion maxima

Para el calculo de la fuerza sustentacion maxima se toma el valor del coeficiente de

sustentacion maximo (Cl,,.x = 1,3465) que se encuentra en la tabla 2.20.

Limax = 3 * P * V2 S % Cliay
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Donde:

L max €S la fuerza de sustentacion maxima en Newtons

Cl,ax €s el coeficiente de sustentacion maximo.

kg
m3

p es la densidad del aire en
v es la velocidad de despegue en ?

S es la superficie del ala en m?

El valor de la densidad se toma de la tabla 2.14 que se encuentra en la seccion 2.2.1.2,

la velocidad de despegue es igual a 11,1486 ? y superficie alar se encuentra en la tabla

2.22 de la seccién 2.2.4.

Lmax=§*p*V2*S*Clmax

1 kg my 2
Limax = 5 * 095696 — « (11,1486 ?) % 6,6557 * 1,3465

Lyax = 52,5099 N
Calculo de fuerza de resistencia maxima

Para el célculo de fuerza resistencia méaxima se toma el valor del coeficiente de

sustentacion maximo (Cd,.x = 0,0992) que se encuentra en la tabla 2.20.

Dmax=5*p*V2*S*Cdmax

Donde:
Dax €s la fuerza de resistencia maxima en Newtons

Cd,,ax €s el coeficiente de resistencia maximo

1 kg my 2 5
Dmax = 5 * 0,95696 — « (11,1486?) % 0,655732m? * 0,0992

Dppax =3,8685 N

En la tabla 3.14 se muestran los valores de las fuerzas que actGan en la aeronave, a las
cuales se multiplica por el factor de seguridad (FS) de 1,5 que es el valor recomendado

por las Regulaciones Federales de Aviacion (FAR).
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Tabla 3.14. Fuerzas que actian en la aeronave
Weabina = 24,7997 N * FS = 37,1995 N
W,, =88133N+xFS=13,22N
Lmax = 52,5099 N*FS = 78,7641 N
Dinax =3,8685 N*FS=5,8023 N

Con las fuerzas obtenidas anteriormente se procede al anélisis de la viga del ala
Anélisis de viga del ala

En la figura 3.5, se representa la viga del ala, en la cual se muestra W, pina que es el
peso de la cabina con un valor de 18,599 N, ya que la fuerza se distribuye para el ala,
ademas se observa Wy, = 6,61 N ,que es la mitad de peso del ala, ya que el ala se
divide en dos partes, también se considera la fuerza de sustentacion la cual esta
distribuida sobre la viga con un valor de L, = 39,382 N, y finalmente se muestra

Dnax = 2,9012N que es la fuerza de resistencia aplicada en la viga del ala.

W g1 =6,61N

Dpay =2,9012N Ly =39,382N

Figura 3.5. Representacién de cargas aplicadas en la viga del ala

En la figura 3.6 se representa el diagrama de cuerpo libre en el plano (x-y) en el cual
se muestran las cargas aplicadas para el analisis de la viga, la fuerza de sustentacion

maxima (L,a,) Y €l peso del ala (W,;,) se consideran como carga distribuida.

Lmax
qL = T Ec. [55]

Donde:

qy, es la carga distribuida de sustentacion en E
1 es la longitud de la viga en metros
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39382N
=T 07m

= 36,8056 N
qL = ’ m

Célculo de carga distribuida en el ala

_ Lmax
Jala = 1
Donde:
Jala €S la carga distribuida del ala en %
_ 661N
qua - 1,07 m

N
Jala = 6,17765

Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Y)

Weabina =18,599 N qala =6,1776 N/m

qr =36,8056 N/m

I i o xim)
0 0.152 1.07

Figura 3.6. Diagrama de cuerpo libre de la viga en el plano X-Y

Como primer paso se transforma la carga distribuida en carga puntual y se calcula la

fuerza de reaccion en el punto Ay C.
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Weabing =18,599 N
cabina Wala =6,61 N

| |

Liax = 39,382 N

Figura 3.7. Diagrama de cuerpo libre en el plano X-Y.
Z Fy=0
—Weabina + Ray + Rey = Waja + Linax = 0
—18,599 + Rpy + Rey — 6,61 + 39,382 =0
RAy + Rcy = —14,173 N

ZMA=0

Ry (0,152) + Lpyax(0,535) — W,1,(0,535) = 0
R¢y(0,152) + 39,382(0,535) — 6,61(0,535) = 0
Rcy =-115,3488 N
Se obtiene el valor de la fuerza de reaccion R,
Ray + Ry = —14,173 N
Ray = 101,1758 N

Para el diagrama de esfuerzos y momentos, se analiza la viga mediante el método de

secciones
Weabina =18,599 N

6,1776 (x)

Rey 36,8056 (x)

Y : x/2 |
I X |
. I

Figura 3.8. Método de secciones aplicado a la viga del ala
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ZFyzO

_Wcabina + RAy - RCy + 36,8056(X) - 6,1776(X) - FD =0
-18,599 + 101,1758 — 115,3488 + 36,8056(x) — 6,1776(x) —Fp =0
Fp = 30,628(x) — 32,772

- Parax = 0,152 Fp = 30,628(0,152) — 32,772
Fp = —28,12N
- Parax = 1,07 Fp = 30,628(1,07) — 32,772
Fp =0N

ZMD=O

X X
Weabina (X) — Ray(x) + Ry (x — 0,152) — 36,8056(x) (5) +6,1776(x) (E)
+ MD = O
Mp = 30,628(x) (g) —32,772(x) + 17,53

1,07
2
Mp = 0N.m

- Parax = 1,07 Mp = 30,628(x)< ) —32,772(1,07) + 17,53

0,152
— Parax = 0,152 Mp = 30,628(0,152) (T) —32,772(0,152) + 17,53

Mp = 12,91 N.m

En la figura 3.9 se representa el diagrama de esfuerzos

VI[N]
T 87,23
82,58
0,00 (x,0) 0,00
A c B
-28,12
0Om 1,07 m

Figura 3.9. Diagrama de esfuerzos de la viga
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En la figura 3.10. se representa el diagrama de momentos de la viga del ala

12,91

0,00 /A C B

l 0,00

(+) M [N.m] Figura 3.10 Diagrama de momentos

En la figura 3.11 se representa la carga distribuida que genera la resistencia del aire,

y se calcula mediante la siguiente ecuacion:

Dmax
dp = 1
ap = 2,9012 757
=2,7114 N
dp = 4, m

Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Z)

qp =2,7114 N/m

Figura 3.11 Diagrama de viga plano x-z

Se transforma la carga distribuida a carga puntual y se calcula la fuerza de reaccién en
AyenC.
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Dppax = 2,9012 N

RAZ RCZ

. i H» z(m)
0.152 0.535 1.07

Moo

Figura 3.12 Carpa puntual aplicada en el plano x-z

ZFy=O

Raz + Rcz = Diax
RAZ + RCZ = 2,9012 N

ZMA:O

Rcz(0,152) — Dy04(0,535) = 0
Rcz = 10,2115 N
Se encuentra el valor de R,y
Raz + 10,2115 = 2,9012 N
Raz =—=7,31N
Para el diagrama de esfuerzos y momentos, se analiza la viga mediante el método de

secciones

2,7114 (x)

Figura 3.13. Método de secciones aplicado a la viga del ala

ZFy=O

—Rpz 4+ Reg — 2,7114(x) — Fg = 0
Fp = 2,9015 — 2,7114(x)
- Parax = 0,152 Fp = 2,9015 — 2,7114(0,152)
Fg = 2,49 N
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- Parax = 1,07 Fp = 2,9012 — 2,7114(1,07)
FE == 0 N

ZME:O

Ry, (X) — Reg(x — 0,152) + 2,7114(x) (;) + Mg =0

Mg = —2,7114(x) (g) —731(x) + 10,2115(x — 0,152)
— Parax=20
0
Mg = —2,7114(0) (E) —7,31(0) + 10,2115(0 — 0,152)

ME = O
— Parax =0,152
0,152

My = —2,7114(x) ( ) —7,31(0,152) + 10,2115(0,152 — 0,152)

Mg = 1.14N.m

En la figura 3.14 se representa el diagrama de esfuerzos
VIN] 4

A C B o0
Om 1,07 m

7,31 772

Figura 3.14 Diagrama de esfuerzos de la viga

En la figura 3.15 se muestra en diagrama de momentos de la viga del ala debido a

fuerza de resistencia

A 0,00 C 500 B

() M [N.m]
Figura 3.15. Diagrama de momentos en el ala
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Los esfuerzos de flexion en dos planos (XY; XZ) se representan mediante la Ec [3.23]

de Shigley.

Ec.[56]

Donde:

oy €s el esfuerzo en flexién

M es el momento flexionante en el plano xy

y es la distancia desde el eje neutro x

Iz es el segundo momento de area alrededor del eje z
M,, es el momento flexionante en el plano xz

z es la distancia desde el eje neutro y

Iy es el seqgundo momento de area alrededor del eje y

Se determina la inercia en los ejes X, Y, para esto se conocen las dimensiones a =
10 mm,b =23 mmyc= 10 mm de la viga

a

C

Figura 3.16. Vigaen C

Se plantean dos espesores para la viga, t=4y6 mm que son los materiales

disponibles en el area de estructuras del centro de investigacion.
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Calculo de centroides y momentos de inercia con respecto al eje Ixx , Iyy parat =

4 mm.
10 mm-
I : i
| 4 mm-
' {
4 mm |
23 mm (x,|7) centroides
l
1
A2
o |
[ |
I: i Al 4 mm-
! L _,
10 mm-

Figura 3.17 Areas de viga en C para t=4mm

En latabla 3.15 se muestra el &rea de cada elemento, y; que es el centroide con respecto
al eje Y, M; que es el momento estatico, ademas se observa el radio de inercia que se
representa por la formula (I = yZ * A;) y el momento de inercia para una figura
rectangular (Icgx), con esto se calcula el momento de inercia con respecto al eje X-X

y el centroide del perfil en C con respecto al eje Y.

Tabla 3.15. Datos para obtener centroide y momento de inercia I,

" . Mi=yi*Ai | yi"2*Ai Icgxx
Elemento | Area (mm2) | yi(mm) (mnm3) (M) (M)
1 24 2 48 32 32
2 92 11,5 1058 12167 4055,67
3 24 2 48 96 32
Total 140 1154 12295 4119,67

Momento de inercia con respecto al eje X-X

Ixx = Ichx + yiz * Aj Ec. [57]
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Donde:
Ixx es el momento de inercia respecto al eje X-X
I.gxx €S la inercia de un rectangulo con respecto al eje X
(I =y? = A;) es el radio de inercia
Iyx = 4119,67 + 22,783
Iyx = 26902,67mm*

Calculo de centroide con respecto al eje Y

L yixA;

y= A Ec. [58]
_ 1610
Y =140

y=11,5mm

En latabla 3.16 se muestra el &rea de cada elemento, xi que es el centroide con respecto
al eje X, M; es el momento estatico, ademas se observa el radio de inercia que se
representa por la formula (I = x? = A;) y el momento de inercia para una figura
rectangular (I.4,y), con esto se calcula el momento de inercia con respecto al eje Y-Y
y el centroide del perfil en C con respecto al eje X.

Tabla 3.16. Datos para obtener centroide y momento de inercia Iyy

. Area i (mm) Mi=xi*Ai | xi*2*Ai lcgyy
(mn2) (mn3) (mnm™4) (mn™4)
1 24 7 168 1176 72
2 92 2 184 368 122,67
3 24 I 168 1176 72
Total 140 520 2720 266,67

Momento de inercia con respecto al eje Y-Y
Iyy = legyy + X7 * A
Iyy = 266,67 + 2720
Iyy = 2986,67 mm*

Donde:

Iyy es el momento de inercia respecto al eje Y-Y

I es la inercia de un rectangulo con respecto al eje

cgyy
(I = x? * A;) es el radio de inercia
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Calculo de centroide con respecto al eje X

2 Xj * A
XA
520

~ 140

X = 3,7143 mm

X

il

Calculo de centroides y momentos de inercia con respecto al eje Ixx , Iyy parat =
6 mm.
Inicialmente se divide la viga en C en areas rectangulares (A,, A,, A3) para facilitar el

calculo de los centroides.
10 mm:

6 mm-

>
w

23 mm:

I'(x] ¥) centroides

LAl 6 mm-

10 mm-
Figura 3.0.18. Areas de viga en C

Tabla 3.17. Datos para obtener centroide y momento de inercia Iyx

Mi =yi*Ai | yir2*Ai lcgxx

Elemento | Area (mm2) | yi(mm) mm3) | (mma) | ()

1 24 3 72 216 72

2 138 11,5 1587 18250,5 6083,5

3 24 20 480 9600 72
Total 186 2139 28066,5 6227,5
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Momento de inercia respecto al eje X-X

Ixx = Ichx + Yiz * Ay

lyx = 6227,5 + 28066,5
IXX = 34294 mm4

Calculo de centroide respecto al eje Y

__ NyixA;
YTTIA
_ 2139
Y =186
y=11,5mm
Tabla 3.18. Datos para obtener centroide y momento de inercia Iyy
Area . Mi=xi*Ai | xi*2*Ai Icgyy
Elemento Xi (mm
(mm"2) (mm) (mm"3) (mm4) (mm4)
1 24 8 192 1536 32
2 138 3 414 1242 414
3 24 8 192 1536 32
Total 186 798 4314 478
Momento de inercia respecto al eje Y-Y
lyy = Icgyy + Xi2 * A
Iyy = 478 + 4314
IYY = 4792 mm4
Calculo de centroide con respecto al eje
_ XXy * A
X =
XA
_ 798
*~ 186
X = 4,2903 mm
Analisis paravigacont = 4 mm
M, * M, * z
Oy = —— y+ Y Ec.[59]

v/ ly
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Para un mejor entendimiento de la formula, se reemplazan los términos utilizados en
los célculos anteriores
Myy *y 4 Myz * X

G =
* Ixx Iyy
_ _(-1291N.m)+ (0,0115m) (1,14N.m)(37143 » 1073 m)
Ox = 2.6903 * 10-8m* 2.9867 * 10-° m*

ox = 6,9362 MPa

Calculo de esfuerzo transversal

_VQ

Ty = Ec.[60]
Donde:

Ty €S el esfuerzo cortante transversal

V es el esfuerzo cortante en el plano X-Y

Q es el momento en primer orden

I es el momento de inercia en el eje Y

Q=) Asy

Q = (46 *5,75) + (24 x 9,5)
Q = 492.5 mm3
Q = 492.5 % 10~7 m?3

b es el espesor de la viga

_ 87,23N#4,925%107m?
Ty T 29867 109 m* * 4 10-3m

Tyxy = 3,596 Mpa

Célculo de esfuerzo de von Mises

o' = /GXZ + 314y?

o' =/(6,9362)% + 3(3,596)2
o' = 9,3223 Mpa

Factor de seguridad

El material compuesto tiene un esfuerzo a la fluencia de 35,7711 Mpa.

n=-— Ec.[61]



Donde:
n es el factor de seguridad
Sy es el esfuerzo a fluencia del material

o’ es el esfuerzo de von Mises

35,7711
T 93223
n = 3,84

n

Anélisis para viga con t = 6 mm.

_MXY*}_’+MXZ*>_<
Ixx Iyy

Oy =

(1291 N.m)(0,0115m) (1,14 N.m)(0,0043 m)
3.4294 « 10~8m* 4,793 * 109 m*

oy, = 5,3519 MPa

Ox =

Calculo de esfuerzo transversal

_

Txy =

A ()
Q=) Asy
Q = (69 * 5,75) + (24 * 8,5)

Q = 600,75 mm?3
Q = 6,0075 x 10~7 m?

(87,23 N)(6,0075  10~"m?)
= (4,793 * 102 m#) (6 * 10-3m)

Tyy = 1,8222 Mpa

Célculo de esfuerzo de von Mises

o' = /GXZ + 314y?

o' =/(5,3519)2 + 3(1,8222)2
o' = 6,213 Mpa
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Factor de seguridad
El material compuesto tiene un esfuerzo a la fluencia de 35,7711 Mpa.

S

-

o
35,7711 Mpa
"= 76,213 Mpa

n=>5,76
Se elije la viga con un espesor de 6mm, ya que tiene un factor de seguridad de 5,76 y

soportaria las fuerzas maximas de sustentacion y arrastre sin ningun inconveniente.

Analisis de tubo de unién cabina ala

En la figura 3.19 se observa la union del ala a la cabina mediante dos tubos

N

Figura 3.19. Union de ala a la cabina

En la figura 3.20, se representan las fuerzas que acttan en el tubo, conociéndose la

Weabina que es el peso de la cabina distribuida en el tubo, ademéas se conocen las

fuerzas que reaccionan en el tubo Fz; Y Fgy.
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Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Y)

Wcabina

\\\\\\\\\\\\\\\\
----------

Rpy 0,152 m

Fryp =115,3488 N Frp =115,3488 N

| 0,404 m l

Fg, =101,1758 N Fre =101,1758 N

Figura 3.20. Fuerzas que actlian en el tubo

Se calcula la fuerza de reaccion en el punto Ay B.

ZMA=0

Fr2(0,152) — Weabina(0,1) + Rpy(0,1) + Fr1(0,1) — Fr2(0,252) = 0
Rgy = 32,772 N

ZFy=O

—2(Weabina) — 2(Fgrz) + 2(Fgr1) + Ray + Rpy
Ray = 32,772 N
En la figura 3.21 se representa el diagrama de cuerpo libre en el plano (X-Y) en el cual
se muestran las cargas aplicadas para el analisis del tubo, y se calcula por el método
de secciones los esfuerzos y los momentos en el tramo B-D del tubo ya que las fuerzas

actuantes son simétricas.
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Weoabing =9,2995 N

Mg
X | E
@ Rpy l ' l
Fri =101,1758 N Fg
Figura 3.21. Método de secciones aplicado al tubo.
Y
L,X Z ME — 0
Wcabina(x) - RBy(X) — Fr1 (x) + Mg =0
Mg = 124,6483(x)
— Parax=0 Mg = 124,6483(x)
ME == O
— Parax = 0,152 Mg = 124,6483(0,152)
Mg = 18,9465 N.m
En la figura 3.22 se representa el diagrama de esfuerzos
VIN] o
115,348 N [B 115,3488 N
_> X
Om 0,152 m
Figura 3.22. Diagrama de esfuerzos en el tubo
En la figura 3.23 se representa el diagrama de momentos de del tubo
om 0,152 m
B D ON.m
18,9465 N.m

(+) M [I\;.'m]

Figura 3.23. Diagrama de momentos
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Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-2)

En la figura 3.24 se representan las fuerzas que actdan en el plano X-Z en donde Fgs

y Fr4 son las fuerzas de reaccion que soporta el tubo.

‘ . 01m 0,152m
I 1 1
X

t 0,404

Figura 3.24. Diagrama de cuerpo libre plano (X-Z)

ZMA:O

—Fg4(0,152) + Rpz(0,1)—Fr3(0,1) + Fr4(0,252) =0
RBZ == —2,9015 n

(2)Fra — (2)Fgz + Raz + Rpz = 0
Ruz = —2,9015 N

En la figura 3.25 se representa el diagrama de cuerpo libre en el plano (X-Z) en el
tramo B-D, mostrandose la carga de resistencia aplicada a lo largo del tubo para el

analisis. La fuerza de resistencia (Dy,p,) Se considera como carga distribuida.

e ¢ y
‘>E

, 0,202 m .

z I 1

Figura 3.25. Método de secciones aplicado en el tubo
X

Z ME == 0
—Rpz(x) —Frz(x) =0
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Mg = —10,2115(%)

— Parax=0 Mg = —10,2115(0)
Mg =0
— Parax = 0,152 Mg = —10,2115(0,152)
Mg = 1,5521

En la figura 3.26 se representa el diagrama de esfuerzos.

VIN]
A
B D
-10,2115 N.m
Om ; . 0,152 m
Figura 3.26. Diagrama de esfuerzos en el tubo.

En la figura 3.27 se muestra en diagrama de momentos de la viga del ala debido a

fuerza de resistencia.

1,5521 N.m
B D
10 m 1,07 m
Figura 3.27. Diagrama de momentos en el ala
M [N.m]

Se requiere un tubo de 13 mm de didmetro externo y el diametro interno depende del

namero de capas de fibra de carbono que se utilicen para su fabricacion.

Se determina la inercia para la seccion circular, teniendo en cuenta dos espesores para
el tubo.
t; = 1,2 mm , una capa de fibra de carbono

t, = 1,6mm, dos capas de fibra de carbono

El esfuerzo de una seccion circular se calcula mediante la Ec [3-38] de Shigley.

1
= rd
M (MyF M) (7)
Om =7 mt(de* — di*)
64

Ec.[62]
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Donde:

o, €s el esfuerzo en flexion maximo de una seccién transversal circular.
Mz es el momento flexionante en el plano XY

My es el momento flexionante en el plano XZ

de es el diametro exterior del tubo.

di es el diametro interior del tubo.
Analisis para tubo con t; = 1,2 mm. (3 capas)

[= n(de* — di%)
64
[ = n(13* - 10,6%)
64
[ =782,2678 mm*

1=7,8227 « 10710 m*

Se calcula el esfuerzo maximo
1
((-1,5521)% + (18,9462)?)2 (O%ﬁ)
B 7,8227 % 10~10
0, =156,897 Mpa

Om

Calculo de esfuerzo transversal

VQ
Txy = E

Q= A%7
M*Te? T *T1;2 4r, 4
0o () (8
2 2 3n  3m

0 (11 *(6,5%1073)2 1 (5,3 10‘3)2> <4(6,5 *x1073 —5,3 % 10‘3)>
= —_ *
2 2 3m

Q = 1,1306 * 10~8m?

(1153488 N)(1,1306 * 10~°m?)
v = (3,8410  10-1° m%)(5 * 10~*m)

Tyy = 6,79 Mpa
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Calculo de esfuerzo de von Mises

o' = /GXZ + 314y”

o' = /(156,897 Mpa)? + 3(6,79 Mpa)?
o' = 157,3371 Mpa

Factor de seguridad

La fibra de carbono tiene un esfuerzo a la fluencia de 228 Mpa.
n= -
(0]
228 Mpa
~ 157,3371

n=1,45

n

Anélisis para tubo con t, = 1,6 mm. (4 capas)

= n(de* — di%)
64
| _m(13* —9,8%
64
[ = 949,21 mm*
[ =9,4922 % 10710 m*

Se calcula el esfuerzo maximo:

1
((-15521)% + (18,9462)%)2 (
Om = 9,4922 * 10-10 m*
Gm =130,173 Mpa

°5)

Calculo de esfuerzo transversal

vQ
Ty = =

¥ Ib
Q=) A+y

M*Te2 T *T1;2 4r,  4r;
0= () (-
2 2 3m  3m
0 (11 % (6,5%1073)2 1 * (5,9 x 10‘3)2> <4(6,5 x1073 — 4,9 % 10‘3)>
= _ k
2 2 3m

Q =3,1861 % 10 °m®
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_ (1153488 N)(3,1861 * 10-*m?)
Y = (9,4922 * 10-10 m#) (5 * 10~*m)

Txy = 7,7435 Mp

Calculo de esfuerzo de von Mises

o' = /GXZ + 314y ?

o’ = /(130,173 Mpa)? + 3(7,7435 Mpa)?
o’ = 130,8621 Mpa

Factor de seguridad

La fibra de carbono tiene un esfuerzo a la fluencia de 228 Mpa.

n==
(0}
228 Mpa
~ 130,8621
n =174

Se elije el tubo de 13 mm con espesor de 1,6 mm y un factor de disefio de 1,74, el

n

cual soporta las fuerzas y esfuerzos a los que esta sometido el tubo.
3.6.ANALISIS ESTRUCTURAL MEDIANTE ELEMENTOS FINITOS

El analisis de elementos finitos se realiza con el fin de conocer si los materiales
compuestos resisten a las cargas estaticas generadas por el peso de la estructura del
fuselaje, ala y la cola, ademas se efectla un analisis aerodindmico que indica el
comportamiento de las presiones que se ejercen en el UAV y también se visualiza el

comportamiento del UAV en velocidad crucero.

3.6.1. Anadlisis de viga principal del ala

En la figura 3.28 se muestra la estructura del ala, en donde se visualiza la viga para el

analisis estatico.
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Figura 3.28. Viga del ala

3.6.1.1.Especificacion de material

Para el analisis de la viga, se tiene como primer paso especificar las propiedades del
material utilizado, como el médulo de elasticidad en X, el médulo de elasticidad en Y,
el coeficiente de Poisson en XY, YZ, XZ, densidad de la masa y limite elastico, como

se muestra en la figura 3.29.

> @ SobdWorks DIN Materials Propiedades Tablasycurvas Aparienca Rayado Personslizado Datos de sph * |*
> (i) sondworks materials Propledades de matenial

P No se pueden editar los materiales en ks bibliotecs predeterminada. Para edtar un
2 sty bint materio cépiio primeo 8 Una bOMGleca pesonakzads

v (IR Materiates personaszades

™ +  Geometria e referencis
> [iD) materiaies de uav ipo de modelo: | Ortotrépico eldstico lineal

> [ mon de aeno Unidades: S1- N/men® 2 (MPy) o
DY o Thblon = de Categaria viga de als
v deala
@ Nombre: Material compuesto paca el als
$= Material compursto paara e ala 5 ’
= eeno de 1allos [rension de von Mises max, v
> [[ cabina cois Reseripions Material compuesto paca el ala
> [ oo Qrigen:
=

Sostenddilidaa: | No definido Selecciony...
> [ Andlisis Estitico

> [ Materiai e cots

Valor
10213854
13978127

0338
{03349
{03349

Magaclicagus  Para acceder a m3s matesiales

<on ¢l portal web de materisles de Aprir... [Aplicar |  Gemar | Guardse Contiy Ayuds
SOUDWORXS

Figura 3.29. Propiedades mecanicas de material

Para la geometria de referencia, se especifica la direccion de las coordenadas en la
viga a ser analizada.
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coordenadas]

idio de movimiento 1 | & Analisis estafico viga del ala | \¢ Analisis estatico2 |
Figura 3.30. Especificacion de coordenadas

3.6.1.2.Sujeciones y cargas externas

A continuacién, se colocan los empotramientos y las cargas que actGan en el ala.

Figura 3.31. Empotramiento y cargas que actGan en el ala
3.6.1.3. Mallado

Se crea el mallado, como se observa en la figura 3.32, el cual es un mallado estandar.
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Malla G

v X
Densidad de malla ~
Malla gruesa Fino
Restablecer
Pardmetros de mallado S

(®) Malla estandar
D Malla basada en curvatura

Malla basada en curvatura de
O

combinado
B mim e
A | 5.000mm =
T NNENE NS EREEFT T
2| 0.250mm =
[ TN NN NN EEFT T

Figura 3.32. Mallado para simulacion

Los parametros a calcular en el analisis son: Tension de von Mises, desplazamiento

maximo de la viga el factor de disefio.
3.6.1.4.Resultados obtenidos

En la figura 3.33 se muestra la tension de von Mises con un valor maximo de 6,533 *
10° Pa , el cual indica que el material no se va a fracturar ya que se tiene un valor de
limite elastico de 3,578 107 Pa.

4ga de ah
$hsks est4tico viga del
lisis e8tico tens6n nods| Tension est

von Mises (N/m2)
65336406
l 5.909406
| 5.4840406

. 4.900e+06

. 43560406

. 38116406
[ sasreos
L 2.723e+06

L 2.178¢406

L 1.6)4e406

1.0%06+06
5.4526405
9139402

— Limite elistico: 3578e+07

Figura 3.33. Tension de von Mises
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En la figura 3.34 se muestra el desplazamiento estatico de la viga, con un valor maximo

de deformacion, de 1,14 mm.

1.0218400
L 9.286e.01
- 8.358e.01
. 7.429.01
. 6.:500e.01

5.572¢.01
L 4643601
L 3714001
L 2.786e-01

1.857¢-01

9286002
1.0000-30

Figura 3.34. Desplazamiento maximo de la viga

Para la viga, se tiene un factor de disefio minimo de 5,5 siendo este valor similar al
calculado anteriormente y ademas se encuentra por encima del factor de seguridad

requerido para aviacién que es 1,5.

Nombre del modeloiga de aly
Nombre de estudiosandlisis estitico viga del ala(-Pred eteminado-)
Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de seguridad1
Criterio: Tensionesvon Mises max.

Distribucion de factor de seguridad: FOS min = 5.5

{5T5e09]
1.000e+01
9.623e+00
9.246e+00
. 8.869¢+00
. 8.492¢+00
. 8.115e+00
Hf 7.738e+00
. 7.361e+00
. 6.984e+00
. 6.607e+00
. 6.230e+00

l 5.853¢+00
5.476e+00

Figura 3.35. Factor de disefio

3.6.2. Anadlisis de unién cabina — ala.

El andlisis se realiza para conocer si el tubo que une la cabina con el ala soporta el

peso de la estructura.

En la figura 3.36 se muestra el tubo que soportara el peso del ala.
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Figura 3.36. Tubo de unién cabina — ala

3.6.2.1.Especificacion de material

Para el analisis de la union cabina — ala, se tiene como primer paso especificar las
propiedades del material compuesto utilizado, como el mddulo de elasticidad en X, el
maodulo de elasticidad en Y, el coeficiente de Poisson en XY, YZ, XZ, densidad de la

masa y limite eléstico, como se muestra en la figura 3.37.

Propiedades Tablasy curvas Apariencia Rayado Personalizado Datos de apli * | *

Propiedades de material
Mo se pueden editar los materiales en Ia biblioteca predeterminada. Para editar un
material, cdpielo primero a una biblioteca personalizada.

Tipo de modelo: | Isotropico elastico lineal ~
Unidades: Sl - N/mm# 2 [MPa) hd
Categoria: | union cabina - ala |
Nombre: [ cabina - ala |

Criterio de fallos

. Tensidn de von Mises max,
predeterminadao:

Descripcidn: | Cabina - ala |

Origen: | |
Sostenibilidad: | No definido seleccionar..
Propiedad Valor Unidad »
Madulo elastico 28431216 M/mm*
Coeficiente de Poisson 0.2797 N/D
Madulo cortante M/mm*
Densidad de masa 1663.1 kg/m*:
Limite de traccion N/mm*
Limite de compresion M/mm*
Limite elastico 141,93894 ﬂ M/mm*
Coeficiente de expansion térmica /K W
£ >

LCerrar Guardar Config... Ayuda

Figura 3.37. Propiedades mecanicas de compuesto
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3.6.2.2.Sujeciones y cargas externas

A continuacion, se colocan los empotramientos y las cargas que acttan en el tubo.

Figura 3.38 Empotramiento y cargas que acttan en el tubo
3.6.2.3. Mallado

Se crea el mallado, como se observa en la figura 3.39 y ademas se selecciona la
opcion de malla basada en curvatura de combinado.

G EIR[&[@]n]

Malla @
v X
. ~
Densidad de malla Lo

Malla gruesa .
g Fino

Restablecer

Parametros de mallado A
() Malla estandar
O Malla basada en curvatura

® Malla basada en curvatura de
combinado

G mm v
4 | 2.000mm vlE
[ TFTEEEENEENENEERREE]
JA | 0.200mm e
JE “E
[ TFTEEEENEENENEERREE]
all |15 e
[ TTNNNEENENNRENEREECTT T v

Figura 3.39. Pardmetros de mallado para simulacién
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En la figura 3.40 se muestra el mallado del tubo union cabina — ala.

Nombre del modelo:Ens samhu
Nombre de xaoan estitico 1(Predeterminado)
Tipo de malla: Malla Gida

y 75
VAN L X7
,mm’ r},'ﬁ K
- ’AQAYb ‘/57 2
G ‘} .
’“.‘1%%»!

Figura 3.40. Mallado de tubo

Los parametros a calcular en el analisis del tubo que une la cabina con el ala son:

tension de von Mises, desplazamiento maximo de la viga y factor de disefio.

3.6.2.4. Resultados obtenidos

En la figura 3.41 se muestra la tension de von Mises con un valor maximo de 8,266 *
107 Pa , ademas se observa que gran parte de la concentracion de esfuerzos se da en

la unién del tubo con la cabina.

Nombre del modelo:E nsamblaje1

Nombre de estudic:Andlis u stitico 1(Predeterminade,)
Tipo de resul thu estitico tension nodal Tensiones 1
Escala de deformacidn:

von Mises A2
8.266e+ 07
. 7.577e+07
. 6@8es07

- 6199407

- 55106407

. 4822e407

L a13es07

L 3407

L 2.755e+07

| 20666407

1.378e+ 07
6888¢+06
2343e-03

Figura 3.41. Tension de von Mises
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En la figura 3.42. se muestra el desplazamiento estatico del tubo, con un valor maximo
de 0,3539 mm.

Nombre del modelo:Ensamblajel

Nombre de estudio:Analisis estatico 1(-Predeterminado.)

Tipo de resultado: D to estético D 1
Escala de deformacidn: 1

URES (mm)
3,539-01
l 3.2440-01
L 2,.950e-01
- 2.6556-01
- 2,360e-01
_ 2065¢-01
L 1.770e-01
L 1475¢-01
| 1.180e-01

- 8.849-02

5.899¢-02
2.950e-02
1.000e-30

Figura 3.42. Desplazamiento maximo del tubo

Se tiene un factor de disefio minimo de 1,7 el cual esta por encima del factor de

seguridad recomendado para aviacion que es de 1,5

Figura 3.43. Factor de disefio
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3.7.ANALISIS AERODINAMICO DE UAV

Para el andlisis de elementos finitos, inicialmente se establecen las unidades a utilizar

como se muestra en la figura 3.44

Wizard - Unit System ? X
1 Unit system:
System Path Comment
CGS [em-g-s) Pre-Defined CGS (cm-g-s)
FPS [ft-Ib-s) Pre-Defined FPS [ft-Ib-s)
IPS (in-lb-s) Pre-Defined IPS (in-lb-s)
NMM [mm-g-s) Pre-Defined NMM [mm-g-s)
Sl (mkg-s) Pre-Defined Sl (m-kg-s)
usa Pre-Defined usa
|
| [ Create new Name: Sl (m-kg-s) [modified)
g Decimals in results 1Slunit A
Parameter Unit sy equals fo
=) Main
Pressure & stress Pa A2 1
Velocity m's A23 1
Mass kg 23 1
Length m A23 1
Temperature K A2 1
Physical time s 123 1
Parrantans o 1 1 ¥
< >
| «<Back || New> || Cancel | | Hep

Figura 3.44. Sistema de unidades para analisis

Se elige el tipo de analisis, en este caso es externo como se muestra en la figura 3.45

y ademads se selecciona la opcion “rotation” para la simulacion de movimiento del

motor y hélice.

Wizard - Analysis Type

Analysis lype Consider closed caviies
O Intemnal [#] Exclude cavities without flow conditions
(®) Extemal [J Exclude intemal space
Physical Features Value
Heat conduction in solids D
Radiation O
Time-dependent O
Gravity O
£l Rotation =]
e Type Local region(s) (Averaging)

Dependency...

| < Back || Mext > || Cancel |‘ Help ‘

Figura 3.45. Seleccion de tipo de analisis
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Se considera para este analisis flujo laminar, ya que en la seccion 2.2.2.1. se calcul6
un valor de nimero de Reynolds de 161176,0591 , estando en el rango adecuado de

régimen laminar y ademas se selecciona como fluido el aire.

Wizard - Default Fluid ? X

Fluids. Path ~ Mew..
-] Gases
=] Pre-Defined
I3 Acetone Pre-Defined
o Ammenia Pre-Defined
I Argon Pre-Defined
- Butane Pre-Defined
-~ Carbon dioxide Pre-Defined
-~ Chioring Pre-Defined
-~ Ethane Pre-Defined
- Ethanel Pre-Defined v Add
Project Fluids. Default Fluid Remcve
Air { Gases )
Flow Characteristic Value
<
High Mach number flow [ ]
Humidity O
»

< Back Cancel Help

Figura 3.46. Seleccion de flujo laminar y fluido
Se establecen las condiciones iniciales para el anélisis, las cuales se encuentran en la

tabla 2.14 de caracteristicas estandar de la atmosfera y ademéas se considera la
velocidad de crucero que se calcula en la seccion 2.2.1.2.

Para este analisis se ubica la velocidad con el signo negativo, ya que se tiene la

direccion del fluido en sentido contrario al UAV, simulando la corriente de aire.

Wizard - Initial and Ambient Conditions ? X

Parameter Walug 2

Parameter Definition User Defined ~
=] Thermodynamic Parameters

-~ Parameters Pressure, temperature ~
0= Pressure 74692 Pa
Temperature 271.92 K
(=] Velocity Parameters

Parameter Velocity ~
‘.. Defined by 30 Vector v
H Melocity in X direction 0m's

- \elocity in ¥ direction 0m's

15,8376

Coordinate Spster... Dependency. »
< Back Cancel Help

Figura 3.47. Condiciones iniciales para el analisis
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3.7.1. Condiciones para el andlisis

En la figura 3.48 se observan los valores de dominio computacional en el cual deben

ingresar todos los cuerpos sometidos al analisis.

(2l Computational Domain

v X

Type
3D simulation
@ 2D simulation

b
Ii

pR RE BBE
25 |55 §§
=
L3

z
est
2

g
;
:

(<]

>

B E @23 =23
<< << K
>l <

GBI GF GF BRI BRI GE

<

Figura 3.48. Dominio computacional

Ademas, se coloca la velocidad angular con un valor de 1026 rad/s, ya que el motor

turnigy tiene una velocidad de 9800 rpm.

/| Disable solid components

Parameter

&§ (1026 ad/s

Figura 3.49. Velocidad angular de motor
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3.7.2. Generacion de malla

Es de importancia ya que se refina la malla de los sélidos y se obtiene una mejor
precision en los resultados requeridos.

Para la generacion de la malla, en la figura 3.50 se observa dos opciones automatica y
manual, para el analisis se opta por un mallado automético con un numero de mallado

de 4. Ademas, se elige la opcidn de mallado uniforme.

[E) Global Mesh Settings
v X

Type ~
B3| Automatic

i | Manual

Settings ~

Og 1 4
=
- @
~ [ (0352841837 m

|+

[ uniform Mesh
[ Advance d channel refinement it
[Ishow basic mesh

Figura 3.50. Pardmetros de mallado
3.7.3. Fijar metas

Se establece como metas los resultados que se necesitan saber, en este caso es la fuerza

(YY) que es la sustentacion y la fuerza (z) que es la fuerza de arrastre.

i..£2 Andlisis prototipo UAV

<
€85 Analisis prototipo UAV }
& nput Data
Computational Domain
{-[@ Fluid Subdomains ﬂ
Bo
] Go

]

o

@

undary Conditions

..;ﬁﬁ

als
H Ry SGForce (M) 1
I LRy SGForce @1
- Mesh
+..EA Global Mesh
m--Bf Resutts (1.fld)

Figura 3.51. Metas del estudio
3.7.4. Resultados obtenidos

En la figura 3.52 se muestra la fuerza(Y) que es la sustentacion y la fuerza (z) que es
la fuerza de arrastre que actuan sobre la superficie del UAV, siendo la fuerza de
sustentacion 7,74979 N y la fuerza de arrastre -3,64086 N.
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| Goal plot 3 [E=8 E=R =)
Name Current Value  Progress Criterion  Averaged Value  Minimum Value Maximum Value Delta
BWsGForce() 1 7.20332N [TESREEaT=105) | 0420828 M 774979 N 75225 N 201125 M 0428749 N
WsGForce @1 -2.63706N [TAhicved (T=108) | 0197034 N -3.64086 N 370258 N 361709 N 00854972 N
Absolute Scale(Auto Min,Auto Max]
42.2576
36
30
24
18
12
& Iterations

0 == == == mlabo N

-6 70 8o 90—
12
-18
-24
-30
-36
-44.9616

< >

Figura 3.52. Fuerzas obtenidas.

En la figura 3.53 se muestra el comportamiento del UAV en relacion a la
velocidad crucero, teniendo una velocidad méaxima de 19,856 m/s, y una

velocidad minima de 2,482 m/s.

Iteration = 181
2,434
1.283e-04
-2.487
-4.964
-7 445
-9.928
-12.410
-14.8582
-17.374
-15.856

WVelacity (2 [mis]
Glohal Coordinate Syste

CutPlot 1: contours
Flow Trajectories 1

Figura 3.53. Comportamiento de velocidad en Z

En la figura 3.54 se observa trayectoria de las corrientes de viento aplicadas sobre el
vehiculo aéreo no tripulado (UAV), donde se visualiza la perdida de velocidad en la
punta de la nariz y al inicio del soporte del motor, generando una resistencia o perdida
minima al avance de la aeronave, siendo esto de gran beneficio para obtener un mejor

rendimiento en el vuelo.
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lteration = 1.39

welocity (Z) [mis]

Glabal Coordinate Syste
el Trajectarias 1

Figura 3.54. Comportamiento de velocidad de UAV

En la figura 3.55 se muestra la distribucion de la presion sobre el UAV, la cual indica
una presion maxima de 75065,66 Pa y una presién minima de 75065,66 Pa, estas

presiones ejercidas en el UAV se muestran de acuerdo a la escala de colores mostrada.

lteration =181

75065.66
75009.08
74952.50
7489592
74839.34
74782.76
7472618
74669.61
74613.03
74556.45
Pressure [Pa]

Surface Plot 1: contours

Figura 3.55 Resultado de presiones sobre UAV

Finalmente, en la figura 3.56 se muestran las fuerzas de sustentacién (L) y el peso del
ala, aplicadas en el UAV, teniendo la mayor concentracion de esfuerzos en el ala con

un valor maximo de 2,601 = 10° Pa que se indica en la escala de colores.
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Nombre del modelo:Andlisis Estatico

Nombre de estudio:&nalisis estatico 1(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Analisis estatico tensién nodal Tensiones1
Escala de deformacidn: 1

won Mises [N/mA2]

Wy = 13,22 N

2,601e+06

l 2.384e+06

- 2.163e+06

- 1.951e+06

- 1.734e+06
D = 0,79N _ 1.517e+06

1.301e+06

- 1.084e+06

. 8.670e+05

- 6.503e+05

4.335e+05
2.163e+05
1.652e-06

Figura 3.56. Analisis de von Mises en el ala

En la figura 3.57 se muestra la deformacion maxima del ala, con un valor de 0,4469

mm.

Nombre del modelo:Anélisis Estatico

Nombre de estudio:Analisis estatico 1(-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos
Escala de deformacidn: 1

URES (mm)

4.469e-01

l 4.097e-01

- 3.724e-01

- 3352601
. 2.979e-01
_ 2.607e-01
2.235¢-01
186201
L 1.4%0e-01
L 1117601
7.4480-02
3.724e-02

1.000e-30

Figura 3.57 Deformacién del ala

Al aplicarse la fuerza de sustentacion en la cola y su propio peso, esta tiene la mayor
concentracion de esfuerzos al inicio del tubo que une la cola con la cabina con un valor

de 9,042 * 10° Pa.
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Nombre del mo delo:Anslisis Estético

Nombre de estudiozAnalisis estitico 2 a partir de [Andlisis estitico 1)(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Anlisis estético tensién nodal Tensiones

Escala de deformacion: 1

von Mises N/mA2)
90426406
8.289¢+06

L 7.535e+06

. 67826406

. 60Be+06

L 5.275e+06
H 45216406
. 3.76e+06

L 3.0Me+06

- 2.261e+06

1.507e+06
7.535e+05
1.229¢-05

Figura 3.58 Analisis de von Mises en la cola

También se observa que la deformacion méaxima en la cola que es de 0,3022 mm.

Nombre del modelo:Andlisis Estatico

Nombre de estudio:fn alisis estitico 2 a partir de [Anélisis estdtico 1)(-Predeterminado-)
Tipode resultado: Desplazamiento estdtico Desplazamientos1

Escala de deformacion: 1

URES (mm)
3.022¢-01
2.770e-01

_ 25%e-01

- 2.266e-01

_ 2015e-01

_ 1.7683e-01
H 1.511e-01
. 1.259e-01

L 1.007e-01

. 7.555e-02

5.037e-02
2.515e-02
1.000e-30

Figura 3.59. Deformacion de la cola

Se tiene un factor de disefio minimo de 12 el cual indica que el tubo soporta el peso de
la cola.
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Nombre del modeloAndlisis Estitico
Nombre de estudio:An8lisis estdtico 2 a partir de [Andlisis estitico 1)f-Predeterminado-)
Tipo de resutado: Factor de seguridad Factor de seguridadi
Criteric: Tensi on es won Mises méx.
Distribucién de factor de segun dad: FOS min = 12
FDS
1000e+02
9266401
8537e+01
. 1806e+01
_ 70Mes01
6343¢+01
i 5.611e+01
L 4880e+01
- 418e+01

. 341es01

. 26856401
19546401

12226401

Figura 3.60. Factor de disefio en la cola
3.8.PARAMETROS DE MECANIZADO DE MOLDES

Tabla 3.19. Pardmetros de mecanizado para moldes

N° | Moldes Proceso de Diametro
mecanizado de

herramienta

Molde Izquierdo
Desbaste

12 mm

Acabado

4 mm

Desbhaste 12 mm
Molde derecho
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Acabado 4 mm

Nariz Desbaste 12 mm

Acabado 4 mm

En la tabla 3.20 se muestran la velocidad de corte y el avance por diente recomendado
para madera.

Tabla 3.20. Velocidad de corte y avance por diente recomendado. [37]

- Diametro (mm)
MATERIALES A MECANIZAR rnl:'h 3 | >3-6 | >6-12
Avance por diente fz imm]
| Madera dura 400 0,020 - 0,030 0.025 - 0,040 0,050 -0,120
Madera blanda 400 0,030 - 0,045 0,035 - 0,080 0,070 - 0,140
Contrachapado 400 0,030 - 0,055 0,050 - 0,090 0,075 - 0,210
Aluminio 350 0,010 - 0,020 0,015-0,014 0,030 - 0,100
Plasticos 400 0.010-0,015 0,010 - 0,065 0,050 - 0,130

La velocidad de corte es:
Ve =400 m/min'

Calculo de velocidad del husillo (n)

Fresado con herramienta de diametro igual a 12 mm.
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__ Vcx 1000

mxDxz

Donde:

n es la velocidad del husillo en rpm.
i m

Vces la velocidad de corte en ™/ .

D es en didmetro de la herramienta.

z es el factor de correccion * (fresas de D < 20 mm )

Para Z= 1 el didmetro de la herramienta debe ser mayor a 20 mm.

ParaZz=2:8 <D <20 mm.

Para Z= 4 el diametro de la herramienta debe ser menor a 6 mm.

400 x 1000
mx12x2
n = 5305 rpm

Desbaste 60%: n = 3183 rpm
Acabado 85%: n = 4509 rpm

Fresado con herramienta de diametro igual a 4 mm.

_VCXlOOO
n= nxDxz
400 x 1000
T Thxax4
n =~ 7958 rpm

Desbaste 60%: n = 4775 rpm
Acabado 85%: n = 6764 rpm
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Célculo de avance (F)
F=fz*n Ec. [64]
Donde:

F es el avance de mesa, en —.
min

fz es el avance por diente, en mm.
n es la velocidad de husillo, en rpm.
Fresado con herramienta de diametro igual a 12 mm (Desbaste)

El valor de avance por diente recomendado para madera se toma de la tabla 3.12,

el cual esta en un rango de 0,050 — 0,12 mm, tomandose un valor promedio.

fz = 0,085 mm
F = 0,085 mm * 3183 rpm

mm
F =270,555 —
min
Fresado con herramienta de didmetro igual a 4 mm (Desbaste)

El valor de avance por diente recomendado para la madera se toma de la tabla 3.14, el

cual esta en un rango de 0.025 — 0.060 mm, tomandose un valor promedio.
fz = 0,0425 mm

F = 0,0425 mm * 4775 rpm
mm
F =272,9375 —/—
min

Fresado con herramienta de diametro igual a 12 mm (Acabado)
fz = 0.085 mm

F = 0,085 mm * 4509 rpm

mm
F = 383,265 —
min
Fresado con herramienta de diametro igual a 4 mm (Acabado)

fz = 0,0425 mm
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F = 0,0425 mm * 6764 rpm

mm
F=128747 —|—
min

En la tabla 3.21 se muestran los parametros de mecanizado como velocidad de corte,

velocidad del husillo y el avance de mesa

Tabla 3.21. Parametros de mecanizado obtenidos

Moldes Proceso de | Diametro de la | Velocidad de | Velocidad de Paiss (T
mecanizado herramienta | corte (m/min) | husillo (rpm)
Desbaste 12 400 3183 270,555
Fuselaje Desbaste 4 400 4775 272,9375
izquierdo
Acabado 12 400 4509 383,265
Acabado 4 400 6764 287,47
Desbaste 12 400 3183 270,555
Fuse|aje Desbaste 4 400 4775 272,9375
derecho Acabado 12 400 4509 383,265
Acabado 4 400 6764 287,47
Desbaste 12 400 3183 270,555
i Desbaste 4 400 4775 272,9375
Nariz
Acabado 12 400 4509 383,265
Acabado 4 400 6764 287,47

3.9. CURSOGRAMA ANALITICO DE PROCESOS

En las siguientes tablas, se muestran en proceso de elaboracion de moldes del ala, cabina y

ademas el proceso de laminacion, en las cuales se detallan las actividades y los tiempos

necesarios para llevar a cabo cada proceso.
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Tabla 3.22. Cursograma analitico de proceso de construccién de molde del ala

Cursograma Analitico Operarios
Diagrama nim. 1 Hoja nim. 1 de 4 Resumen
Objeto: Ala Actividad Actual Propuesta Economia
Operacién O 10
Actividad: Molde del ala Transporte = 3
Espera D 0
Inspeccion [ 3
Método: Actual/ propuesto A!mace_n amiento v L
Distancia(m) 38000
Tiempo( min- hombre) 10:55:00
Lugar: Taller de estructuras Costo:
Mano de obra:
Qperarl?(s): Sgto. Carrillo E. Material: Triplex
Ficha nim.:
Aprobado por: Fecha: 05/02/19 [Canti|Distanc | Tiempo(h/m Simbolo Observaciones
Descripcion dad ia infseg) |O I:> D ]
Revisar orden de trabajo 0:10:00 L, Verificar los detall_es de orden
de trabajo
Retirar material de abastecimientos 0:15:00 .(
Transportar el triplex al lugar de corte 15000 | 0:40:00
laser
Cortar a Ia'ser. las costillas de.l ala, viga 0:25:00
principal y secundaria
T I ill i 14
ransportar las costillas y vigas al &rea de 15000 | 04000
estructuras
Preparar el lugar de trabajo 0:05:00 Limpiar el lugar de trabajo
Se ubica la viga principal y
Colocar viga principal y secundaria 0:10:00 | 9 secundaria como guia para las
costillas
De acuerdo al disefio
Unir las costillas y formar la estructura 0:50.00 | { establecido, se ubican las
costillas
Colocar resina epoxica para
Reforzar la estructura 0:30:00 N unir la viga principal y
secundaria con las costillas
- . . Se revisa si la estructura esta
Verificar si la estructura esta adherida 0:10:00 > .
completamente rigida
{
. s locar | iel sobrt
Cubrir la estructura con piel(triplex) 1:10:00 Coloca _a capa de piel sobre
\ las costillas de la estructura
\\
Verificar si la piel esta adherida 0:10:00 > Revisar si a piel e§ta adherida
A a las costillas
A
Lijar la superficie del ala 0:15:00 Se li la supt?rflc fe del ala
para un mejor acabado
Transportar el molde positivo (macho) 4000 0:15:00 Se transporta e_l molde al taller
de fibras
) . En base al molde positivo se
Realizar el molde negativo(hembra) 5:00:00 . P .
obtiene el molde negativo
Transportar el molde al &rea de materiales
compuestos 4000
~N
Almacenamiento del molde 0:10:00 Se alm.acena el molde en
materiales compuestos
TOTAL 38000] 105500 | 9[4[ 0] 3
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Tabla 3.23. Cursograma analitico de proceso de construccién de molde de cabina

Cursograma Analitico Operarios
Diagrama nim. 2 Hoja nim. 2 de 4 Resumen
Objeto: Cabina Actividad Actual Propuesta Economia
Operacion O 9
Actividad: Molde de cabina Transporte = 5
Espera D 0
Inspeccion O 1
Meétodo: Actual/ propuesto A!mace.n amiento Y L
Distancia(m) 30013
Tiempo( min- hombre) 16:22:00
Lugar: Taller de mecanizado Costo:
Mano de obra:
Operario(s): Cp. Guaspa C. Material: Madera de
Ficha nim.: Laurel
Aprobado por: Fecha: 12/02/19 |Canti| Distan | Tiempo(h/m Simbolo .
— . . Observaciones
Descripcion dad | cia inseg) (O =>|D [
Revisar orden de trabajo 0:10:00 L’ Verificar los detall_es de orden
de trabajo
Retirar material de abastecimientos 0:15:00 <
Transportar la n?ade['a al taller de 15000 | 0:4000
carpinterfa
» Rectificar superficie de la
Preparacion de la madera 0:25:00
madera
Transportar la madera a la cepilladora 1 0:05:00 >
Cepillar hasta nivelar la madera 0:15:00 Acabado sin rugosidades
Transportar la mgdera al area de 15000 | 0:4000
mecanizado
/' De acuerdo al disefio de la
Elaborar cédigos G para el mecanizado 2:00:00 cabina del UAV (vehiculo
aéreo no tripulado)
Calibrar la maquina CNC 0:25:00
Se utilizan fresas de redondeo
Maquinar los moldes 10:00:00 de 12 mm para desbaste y 4
\ mm para acabado
Transportar los moldes al area de 6 0:01:00
estructuras
Lijar los moldes pa_ra obtener un acabado 0:40:00
ideal
Se coloca sellador en la
- fici izad
Colocar sellador en la superficie 0:20:00 SUper |C|e_mecan|za 3 para
que la resina no se una a la
madera
Lijar hasta obtener un buen acabado 0:25:00 S.e i Ia superf!c fe de la
cabina para un mejor acabado
Transportar. los moldes al area de 6 0:01.00
materiales compuestos
TOTAL 30013 | 162200 |9 |5| 0| 1

128




Tabla 3.24. Cursograma analitico de proceso laminado del ala

Cursograma Analitico Operarios
Diagrama nim. 3 Hoja nim. 3 de 4 Resumen
Objeto: Ala Actividad Actual Propuesta Economia
Operacion O 13
Actividad: Laminado del ala Transporte = 1
Espera D 1
Inspeccion ™ 1
Método: Actual/ propuesto A!macep amiento  \/ 0
Distancia(m) 6
Tiempo( min- hombre) 14:01:00
Lugar: Materiales compuestos Costo:
Mano de obra:
Operario(s): Sgto. Lépez A Material: Material
Ficha ndm.: compuesto
Aprobado por: Fecha: 20/02/19 |Canti|Dista | Tiempo(h/m Simbolo Observaciones
Descripcion dad [ ncia [ infseq) [O[D[D ]
Revisar orden de trabajo 0:10:00 L’ Verificar los detall.es de orden
de trabajo
Colocar los moldes de! ala en la mesa de 0:02:00 A
trabajo
Se aplica sobre la superficie a
Aplicar desmoldante y liquido desmoldante ser laminada para una mayor
0:10:00 .
en el molde facilidad de extraer el
elemento
1 capa de fibra de vidrioy 1
Cortar telas de fibra de carbono y vidrio 0:10:00 P y
capa de carbono
Calcular la cantidad de resina y secante a . _Se caleula la cant!dad de
utilizar 0:05:00 resina y secante seg(n el peso
de las telas de fibra
Mezclar resina y secante 0:05:00
Cubrir la mesa con plastico 0:02:00
Colocar la tela de fibra encima del plastico 0:02:00
Esparcir la mezcla sobre la tela 0:03:00
Moldear las telas en la superficie del 01000
molde del ala
Para obtener un mejor
Colocar una capa de Peel Ply 0:10:00 L.
acabado en la superficie
Colocar una capa de Breather 0:10:00 Absorbe el exceso de resina
Enfundar al vacio para el curado 0:20:00
Colocar bomba de vacio 0:10:00 N
\\\ .z
Verificar presion al vacio 0:10:00 Mantener a una presmn de -
15 Psi
. Se demora 12 horas para el
Esperar curado del elemento laminado 12:00:00 P
curado
Transportar el elemento al area de 6 002:00
estructuras
TOTAL 6 14:01:00 [13] 1| 1
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Tabla 3.25. Cursograma analitico de proceso de laminado de la cabina

Cursograma Analitico Operarios
Diagrama nim. 4 Hoja nim. 4 de 4 Resumen
Objeto: Cabina Actividad Actual Propuesta Economia
Operacion O 13
Actividad: Laminado de la cabina Transporte = 1
Espera D 1
Inspeccion I 1
Meétodo: Actual/ propuesto A!mace'n amiento  \/ 0
Distancia(m) 6
Tiempo( min- hombre) 14:21:00
Lugar: Materiales compuestos Costo:
Mano de obra:
Operario(s): Sgto. Lopez A Material: Fibra de
Ficha nim.: carbono
Aprobado por: Fecha: 05/03/19 |Canti|Dista| Tiempo(h/m Simbolo .
— . - Observaciones
Descripcion dad [ ncia | infseq) [O[=>[D ]
Revisar orden de trabajo 0:10:00 L’ Verificar los detall_es de orden
de trabajo
Colocar los moldes de la 'cablna enla 0:02:00 A
mesa de trabajo
Se aplica sobre la superficie a
Aplicar desmoldante y liquido desmoldante ser laminada para una mayor
0:10:00 .
en el molde facilidad al extraer el
elemento
Cortar tela de fibra de carbono 0:20:00 | 9 3 telas de fibra de carbono
Calcular la cantidad de resina y secante a - _Se caleula la canti,dad de
utilizar 0:05:00 | resina y secante segdn el peso
de las telas de fibra
Mezclar resina y secante 0:05:00
Cubrir la mesa con plastico 0:02:00
Colocar la tela de fibra encima del plastico 0:02:00 1
Esparcir la mezcla sobre la tela 0:03:00 | 1
Moldear las telas en la sgperflme del 0:20:00
molde de la cabina 1
Para obtener un mejor
Colocar una capa de Peel Ply 0:10:00 L.
acabado en la superficie
Colocar una capa de Breather 0:10:00 Absorbe el exceso de resina
Enfundar al vacio para el curado 0:20:00
Colocar bomba de vacio 0:10:00 4
“ 7
Verificar presion al vacio 0:10:00 ™~ Mantener a una Preswn de
15 Psi
Esperar curado del elemento laminado 12:00:00 Se demora 12 horas para el
curado
Transportar el elemento al area de 6 0:02:00
estructuras
TOTAL 6 14:21:00
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3.10. COSTOS

A continuacidn, se muestran los costos para la construccion de prototipo UAV Tactico.

3.10.1. Costos directos (CD)

Se consideran los materiales para la construccion de prototipo UAV Téctico como
costos directos. Para determinar los costos de la fibra de carbono y fibra de vidrio, se

obtienen las areas a laminar de los moldes.

En la tabla 3.26 se muestra el &rea total del material, la cantidad a utilizar para la
laminacion y el peso de la fibra de carbono y fibra de vidrio

Tabla 3.26. Area requerida de fibra de carbono y fibra de vidrio

Moldes Material Base Altura N33 PR Area total (cm?)
de capas | (gramos)

Fibra de carbono 37 110 1 100 4070

Ala derecha : =
Fibra de vidrio 37 110 1 79 4070
. Fibra de carbono 37 110 1 100 4070

Ala izquiera - -
Fibra de vidrio 37 110 1 79 4070
fuselaje izquierdo |Fibra de carbono 34 70 3 157 7140
fuselaje derecho |Fibra de carbono 34 70 3 157 7140
Nariz Fibra de carbono 30 35 3 60 3150
Total 25570

La fibra de carbono a utilizar es la de tipo “Twill 2/2 Weave 3K” como se muestra en

la tabla 3.27, con un valor de $ 115.89 ctvs., la cual cubre el area total requerida.

Tabla 3.27. Fibra de carbono para laminacion [38]

Style Weight WwWidth / . Weave & Price /
# Style 0z/Sq.¥d 1In  'hickness o, PN vd
282 Carbon Fiber 3K 5.8 50 007 12.5x 12.5 EIIZ:JI':_:'"I £29.50
] - , 01-

282 |Carbon Fiber 3K 5.8 &0 007 12.5x 12.5 28260 £35.90
Twill 2/2 Weave - . 01-

284 3K 5.7 50 007 12 x 12 00602 $29.95
Twill 2/2 Weave 01-

284 K 5.8 o0 007 12 x 12 01232 %35.50
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El tipo de fibra de vidrio a utilizar para la laminacion es “#1080-50 E-GLASS
FIBERGLASS CLOTH” como se muestra en la figura 3.61, con un valor de $ 19.83

ctvs.

#1080-50 E-GLASS
FIBERGLASS CLOTH

In Stock
%% % % % (0) review this

Part # 1080-50

Quantity: $6.80/yd

ADD TO CART &

Add to Wishlist

Figura3.61. Fibra de vidrio para laminacion [38]

Ademas, se utiliza resina epoxica “AEROPOXY LAMINATING EPOXY PR2032” y
acelerarte “AEROPOXY PH3660”, la cual se muestra en la figura 3.62.

Figura 3.62 .Resina Epdxica y acelerante [38]
En la tabla 3.28. se especifica la cantidad de resina y acelerante a utilizar para la

laminacion de los moldes
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Tabla 3.28. Cantidad de resina epéxica y acelerante utilizados para laminar

. Peso Cantidad de Cantidad de acelerante
Moldes Material .
(gramos) | resina (gramos) (gramos)
Aladerecha | ra decarbonoj 100 227,33 48,33
Fibra de vidrio 79
Al buiera | D de carbono) 100 227,33 48,33
Fibra de vidrio 79
fuselaje izquierdo |Fibra de carbono| 157 199,39 42,39
fuselaje derecho |Fibra de carbono| 157 199,39 42,39
Nariz Fibra de carbono 60 76,2 16,2
Cantidad total 732 929,64 197,64

También se utilizé peel ply que sirve para dar un mejor acabado a la superficie,

breather que absorbe la resina sobrante en la laminacién, bagging film para la

laminacion al vacio y cinta sellante para un mejor embolsado.

En la tabla 3.29.se muestran los materiales utilizados tanto para la laminacién, moldes

y refuerzos internos del ala

Tabla 3.29. Costo de materiales

N° Descripcion Unidad | Cantidad | Costo Unitario|Costo Total
Fibra de carbono "Twill
1 212 Weave 3K" yardas 25 $29,95 $74,88
Fibra de carbono " #1080 -
2 50 E.GLASS" yardas 1 $6,80 $6,80
Aeropoxy laminating .
3 epoxy PR2032 Galén 0,25 $39,95 $39,95
4 Aeropoxy PH3660 Galon 0,25 $16,50 $16,50
5 Peel Ply yardas 25 $4,35 $10,88
6 Breather bleeder ply yardas 25 $1,95 $4,88
7 #7400 Vacuum bagging yardas 4 $2.75 $11,00
film
8 cinta sellante 3 $11 $33
9 Madera cm 2 $25 $50
1o | Dakasde25mmde mm 15 $1,20 $18,00
espesor
11 |balsas de 8 mm de espesor mm 4 $2,40 $9,60
12 Tiplex de 2,5 mm de o ? $14 $28
espesor
13 Sellador litros 1 $6 $6
Total $309,48
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3.10.2. Costos Indirectos
Costo de maquinaria y equipos

En la tabla 3.30. se indica el costo para el maquinado de los moldes del avion tripulado,
el costo de laminado del fuselaje y alas, ademas del corte de la estructura para los

moldes del ala y la estructura interna del ala

Tabla 3.30. Costos de maquinaria y equipos

N° Descripcion Unidad | Cantidad [Costo Unitario|Costo Tota
Maquinado de
1 h 1 1 22
moldes de fuselaje oras ° ALY 22
2 Laminado horas 14 $4,00 $56,00
g | Conelserpara | o e 50 $0,35 $17,50
moldes de ala
Corte laser para
4 | estructura interna del | minutos 15 $0,35 $5,25
ala
Total $303,75

3.10.3. Costos adicionales

En la tabla 3.31. se muestran los costos adicionales tales como el transporte hacia el
centro de investigacién, la alimentacion, impresiones y anillados del proyecto de
investigacion

Tabla 3.31. Costos adicionales

N° Descripcion Unidad | Cantidad josto Unitar{Costo Tota

1 Transporte viajes 120 $0,30 $36,00

2 Alimentacion almuerzos 40 $1,60 $64,00

3 Impresiones - 150 $0,10 $20,00

4 Anillados - 1 $10,00 $10,00
Total $130,00

3.10.4. Costo total

En la tabla 3.32. se muestra el costo total del proyecto con un valor de 743.23 ddlares.
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Tabla 3.32. Costo total del proyecto

N° Descripcion Costo Total
1 Costo de materiales $309,48
9 Costo de me"tquinaria y $303.75
herramientas
3 Costos adicionales $130,00
$743,23

135




CAPITULO IV

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

4.1.CONCLUSIONES

e Se determino los parametros necesarios para el desarrollo del prototipo UAV,
siendo estos: el peso total que es de 3.717 kg, la velocidad crucero de 15.8826
m/s con la cual el vuelo recto y nivelado si tener variacion en altitud, y la
velocidad de perdida que es de 8.127 m/s, ademas se calcula las dimensiones
generales del ala, fuselaje y cola, los cuales son de gran importancia para el
disefio.

e Se disefio los elementos constitutivos del prototipo UAV, estos son el fuselaje,
alas y cola, cumpliendo con los parametros calculados que se muestran en la
tabla 2.22 del capitulo 2.

e Se construyo la estructura del prototipo mediante moldes, el molde de la cabina
se mecanizo en una fresadora CNC, mientras que el molde del ala se realiz6 en
fibra de vidrio, para posteriormente ser laminadas.

e Mediante un software para andlisis de elementos finitos se observo el
comportamiento tanto estructural como aerodindmico del prototipo UAV, en la
parte estructural se analiz6 la viga del ala, la cual dio como resultados la tensién
de von Mises que indica si el material se va a fracturar o si resiste a la carga
sometida que en este caso es el peso del ala, con un valor maximo de 9.53
106 Pa , el cual indica que el material no se va a fracturar ya que se tiene un
valor de limite elastico de 3,578 * 107 Pa, soportando la carga del ala con un
factor de disefio de 5,5 el cual se encuentra en el rango requerido segun las
regulaciones Federales de aviacion.

En el andlisis aerodindmico se evalta el comportamiento de la velocidad del
UAV, en relacion a las corrientes del viento, obteniéndose una velocidad
maxima de 19,856 m/s y una velocidad minima de 2,482 m/s y ademas se
observo en el analisis que existen pedidas minimas debido a la ficcion de

aeronave cuando entra en contacto con las particulas de aire.
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e La estructura de la cabina se construyo con fibra de carbono, debido a su alta
resistencia y alto médulo de elasticidad ademas de su baja densidad siendo ideal
para obtener reducir el peso de la estructura, la piel de las alas se lamin6 con una
capa fibra de vidrio y una capa de fibra de carbono, esto se realiz6 para obtener
un menor peso, ademas se fabricé una viga de balsa y carbono con el fin de
resistir el peso de la estructura del ala.

e Ademas, el disefio del UAV cuenta con un sistema desmontable en el ala y la
cola, el cual esta unida mediante tubos de fibra de carbono y se fija con una placa
de carbono a la cabina, siendo de gran beneficio ya que al momento de
transportar la aeronave hacia una mision se desmostan facilmente las alas y se

ocupa un menor espacio en el medio de transporte utilizado.

4.2.RECOMENDACIONES

e Verificar todos los componentes para la carga Util, y asi no tener inconvenientes
en el dimensionamiento del UAV.

e Disefiar los elementos de acuerdo a los pardmetros obtenidos y asi evitar
complicaciones en el proyecto.

e Enel proceso de construccion, verificar si los moldes y el laminado se realizaron
de una manera adecuada.

e  Cumplir con el proyecto en el tiempo indicado.
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ANEXOS

ANEXO A. Certificado de culminacion de proyecto

" FUERZA AEREA }5?;;?’
S ol R CENTRO DE INVESTIGACION Y DESARROLLO -
CERTIFICADO

El suscritn, Tenients Coronel EM.T. Avc. FreddyPéruA:’anefedeiCefrodelmesﬁgaa’My
Desarrolio CIDFAE, 2 peticién dei interesado,

CERTIFICA:

Que el sefior ALEX DANIEL CHIPANTIZA BOMBON, portzdor de ia cédulz de ciudadania ndmero
1ms,mam&mmam‘ms&ﬂovconsmuccm
ESTRUCTURAL DE UN PROTOTIPO DE AVION NO TRIPULADO TACTICO CON SISTEMA
MODULAR DESMONTABLE PARA EL CENTRO DE INVESTIGACION Y DESARROLLO DE LA
FUERZA AEREA ECUATORIANA DE LA CIUDAD DE AMBATO", con los siguientss objetivos:

Objefivo general:
o Desarroliar un prototipo UAV tictico con sistema modular desmontable.
° mummmamwmouw.
o Disefiar los elementos constitutivos del prototipo UAV.
° c«mwawmmmw.&sym,mm
requerimientos del disefio establecido.
° Araizzdmpahmbnbaerodmambodelmumﬁpomediameelemenmsfmms.

Quien ha concluido el proyecto de conformidad a los intereses de este Centro y a los objetivos
planteados para el efecio.

El interesado podra utiiizar este documento como respaido para el trémite de titulacion, excepto para
trémites judiciales.

Ambato, 28 de junio de 2019

Alfredo Coloma 04-303 e Ignacio Vela, Asropuerto Chachodn-sector izamba
Telefax: 032498304
e-mall: peacoil @fae.milec
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ANEXO B. Propiedades fibra de carbono

HexTow® Carbon Fiber

Confinuous fiber can be combinad with all
thermoset and tharmoplastic resin systams.
They are used for weaving, braiding, filament
winding applications, unidirectional tapes for
ATL and AFP processas and prepreg tow for
fibar placamant.

Heeool offers standard, intermediato and high
micdulus carbon fibers. Whilks our IM fibers
hawe become an industry standand, particulary
the HexTow® IM7T carbon fiar, we continue

to innowata and look for battar ways to mest
customars” growing neads.

ABAD
M5 12000 775 5343 A05 278 18 0,740
AR, 12000 770 508 200 276 17 0446
M2C 12000 230 5723 230 208 18 0446
MG 12000 840 5702 a05 273 10 0446
B0 a0 551G an0 278 18 0223
M 12000 a5 S6aE 00 278 18 0446
IMA 12000 280 BOGT 431 207 1.8 0.445
ME 12000 80 BOGT 43 ans 18 0446
IMi0 12000 985 B7D1 250 E 20 [T
HMS0 12000 850 5880 50.0 245 1.5 0,300
HMEZ 12000 ) 4754 B35 a3 10 0.420
Fokor 1 specic procuct diats shoots for mons dotsiks o asch produet, * Tonsls Mbduls Caibuiatod as Chord (B000 - 1000) ™ Stain at Faitra

HexTow™ BS 24000 1.75g/m 1.78 giom? 5%
HawTow® 85 cavbon fbar is dosignod for shistve appicatons.

Strength vs. Modulus

1100
3 1000 G0
£=
=900
o s MAg @ME
o M7 4@ @IM2C VS0 @
& 80D
& . MA@ ME
T AS4D
g 0 AS4C ° HMB3 @
= AS4AGASY
E 600

500

30 35 40 45 50 55 60 65

Tow Tensile Modulus (Msi)
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General properties

Designation

Puolyetheretherketone (30% Carbon Fiber)

Density 1423 - 1.44e3 kg/m*3
Price * 907 - 9938 USDkg
Tradenames

Edgetek; Gatone; HiMod; Ketron; Larpeek; Luvocom; Murpec; Sustatec; Tecapeek; Victrex

Composition overview
Composition (summary)
(O{CEHA)-0{CEHA)-C(O}{CEH4))n + C filler

Base Polymer

Polymer class Thermoplastic : semi-crystalline
Palymer type PEEK

Yo filler 30 %
Filler type Carbon fiber
Composition detail

Falymer o e
Carbon (fiber) 30 %
Mechanical properties

Young's modulus 12.8 - 241 GPa
Compressive modulus 128 - M1 GPa
Flexural modulus 128 - 222 GPa
Shear modulus 4.8 - 906 GPa
Bulk maedulus *16.8 - 1T GPa
Poisson’s ratio 0.313 = 0345

Shape factor 83

Yield strength (elastic limit) * 150 - 228 MPa
Tensile strength 190 - 228 MPa
Compressive strength 172 - 240 MPa
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ANEXO C. Propiedades de resina epoxica

PR2032 Laminating Resin For Composite Parts, Page 2

TYPICAL MECHANICAL PROPERTIES

A

PR2032 PR2032 with PH3660 PR2132 | PR2032 | ASTM
PH3gag | et Resin — - — PHI663 | PH3665 | Method
Ul nrainforce Fibarg lass Graphis Eu
Mix Ratia 100 : 27 By Weight or 3to 1 By Violume B‘:]:;:ﬁt ':I:!'.Z".' H'.'v'n:-t_ FTMEW
Pot Life, i@ 77°F 30 minutes 1 hour 1.5 Howr 2 hours D2an
Calar Lt. Amber Light Amber Light Amber | Lt Amber Visual
|Mixed Vieeosity, @7 F, cps | B00-B75 cps 800 - 850 s 480 eps 925975 eps | D393
Cured Hardness. Shore D BE Shore D BE Shore D Bl Shore D B7 Shota D D280
| Soecific Gravity, grams. oo 1.16 111 1108 1132 01475
Density. b tu nch 0420 0t .Mm o410 Doz
| Specific Volume, e, inh 238 5.0 24.9 24.4 Doz
Tensila Strength, psi ™ 45.350psi | OBpsi | 45170ps | 75680ps | 45.600psi | 40.M0ps | 45870psi | Dess
Elongation at Break. % 181% 1.890 % 1.96% 091 % 1.1 % 167 % 198 % DE3B
Tensile modulus, pei 2 2800000 p=i| 418525 ped | 2620000 pei | 8170000 psi | 3 770.000ps] |2 647 520 pei | 2520000 pei D638
Flexural Strength, pei 68,167 psi 16827 psi 62285 psi 06541 psl 34,524 pei 65461 psi BB T psl brgn
Flexural Modu i 2,770,000 psi| 962910 psd | 2560000 psi | 6,450,000 psi | 2 500.000psi |2 639 766 psi | 3,050,000 psi bren
 ilgscs Tramsifion TamoTa 194F 196F 104 194F ™A
Thermal Coef. of Expansion 1Tx10® £.3% 0% i fin o 414 x10% 415 x10* D606
Reme infn /£ infntf | indnsF
i3 Fibarglass Proparties Derived with A 10 Ply Laminate, Hand Lay-up, Style 181 Glass Fabric. 55% Glass Comtent:
ﬁs!ﬂ:ﬂ PI'I!IEI'NH witha 10 m Laminate of 5602 3K Fall'lg anid Kewlar Eu‘ﬂatm A 10 Ply Laminate of 5 oz I:w_lu'
PACKAGING WEIGHTS kg
I Gallon Kt Pai Kit —
PR2032 225 15 Ih. &8 Ih. 500 Ih.
PH3630, PH3660 or PH3665 66 b 2l 13 Ih. 135 lh.
PH3663 6 lh. 1.4 lb. 12 lb. 126 |h.
Kit 29 lb. 285lh 45 Ib. 9.4 . 61 Ih. 60 b 635 Ih. 626 Ib.

SAFETY and HANDLING

PTMEWAERDPOXY & paxy products are made fromraw materials careful ly chosen to minim i= oreven el iminatetoxic chemicals, and therefore offer the user
high perfomance products with minimum hazrd potential when properly used. Generally, the PTMEW AFROPOXY epoxy resins and hardenarswill prasent
no handling probdems if users evercise care to protect the s kin and eyes, and if good ventil ation is provided in the wodk areas. However, all epay resinsand
hardeners can be irritatingto theskin, and prolongad contact mayresultin sensitiztion;and breathingof mistorvapor s may cause allerganic mspiratory m-
action, es peciallyin highly sensitive individuals. Assuch, avoid contact with eyes and skin, and awoid breathing vapors. Wear protecfive rubber apron, cloth-
ing, gloves faceshield orother items as requi ed to prevent contac twith theskin. In cas eofskin contact, imm ediately wash with soap and water, followed by a
inseofthe areawithwinegar, and then a furtherwash with soap andwater. Thewinegarsill nautralizethe hardener and lessen thechances of longtem effects.
Use goggles, a faceshield, safetyglassesorotheritemsas requiredio prevent contactwith the eyes. If material gets info the eyes, im medi ately flush with wa-
terforatleast1 Sminutes andcall aphysician. Generally, keaptheworkarea asuncluttered and clean as possible, and clean up any minor spillsimmedi ately
o prevent accidental skin contactatalatertime. Keep tools cleanand properly stored. Dispose oftrash and empty containers properly. Donotuse any of
these types of products until Material Safety Data Sheetshave been read and understood.

145



ANEXO D. Imégenes de proceso de elaboracion de moldes de ala

Molde del ala

Molde negativo del ala

ANEXO E. Iméagenes de proceso de elaboracion de moldes de cabina

Lijado de molde

Molde con abrillantador
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ANEXO F. Imégenes de proceso de laminado de ala

Aplicacion de liquido desmoldante

Aplicacion de Breather Proceso de enfunde

Piel del ala
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ANEXO G. Imégenes de proceso de elaboracion laminado de cabina

Cabina

Prototipo UAV

Prototipo UAV
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Edicion: | Modificacion: Fecha: |Nombre: |NGEN|ER|,A MECAN'CA Sustitucion: Q@
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Tolerancia: Peso: Material:
Material compuesto
+0,1 mm 40 gr
FECHA NOMBRE Titulo: Escala:
Dibujo: |28/06/2019|Chipantiza Alex .
Revisd: |01/07/2019]ng. victor espin Wlﬂg|eT 1:2
[Aprob401/07/2019ing. Victor Espin
N.° DE Ldmina: Registro :
U.T.A. HOJA 4 DE 9
Edicion: | Modificacion: Fecha: |Nombre: |NGEN|ER|,A MECAN'CA Sustitucion: Q
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Tolerancia: Peso: Material:
0.1 674 gr Balsa y Material compuesto
FECHA NOMBRE Titulo: Escala:
Dibujé: |2 209 | Chipantiza A.
S T B Estrctura de ala 15
Nota: El espesor de las costillas es de 2,5 mm. e —
U.T.A. HOJA 5DE?9 /Im
1 | 2 | 3 4 Edicion: | Modificacién: Fecha: |Nombre: |NGEN|ER|IA MECAN'CA Sustitucién: \, \\‘y
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Tolerancia: Peso: Material:
+001mm| 20gr Fibra de carbono
FECHA NOMBRE Titulo: Escala:
Dibujo: |28/06/2019|Chipantiza Alex . .
revis: [ommfmemen |[TUDO d€ union cabina ala| s
(Aprolb401/07/2019]ing. victor Espin
N.° DE Ldmina: Registro :

Edicion:

Modificacion:

Fecha:

Nombre:

U.T.

INGENIERIA MECANICA

A.

HOJA 6 DE 9

Sustitucion:
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SECCION A-A
E
Tolerancia: Peso: Material:
+0,01 mm 10 gr ABS
FECHA NOMBRE Titulo: Escala:
Dibujo: |28/06/2019|Chipantiza Alex . 7
Rovis: (0110772015 vemeon Soporte de union cola 2:1
(Aprolb401/07/2019]ing. victor Espin
N.° DE Ldmina: Registro :
UTA HOJA 7 DE9
Ecicion: | Modifi Fecha: |Nombre:| INGENIERIA MECANICA [Ststitucion: Q@
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Tolerancia: Peso: Material:

Fibra de carbono
+0,1 mm 77 gor
FECHA NOMBRE Titulo: Escala:
Dibujo: |28/06/2019|Chipantiza Alex .
Revisé: [01/07/2019ng. victor espin 8 TO pCI d e N ariz 1:2
(Aprolb401/07/2019]ing. victor Espin
N.° DE Ldmina: Registro :

Edicion:

Modificacion:

Fecha:

Nombre:

U.T.

A.
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HOJA 8 DE 9
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Tolerancia: Peso: Material:
£0Imm | 3717gr Fibra de carbono
FECHA NOMBRE Titulo: Escala:
Dibujé: |28/06/2019| Chipantiza A. .
Revisd: |01/07/2019]ing. victor Espin C a b INAd d e U AV 1:10
Aprobé: |01/07/2019|ing. Victor Espin
N.° De Ldmina Registro:

Edicion:

Modificacién:

Fecha:

Nombre:

U.T.

A.

INGENIERIA MECANICA

HOJA 9 DE 9

Sustitucion:
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