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RESUMEN EJECUTIVO 

 

El presente proyecto se realizó en el Centro de Investigación Desarrollo de la Fuerza 

Aérea Ecuatoriana, el cual tiene como finalidad diseñar y construir la estructura de un 

prototipo UAV Táctico mediante un sistema modular desmontable como requisito del 

centro de investigación. 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, además de la facilidad de ensamblar y retirar el ala y la cola 

de la aeronave.  

 

Para realizar el diseño del prototipo se consideró parámetros como el peso, 

dimensiones tanto del fuselaje, ala y cola, además de las velocidades de perdida y 

crucero para conocer el comportamiento del UAV mediante un análisis aerodinámico, 

observando su comportamiento en condiciones de vuelo crucero, además de las 

perdidas mínimas debido a la fricción de aeronave cuando entra en contacto con las 

partículas de aire. En el cálculo y análisis estructural se aplicó el factor de seguridad 

de 1,5 según las normas federales de aviación (FAR/AIM), el cual permite evitar 

desastres en caso de requerirse una fuerza superior al límite. 

 

La elaboración de la estructura se realizó mediante materiales compuestos como la 

fibra de carbono y resina epóxica que se utilizó para la laminación de la cabina, y el 

material compuesto formado por fibra de vidrio, carbono y resina epóxica para la piel 

del ala, brindando un menor peso además 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 

Investigación.
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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. 



CAPÍTULO I 

 

MARCO TEÓRICO 

1.1. ANTECEDENTES INVESTIGATIVOS 

Wilson Pineda, presenta como proyecto la realización del análisis estructural de las 

cuadernas centrales para optimizar el peso del vehículo aéreo no tripulado (UAV) 

gavilán en el Centro de Investigación 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 críticas de vuelo en base Federal Aviation Regular (FAR) 

y en base a los parámetros como velocidad del aire y presión atmosférica, mediante un 

software de diseño y simulación 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 distribución de las cuadernas centrales y secundarias, 

las cuales soportan las cargas que se producen durante el vuelo y además contienen los 

componentes principales de la aeronave. 

 

 

Figura 1.1. Cuadernas centrales y secundarias del UAV Gavilán [1] 
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Para la optimización del peso en el UAV gavilán, se obtuvo una nueva configuración 

en los materiales, buscando reducir el peso de los mismos y posteriormente se realizó 

un análisis estático para la comprobación del diseño. [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 “Diseño estructural y construcción de un avión no 

tripulado” del año 2008 realizada por:  Daniel Pérez, el cual presenta un diseño del 

UAV Céfiro buscando la facilidad y simplificación de pasos de construcción, 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 diseño estructural del UAV Céfiro con un sistema 

modular el cual permite realizar cambios en la estructura en caso de ser necesario, y 

además se sustituyen los componentes de una manera más fácil. [2] 

 

 

Figura 1.2. Diseño modular UAV Céfiro [2] 
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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 investigación “Diseño aerodinámico de un UAV MALE” del año 2016 

realizado por: Panagiotou P, el cual presenta el procedimiento del diseño aerodinámico 

de un vehículo aéreo no tripulado, teniendo dos fases de diseño conceptual y 

preliminar. En el diseño conceptual se trabaja las configuraciones diferentes de 

modelos de UAV, basados en la misión que va a cumplir, mientras que el diseño 

preliminar se enfoca en el análisis aerodinámico. [3] 

En la figura 1.4 se muestra el diseño 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. Diseño de UAV [3] 
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Ademas, se realiza un analisis aerodinamico en el cual se muestra el comportamiento 

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

 

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

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

se muestra en la figura 1.6. 

 

Figura 1.6 Presión con respecto a la superficie. [3] 
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1.2. FUNDAMENTACIÓN TEÓRICA 

1.2.1. Aerodinámica 

Se entiende por aerodinámica a la especialidad de la mecánica que analiza la 

interacción entre un cuerpo y un elemento sólido cuando están en movimiento. [4]  

Se tiene como objetivos principales de la aerodinámica: 

- 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 sustentación, resistencia y momentos 

alrededor de un ala. 

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

(aerodinámica interna). [4]  

1.2.2. Origen de cargas aerodinámicas  

Para entender el origen de las cargas aerodinámicas se tienen dos causas: 

La primera es la distribución de presiones en un cuerpo (alas, fuselaje, estabilizadores), 

entendiéndose como la diferencia presiones (P)  entre la presión ambiental que rodea 

al cuerpo (P∞) y la segunda es la distribución de esfuerzos viscosos sobre la superficie 

de un cuerpo (Pτ). [4] 

En la figura 1.7 se observa que las presiones actúan en la dirección normal a la 

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

 

Figura 1.7. Distribución de presión neta, 𝑃 - 𝑃∞, y esfuerzo viscoso (𝜏) sobre una superficie, donde 𝑃∞ 

es un valor de presión de referencia. [4] 
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1.2.3. Número de Reynolds  

Se entiende por número de Reynolds a un valor adimensional que mide la relación 

entre las fuerzas de inercia y las fuerzas viscosas, determinando el grado de flujo 

laminar o turbulento. [5] 

Si se tiene un valor de número de Reynolds relativamente alto la capa limite es 

turbulenta, caso contrario si el valor es relativamente pequeño 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 número de Reynolds va incrementando y la 

capa limite podría ser turbulenta. [6] 

En la figura 1.8 se observa la variación del coeficiente de resistencia en los casos de 

una capa limite laminar y turbulenta en función del número de Reynolds para una placa 

plana. También se visualiza la zona en la cual se produce la transición que ocurre para 

valores de Reynolds entre medio millón 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 distribución de presiones. [6] 

 

Figura 1.8. Coeficiente de resistencia vs Reynolds [6] 

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

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

                                                            Re =
ρvl

μ
=

vl

ν
           Ec. [1]  
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Donde: 

𝑣 es la velocidad del fluido en 𝑚/𝑠 

𝑙 es la longitud de la cuerda del ala en 𝑚 

𝜌 es densidad del fluido 

𝜇 es viscosidad dinámica del fluido  

𝜈 es viscosidad cinemática del fluido 

1.2.4. Teorema de Bernoulli 

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

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

                                                   P +
ρ∗V2

2
= constante                                       Ec. [2] 

Si la velocidad del aire aumenta, existe una reducción de la presión y si hay una 

reducción de la velocidad se da un incremento de presión. [7] 

Entonces, si la velocidad del aire es mayor en extradós (parte superior del ala), se 

tendrá menor presión y en intradós (parte inferior del ala) al ser menor la velocidad ya 

que se opone al movimiento del ala, existe un incremento de presión.  [7] 

1.2.5. Perfiles aerodinámicos  

1.2.5.1. Tipos de perfiles aerodinámicos 

Los perfiles aerodinámicos van a variar de forma individual o total, cambiando 

totalmente las características aerodinámicas y con esto se obtendrán diferentes tipos 

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

• Plano – Convexo: En este tipo de perfil la superficie inferior o intradós es recta 

y la superficie superior o extradós es curva.  En este perfil, la cuerda es la distancia 

entre el borde de ataque y borde de salida a lo largo de intradós. [8] 
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Figura 1.9. Perfil alar plano – convexo [8] 

• Cóncavo – Convexo: El intradós es curvado hacia dentro del perfil. La cuerda 

de este tipo de perfil es la distancia en línea recta entre el extremo del borde de ataque 

y el borde de salida, pasando por fuera de parte del contorno del perfil. [8] 

 

Figura 1.10. Perfil alar cóncavo – convexo [8] 

• Biconvexo Simétrico: Se utiliza en aeronaves de alta velocidad, las curvaturas 

del extradós y del intradós son iguales. La cuerda se mide de igual forma que el perfil 

biconvexo asimétrico.  [8] 

 

Figura 1.11. Perfil alar biconvexo simétrico [8] 

• Supercrítico: Es un perfil utilizado para vuelos cerca de la velocidad del 

sonido. [8] 

 

Figura 1.12. Perfil alar supercrítico [8] 

1.2.5.2. Nomenclatura del ala 

En la figura 1.13 se muestra la terminología del ala, para mayor entendimiento de 

definiciones como cuerda (c), la superficie alar (S) y envergadura. Para definir la 

geometría del ala se tiene la cuerda de raíz (𝐶𝑟) y la cuerda de punta (𝐶𝑝). [6]   

• Envergadura (b): Es la distancia máxima del ala, medida de punta a punta de 

ala, sin importar la forma que esta tenga. [6] 

• Superficie alar (S): Es la superficie vista desde la parte superior del ala, 

además se debe incluir la parte del ala que está cubierta por el fuselaje o góndolas de 

los motores. [6] 
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• Cuerda media (c): Se entiende por cuerda media, como aquella que 

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

c ∗ b = S                                   Ec. [3] 

𝑐 es la cuerda media en cm 

𝑏 es la envergadura del ala en 𝑐𝑚 

𝑆 es la superficie alar en 𝑐𝑚2  

• Estrechamiento (𝝀): Se define por la siguiente formula: 

 

                                                          λ =
Ct

Cr
                                       Ec. [4] 

Donde: 

Cr: cuerda del perfil en el encastre 

Ct: cuerda de perfil en la punta 

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

media. [6] 

                                                                          AR =
b2

S
                                     Ec. [5] 

Donde: 

b es la envergadura del ala en cm 

S es la superficie alar en cm2  

• Línea del 25% de la cuerda: El centro aerodinámico está ubicado alrededor del 25% 

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

consideraciones de proyecto como de centrado. [6]  

• Flecha (𝚲): Se conoce como al ángulo que forma la proyección sobre un plano 

horizontal de la línea de 25% de la cuerda con el eje OY del avión no tripulado. [6] 
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• Curva media aerodinámica: Se tiene en un ala rectangular de la misma envergadura 

y sin flecha que produjera el mismo momento y sustentación. [6]  

• Diedro (𝚪): Es la inclinación del plano de ala con respecto al plano XY del vehículo 

aéreo no tripulado. [6] 

• Torsión: Puede ser geométrica o aerodinámica. [6] 

 

 

Figura 1.13. Representación de terminología del ala [6] 

En la figura 1.14 se muestran las partes principales de un perfil alar. 

 

Figura 1.14. Perfil alar [4] 

Borde de ataque:  Es el punto más adelantado del perfil. 

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

Línea de curvatura: Es la línea medida perpendicularmente a la cuerda y equidistante 

entre intradós y extradós. 

Curvatura: Distancia entre la línea de curvatura y cuerda. 

Espesor: Se mide desde intradós hasta extradós, 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 extradós, mientras que a la parte inferior 

intradós.  

Ángulo de ataque:  Es el ángulo que existe entre la cuerda y la dirección de la 

corriente libre de aire.  

 

Figura 1.15. Representación de borde de ataque [6] 

1.2.6. Coeficientes aerodinámicos 

Es de importancia tener en cuenta estos coeficientes en la aerodinámica ya que se 

puede describir un fenómeno físico arbitrario mediante una mínima cantidad de 

variables. [4] 

Para el análisis dimensional se utilizan los siguientes coeficientes adimensionales de 

sustentación (𝐶𝑙), resistencia (𝐶𝑑) y el momento (𝐶𝑚) que dependen del ángulo de 

ataque (∝) y el número de Reynolds. [4] 

Coeficiente de sustentación: Es un número el cual permite conocer las dependencias 

complejas de forma, inclinación y algunas condiciones de flujo en la elevación. [9] 
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             Cl =
L

1

2
∗ρ∗v2∗S

                                Ec. [6] 

Donde: 

Cl es el coeficiente de sustentación  

L  es la fuerza de sustentación en Newtons 

ρ es la densidad del aire en  kg/m3  

v es la velocidad en m/s 

S es la superficie alar en m2  

Coeficiente de resistencia: Con este número se determina las dependencias complejas 

de forma, inclinación y condiciones de flujo en la resistencia del avión no tripulado. 

[10] 

                                           Cd =
D

1

2
∗ρ∗v2∗S

                              Ec. [7] 

Donde: 

Cd 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 ángulo de ataque cero, en donde 

se muestra la distribución de presiones. [6] 

 

Figura 1.16. Perfil simétrico con ángulo de ataque cero [6] 
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En la figura 1.17 se observa un perfil con ángulo de ataque positivo, observándose la 

distribución de las líneas de la corriente con un incremento de velocidad en el extradós 

respecto a la corriente libre y disminución en el intradós. [6] 

 

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

Además, en la figura 1.18 se aprecia el aumento del ángulo de ataque   y la distribución 

de presiones cambia como se indica. En el extradós la depresión aumenta y puede ser 

positiva en el intradós y debido a esto la sustentación aumenta con el ángulo de ataque.  

[6] 

 

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

En la figura 1.19. se observa que cuando mayor es el ángulo de ataque, el centro de 

presiones se ubica más cerca del borde de ataque, cabe recalcar que esta observación 

se realiza en un perfil asimétrico. [6]  
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Figura 1.19. Posición del centro de presión (cp.) [6] 

1.2.8. Análisis por elementos finitos  

Es de importancia el análisis de elementos finitos para el diseño del avión no tripulado, 

ya que después de estimarse el valor de las cargas aerodinámicas mediante métodos 

analíticos, se utilizan métodos computacionales aplicando dinámica de fluidos 

computacional para obtener resultados más precisos. [11] 

1.3. OBJETIVOS 

1.3.1. Objetivo general 

Desarrollar un prototipo UAV Táctico con sistema modular desmontable 

1.3.2. Objetivos específicos 

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

- Diseñar los elementos constitutivos del prototipo UAV. 

- Construir el prototipo mediante moldes de fuselaje, alas y estabilizadores, 

cumpliendo los requerimientos del diseño establecido.  

- Analizar el comportamiento aerodinámico del prototipo mediante elementos 

finitos.
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CAPÍTULO II 

 

METODOLOGÍA 

 

2.1. MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON FIBRAS 

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

obteniendo elevada resistencia y rigidez en función del peso. [12] 

2.1.1. Influencia de la orientación y concentración de la fibra 

Es de importancia la orientación de las fibras, su concentración y distribución ya que 

influyen en la resistencia y en otras propiedades de los materiales compuestos 

reforzados con fibras. [12] 

En referencia a la orientación se tiene dos casos: 

- Alineación paralela de los ejes longitudinales de las fibras 

- Alineación al azar 

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

figura 2.2 se observa la alineación de las fibras discontinuas 

 

Figura 2.1. Alineación de fibras continuas [12]   
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Figura 2.2. Alineación de fibras discontinuas [12] 

2.1.1.1.Materiales compuestos con fibras continuas y alineadas 

Esfuerzo de tracción – Comportamiento de tensión – Carga longitudinal  

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

anisotrópico, es decir que va a depender de la dirección en la que se mide. [12] 

Comportamiento elástico – Carga longitudinal 

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

orientado que se carga en la dirección de alineación de la fibra. [12] 

Para este material la deformación será en dirección longitudinal y se considera que la 

unión matriz fibra es muy fuerte, de esta manera la deformación de la matriz es igual 

a la de la fibra, ha esto se le conoce como isodeformación.  Al tener estas condiciones 

la carga soportada por el compuesto  (Fc) es igual a las cargas que soporta tanto la fase 

matriz (Fm)  y la fase fibra (Ff)  como se muestra en la siguiente ecuación:  

Fc = Fm + Ff                       Ec. [8] 

Se conoce que el esfuerzo es igual a la carga sobre el área (σ = F
A⁄ ), con esto se 

obtiene las expresiones de  (Fc, Fm y Ff ), en función de los esfuerzos ( σc, σm y σf ) 

y sus correspondientes áreas (Ac, Am y Af ). Al reemplazar estas expresiones en la Ec 

[8] se obtiene:  

σcAc = σmAm + σfAf          Ec. [9] 

Se despeja σc y se obtiene la siguiente ecuación: 
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σc = σc
Am

Ac
+ σf

Af

Ac
                                   Ec. [10]  

Donde: 

Am

Ac
 y 

Af

Ac
  son fracciones del área de la matriz y fibra.      

σc es el esfuerzo del material compuesto 

σf es el esfuerzo de la fibra 

Am es el área de la matriz 

Af es el área de la fibra 

Ac es el áreal del material compuesto 

Si las áreas del compuesto son iguales tanto de la matriz como la de la fibra, 
Am

Ac
  

corresponde a la fracción de volumen de la matriz (Vm)  y 
Af

Ac
   corresponde a la fracción 

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

σc = σcVm + σfVf                                      Ec. [11]  

Para el estado de isodeformación se muestra la siguiente expresión:  

δc = δm =  δf                     Ec. [12] 

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

σc

δc
=

σm

δm
Vm +

σf

δf
Vf           Ec. [13] 

Si todas las deformaciones del compuesto, la matriz y la fibra son elásticas, es decir:  

Ec =
σc

δc
 , Em =

σm

δm
 , Ef =

σf

δf
         Ec. [14] 

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

Ec = EmVm + EfVf                      Ec. [15]  
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Si el compuesto está conformado de matriz y de fibras esto es igual a la siguiente 

ecuación: 

Vm + Vf = 1           Ec. [16] 

Al reemplazar la Ec [16] en Ec [15] se obtiene la siguiente expresión:  

Ec = Em(1 − Vf) + EfVf         Ec. [17] 

Comportamiento elástico – Carga transversal  

El comportamiento elástico de un material compuesto de fibra continua y orientada, se 

puede cargar en dirección 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] 

σc = σm = σf = σ          Ec. [18] 

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

material compuesto (ϵc) es: 

ϵc = ϵmVm + ϵfVf                      Ec. [19]  

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

ϵ =
σ

E
                 Ec. [20] 

Se reemplaza la Ec [20] en la Ec [19] 

σ

Ec
=

σ∗Vm

Em
+

σ∗Vf

Ef
                           Ec. [21] 

Se divide ambos términos para el esfuerzo (σ). 

1

Ec
=

Vm

Em
+

Vf

Ef
                           Ec. [22] 

Finalmente, la ecuación para el material compuesto es la siguiente: 
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                                            Ec =
EmEf

VmEf+VmEf
=

EmEf

(1−Vf)Ef+VfEm
                          Ec. [23] 

2.1.2. Fibra de vidrio 

Este tipo de fibra es el que más se utiliza debido a que no es muy costosa en relación 

a la fibra de carbono, generalmente se conoce como plástico 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 más 

utilizado. [13] 

- Tipo S: vidrio de magnesia y aluminosilicato, que ofrece mayor resistencia y 

rigidez, es más 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: 

- Fácil de hilar en fibra de alta resistencia. 

- Compuesto de alta resistencia al formar una matriz plástica. 

- Útil en gran variedad de ambientes corrosivos.  

En la tabla 2.1 se muestra las propiedades de las fibras de refuerzo 

Tabla 2.1. Características de las fibras de refuerzo [13] 
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2.1.3. Fibra de carbono 

 

La estructura del avión no tripulado estará constituida en su mayoría por fibra de 

carbono. 

La fibra de carbono es dominante para refuerzos en materiales compuestos de alto 

rendimiento, además de su baja densidad, alta resistencia y alto módulo de elasticidad 

es ideal para la utilización en el área aeronáutica. [14]  

En la tabla 2.2 se muestra las propiedades del módulo de elasticidad, módulo cortante 

y el coeficiente de Poisson 

Tabla 2.2. Módulo elástico de las fibras [15] 

 

2.1.3.1.Aplicaciones 

Los compuestos de polímero de fibra de carbono , también conocidos como polímeros 

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 vehículos 

de lanzamiento , estructuras de panal de abeja, madera reforzada con superficie, 

componentes estructurales de automóviles , artículos deportivos como cañas de pescar, 

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

En la figura 2.3 se observa que el avión Boeing 787 utiliza compuestos de matriz de 

polímeros de fibra continua en el 50% del avión, además de secciones complejas del 

fuselaje, cola y las pieles de las alas. [14] 
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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 mecánicas en varias direcciones. Por lo general 

el tejido se realiza en dos dimensiones, pero cada vez es más común el tejido 

tridimensional que mecánicamente es bueno en las tres direcciones. 

 

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 mecánicas de los refuerzos de uso común 

Tabla 2.3. Propiedades mecánicas de refuerzos [15] 

 

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

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

 

2.1.4. Materiales matrices para compuesto reforzado con fibra 

2.1.4.1. Resina Epóxica 

La resina epóxica en comparación con la resina poliéster tiene mejores propiedades de 

resistencia y menor contracción 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] 

 

En la tabla 2.6 se muestran las propiedades de la resina epóxica, resina poliéster y fibra 

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

limite elástico  

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

 

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

vidrio 

Tabla 2.7. Propiedades elásticas de fibra de vidrio y carbono [19] 
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2.1.5. Madera de balsa 

Propiedades mecánicas de la balsa  

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

tipos de maderas 

Tabla 2.8. Propiedades mecánicas de diferentes maderas [20] 

 

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

incluyendo la balsa 

Tabla 2.9. Propiedades de diferentes materiales [15] 

 

2.2. MÉTODOS 

2.2.1. Parámetros para el diseño de la estructura de prototipo UAV Táctico 

2.2.1.1. Determinación de peso UAV 

Para establecer el peso del avión no tripulado, se define la carga útil 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 Representación de carga útil [21] 

A continuación, en la tabla 2.10 se detallan los componentes a utilizar en el avión no 

tripulado, para definir una carga útil aproximada 

Tabla 2.10. Componentes de carga útil 

 

 

  

Componentes Peso (g)

Electronic Speed Control (Turnigy Trust  45A) 38

Piloto automático 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 telemetría 915 Mhz 24

Receptor FRSKY D4R-II 10

Cámara 250

Carga útil 632
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Se obtiene una carga útil de 632 gramos, con lo cual es posible obtener el peso 

estimado del ala, fuselaje y cola en T. 

El peso estimado del avión, se obtiene de multiplicar de 2 a 4 veces la carga útil, 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. Estimación preliminar de peso UAV [22] 

 

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 

 

Cálculo 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, dándose 

un peso total de 280 gramos. 

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

fuselaje y la carga útil se procede al cálculo del peso total del avión no tripulado.  

WT = Wala + Wfuselaje + Wcola en T + Wmotor + Wbateria + Wservos +

                                           Wunion cola−fuselaje + Wcarga util            Ec. [24]  

Componente Peso estimado

Ala 26 % -34 %

Fuselaje 16% - 26%

Cola en T 1,5% - 2,5%

Motor 10% -20%

Bateria 30% - 48%

Componente Peso estimado (%) Peso (g)

Ala 30 758,4

Fuselaje 21 530,88

Cola en T 2 50,56

Motor 15 379,2

Bateria 39 985,92
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WT = 758,4 + 530,88 + 50,56 g + 379,2g + 985,92g + 280 g + 100g + 632g 

WT = 3716,96  gramos 

El peso mínimo del UAV es de 2528 gramos, mientras que el peso máximo es de 

3716,96 gramos. 

2.2.1.2. Propiedades atmosféricas Aeropuerto Chachoán (ATF) 

En la tabla 2.13 se muestran las propiedades atmosféricas del aeropuerto Chachoán, 

para conocer los datos de la altitud o elevación y posteriormente encontrar las 

características atmosféricas 

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

 

Además, es de importancia conocer las características atmosféricas a la altitud de 

2591m, ya que será útil para conocer la temperatura, presión, densidad y viscosidad 

del aire.  

Estos datos se obtienen de la tabla 2.14 que se muestra a continuación 

Cuidad Ambato

Provincia Tungurahua

Tipo
Aeropuerto 

(Aerodrómo)

Latitud
1 °12' 34'' S(-

1,212066)

Longitud
78° 34' 29'' W (-

78,574635)

Elevación 2591 m 

Pista de aterrizaje 1925 m de largo

Temperatura 12 a 19 grados 

Condiciones atmosféricas

Ubicación

Detalles
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Tabla 2.14. Características estándar de la atmosfera [24] 

 

2.2.1.3. Cálculo 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 (Vs), a la velocidad mínima en la que el avión no 

tripulado puede sustentarse en el aire. [6] 

Al perder velocidad, no se obtiene suficiente sustentación para mantener el avión no 

tripulado en el aire. Para el cálculo de la velocidad, se asume que el vuelo es horizontal, 

rectilíneo y uniforme (𝑉∞ = 0), al tener estas condiciones también se cumple que la 

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

Para el cálculo de la velocidad se toma en cuenta la Ec [6] de la sección 1.2.6. 

                                                       Cl =
L

1

2
∗ρ∗v2∗S
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En la Ec [6] se tiene en cuenta que L = W y se obtiene: 

                                               W =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Cl                       Ec. [25] 

Donde: 

W  es el peso del UAV en Newtons 

ρ es la densidad del aire en  kg/m3  

v es la velocidad en m/s 

S es la superficie alar en m2  

Cl es el coeficiente de sustentación  

Al despejar la velocidad se obtiene la siguiente ecuación: 

                                                           V𝑆 = √
2W

ρ∗S∗Clmax
                                  Ec. [26] 

Donde: 

V𝑆 es la velocidad de pérdida de la aeronave 

𝐶𝑙𝑚𝑎𝑥 es el coeficiente de máximo de sustentación  

El valor del coeficiente de sustentación máximo se obtiene del perfil seleccionado 

(ag35-il) AG35 de la tabla 2.20 en la sección 2.2.2.2, con un valor de 1,3465 a un 

ángulo de ataque de 11,5 grados.  

El valor del peso total se obtiene de la sección 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 sección 

2.2.4.1. 

Vs = √
2(3,71696 kg ∗ 9,81

m
s )

(0,95696 kg/m3)(0,6557)(1,3465)
 

Vs = 9,2905
m

s
 

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

a esta velocidad podría entrar en perdida y no tener sustentación 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 avión no tripulado 

para mantenerse en el aire con un vuelo recto y nivelado.[25] 

                                                          Vc = 33√CA                             Ec. [27] 

Donde: 

Vc es la velocidad crucero en mi/h 

CA es la carga alar en lb/ft2 

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

  CA =
WT

S
                                                   Ec. [28] 

Donde: 

WT es el peso total del UAV en lbs 

S es la superficie alar en ft2 

Además, se necesita el valor de la superficie alar (S) el cual se obtiene de la sección 

2.2.4.1 en el cálculo del dimensionamiento del ala. 

                                                  C A =
3716,96  gramos 

65,5732 dm2
                                                

CA = 56,6841
g

dm2
∗

1 kg

1000g
∗

(1dm)2

(10cm)2
∗

2.2 lb

1kg
∗

(1cm)2

(0,0328 ft)2
 

C. A = 1,1591 lb/ft2 

       Vc = 33√1,1591                 

Vc = 35,5283 mi/h  

Vc = 15,8826
m

s
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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 

Vd = 1,2(Vs)                                        Ec. [29] 

Donde: 

𝑉𝑑 es la velocidad de despegue en m/s 

Vd = 1,2 (9,2905
m

s
) 

Vd = 11,1486 m/s   

2.2.2. Selección del perfil alar 

A continuación, en la tabla 2.15 se realiza una descripción de los perfiles alares a 

seleccionar para el ala del prototipo UAV Táctico 

Tabla 2.15. Descripción de perfiles alares [26] 

N° Tipo de perfil alar Descripción  

 

 

 

 

 

1 

(ag03-il) AG03 

 

 

 

 

Parte inferior de popa 

plana. 

Drela AG03 (fondo 

de popa plano) perfil 

Grosor máximo 6,2% 

a 25,7% de cuerda. 

Máxima inclinación 

del 2% al 33,1% de la 

cuerda. 

 

 

 

 

2 

(ag04-il) AG04 

 

 

Drela AG04 

aerodinámica 

Grosor máximo 6,4% 

a 22,5% de cuerda. 

Curvatura máxima 

1,7% a 41,5% de la 

cuerda. 
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3 

(ag08-il) AG08 

 

 

 

Drela AG08 

aerodinámica. 

Grosor máx. 5,8% a 

21% de cuerda. 

Máxima inclinación 

del 1,7% a 40,4% de 

la cuerda. 

 

 

 

 

4 

(ag09-il) AG09 

 

 

 

 

 

Drela AG09 

aerodinámica 

Grosor máx. 4,9% a 

17,4% de cuerda. 

Máxima inclinación 

de 1,8% a 34,1% de 

la cuerda. 

 

 

 

 

 

5 

(ag10-il) AG10 

 

 

 

 

 

 

Drela AG10 

aerodinámica 

Grosor máx. 4.7% a 

16% de cuerda. 

Máxima inclinación 

del 1,7% en el 32,1% 

de la cuerda. 

 

 

 

 

 

 

6 

(ag14-il) AG14 

 

 

 

 

Drela AG14 

aerodinámica 

Grosor máx. 5.4% a 

19.9% de cuerda. 

Máxima inclinación 

del 2% al 41,9% de la 

cuerda. 
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7 

(ag35-il) AG35 

 

 

 

 

 

Drela AG35 

aerodinámica 

Grosor máximo de 

8,7% a 27,9% de 

cuerda. 

Máxima inclinación 

del 2,3% al 37% de la 

cuerda. 

 

 

 

8 

(ag36-il) AG36 

 

 

 

 

 

Drela AG36 

aerodinámica 

Grosor máximo 8,2% 

a 27,9% de cuerda. 

Máxima inclinación 

del 2,3% al 37% de la 

cuerda. 

 

 

 

9 

(ag37-il) AG37 

 

 

Drela AG37 perfil 

Grosor máximo de 

7,7% a 26,5% de 

cuerda. 

Máxima inclinación 

de 2,1% a 35,5% de 

cuerda. 

 

 

 

 

 

 

10 

(ag44ct02r-il) AG44ct – 02g 

 

 

 

 

Drela AG44ct -02g 

aerodinámica 

Grosor máximo 7,3% 

a 24,6% de cuerda. 

Máxima inclinación 

de 1.9% a 34.4% de 

acorde 
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2.2.2.1. Cálculo del valor de Reynolds 

Para la selección del perfil alar, inicialmente se calcula el número de Reynolds el cual 

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

El cálculo del número de Reynolds se realiza con la Ec [1] de la sección 1.2.3, que 

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

Para el cálculo del número de Reynolds se utiliza la velocidad de pérdida o desplome 

de  9.2905 m/s , que se obtiene en la sección 2.2.1.3.1. 

Re =
vl

ν
 

ν =
μ

ρ
 

ν =
1,71E − 05

0,95696
 

ν = 0,000017869 m2

s⁄  

Re =
(9,2905

m
s ) (0,31m)

0,000017869 
m2

s

 

Re = 161176,0591 

Para seleccionar el perfil alar se considera un número de Reynolds entre el valor 

calculado de 161176,0591 y 500000, ya que estos valores se encuentran en el rango 

de régimen laminar.  

Además, se toman diferentes perfiles alares de la tabla 2.15, teniendo en cuenta el 

ángulo de ataque a 3 grados, ya que para ángulos entre 0 y 10 grados la corriente de 

flujo se mantiene adherida de tal modo al cuerpo que la variación es lineal en el 

coeficiente de sustentación. Con ángulos de ataque mayores a 10 grados se produce 

perdida del coeficiente de sustentación. [27] 

En la tabla 2.16 se toma cuenta el coeficiente de sustentación máximo, ya que, a mayor 

valor del coeficiente de sustentación se obtiene una mayor estabilidad en el vuelo para 

cumplir las diferentes misiones, tomando en cuenta una ponderación de 1 a 10, siendo 

1 en valor más bajo y 10 el valor más alto. 
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Estos datos son obtenidos de los perfiles DRELA con un número de Reynolds de 

500000.[26] 

Tabla 2.16. Ponderación de coeficiente de sustentación 

 

En la tabla 2.17 se observa el coeficiente de resistencia mínimo al avance del UAV, el 

cual a menor valor ayuda a la disminución del consumo de la energía 

Tabla 2.17. Ponderación de resistencia 

 

En la tabla 2.18 se observa la relación (Cd/Cl) máximo que es un indicador de la 

eficiencia aerodinámica de los aviones, si se tiene una cantidad alta en la relación, se 

indica una gran cantidad de sustentación y una baja cantidad de resistencia.  

Perfil Cl máximo Puntuación

(ag03-il)AG03 0,5298 5

(ag04-il)AG 04 0,5142 3

(ag08-il)AG 08 0,5192 4

(ag09-il)AG 09 0,5037 2

(ag10-il)AG 10 0,4882 1

(ag14-il)AG 14 0,568 7

(ag35-il)AG 35 0,7508 10

(ag36-il)AG 36 0,7258 9

(ag37-il)AG 37 0,7056 8

(ag44ct02r-il) 

AG44ct - 02g
0,5303 6

Ponderación Cl para alfa igual a 3 grados

Perfil Cd mínimo Puntuación

(ag03-il)AG03 0,00705 10

(ag04-il)AG 04 0,00706 9

(ag08-il)AG 08 0,00719 7

(ag09-il)AG 09 0,00725 5

(ag10-il)AG 10 0,00767 4

(ag14-il)AG 14 0,00724 6

(ag35-il)AG 35 0,00832 2

(ag36-il)AG 36 0,00819 3

(ag37-il)AG 37 0,00835 1

(ag44ct02r-il) 

AG44ct - 02g
0,00711 8

Ponderación Cd para alfa igual a 3 

grados
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Tabla 2.18. Ponderación de coeficiente (Cl/Cd) 

 

De acuerdo con la ponderación final que se muestra en la tabla 2.19, se elige el perfil 

(ag35-il) AG35 ya que representa la mayor puntuación con un total de 22 

Tabla 2.19. Ponderación final 

  

Perfil (Cl/Cd) máximo Puntuación

(ag03-il)AG03 75,14894 6

(ag04-il)AG 04 72,83286 4

(ag08-il)AG 08 72,21140 3

(ag09-il)AG 09 69,47586 2

(ag10-il)AG 10 63,65059 1

(ag14-il)AG 14 78,45304 7

(ag35-il)AG 35 90,24038 10

(ag36-il)AG 36 88,62027 9

(ag37-il)AG 37 84,50299 8

(ag44ct02r-il) 

AG44ct - 02g
74,58509 5

Ponderación (Cl/Cd) máximo

Perfil Cl máximo Cd mínimo
(Cl/Cd) 

máximo
Total

(ag03-il)AG03 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

(ag14-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

(ag44ct02r-il) 

AG44ct - 02g
6 8 5 19

Ponderación final
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En la figura 2.6 se muestra el perfil alar seleccionado (ag35-il) AG35, con el cual se 

diseñará el ala 

 

Figura 2.6. Perfil alar (ag35-il) AG35 

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

En la tabla 2.20 se muestran las características del perfil alar seleccionado, la cuales 

indican el comportamiento aerodinámico del coeficiente de sustentación (Cl), 

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

Tabla 2.20. Características del perfil 

 

Alpha Cl Cd Cl/Cd

-9,75 -0,5188 0,076 -6,82631579

-9,5 -0,5176 0,0703 -7,36692286

-9,25 -0,5096 0,066 -7,72121212

-9 -0,4998 0,0618 -8,08999676

-8,75 -0,489 0,0572 -8,55194124

-8,5 -0,4777 0,0521 -9,16538757

-8,25 -0,4669 0,0467 -10,0085745

-8 -0,4512 0,0417 -10,8201439

-7,75 -0,4652 0,0279 -16,6559255

-7,5 -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

-6,25 -0,2742 0,0131 -20,883473

-6 -0,2416 0,0124 -19,483871

-5,75 -0,2074 0,0117 -17,7720651

-5,5 -0,1764 0,0112 -15,7781753

-5,25 -0,1468 0,0102 -14,3359375

-5 -0,1187 0,0099 -11,9657258

-4,75 -0,0923 0,0095 -9,75687104

-4,5 -0,066 0,0092 -7,21311475

-4,25 -0,0401 0,0088 -4,56200228

-4 -0,0142 0,0084 -1,69856459
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Tabla 2.20. Características del perfil (continuación 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 0,4217 0,0067 63,12874251

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. Características del perfil (continuación 2) 

 

2.2.2.3. Comportamiento aerodinámico del perfil seleccionado 

En la figura 2.7 se muestra el comportamiento aerodinámico del coeficiente de 

sustentación, en relación al ángulo de ataque. Se observa que a los 11.5 grados, con un 

coeficiente de 1.3465 se presenta el coeficiente máximo de sustentación. Después de 

esto hay un decrecimiento del coeficiente de sustentación lo cual indica que a un 

ángulo de ataque mayor de 11.5 grados el perfil alar entra en perdida o desplome. 

 

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
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Figura 2.7. Coeficiente de sustentación versus ángulo de ataque  

En la figura 2.8 se muestra el comportamiento aerodinámico del coeficiente de arrastre 

versus el ángulo de ataque, donde se observa que el menor coeficiente de arrastre se 

da desde -6.75 hasta los 8 grados, presentándose menor resistencia al avance y con 

esto menor gasto de energía. 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 2.8. Coeficiente de arrastre versus ángulo de ataque  
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La figura 2.9 muestra la eficiencia aerodinámica del perfil alar, en la cual mediante el 

ángulo de ataque se observa que en un rango de 3 a 6 grados se obtiene un vuelo 

nivelado (optimo). 

 

 

Figura 2.9. Cl/Cd versus ángulo de ataque.  

2.2.3. Estructura principal de un vehículo aéreo no tripulado 

2.2.3.1.Ala 

Es de importancia conocer el funcionamiento del ala del avión no tripulado, ya que ahí 

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

 

Figura 2.10. Ala 

2.2.3.2. Fuselaje 

En los vehículos 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. Cola en T  

La cola en T, se ha utilizado desde la década de 1960, en el avión 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 pequeña que se sitúa en la cola de la 

aeronave. 

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

articulada que es el timón.  

:  

 

Figura 2.12. Configuración de cola en T [28] 

2.2.4. Dimensionamiento de estructura principal del UAV 

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

diseño del UAV.  

Estabilizador horizontal 

Estabilizador vertical 
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2.2.4.1.Dimensionamiento del ala 

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

permite conocer las dimensiones de envergadura y cuerda media.    

Superficie alar: Como se mencionó en el capítulo anterior de la sección 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 cálculo de la superficie, se obtiene mediante la Ec [28] de la sección 2.2.1.3.2. 

                                                                     CA =
WT

S
                                 

Se despeja la superficie alar 

                                                                     S =
WT

CA
                                 

La carga alar también se obtiene mediante la siguiente ecuación: 

                                                               CA = C ∗ √S                                      Ec. [30] 

Donde: 

C es el coeficiente de carga alar 

S es la superficie en dm2 

Al reemplazar la Ec [30] en Ec [28] se obtiene la fórmula de superficie alar en función 

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] 
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Por lo tanto: 

S =
WT

C ∗ √S
 

                                                S = √(
WT

C
)

23

         Ec. [31] 

Para el cálculo 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 avión 

entrenador. 

S = √(
3716,96

7
)

23

 

S = 65,5732 dm2 

S = 6557,32 cm2 

Se obtiene una superficie alar de 6557,32 cm2, siendo posible calcular la envergadura 

y la cuerda media del ala.  

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

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

                                                  AR =
b2

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 máxima 

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

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

sección 1.2.5.2.  

𝑐 =
s

b
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c =
6557,32 cm2

214 cm
 

c̅ = 30,6417 cm 

c̅ = 310 mm 

Cálculo de cuerda punta 

Para este cálculo de toma en cuenta la conicidad, que es 0,7 ya que este valor 

proporciona una superficie de sustentación estable. Este valor se calcula con la Ec [4] 

de la sección 1.2.5.2. 

λ =
ct

cr
 

                                                         ct = λ ∗ cr   

ct = 0,7 ∗ 310 

         ct = 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] 

                                                          Lf = 4 ∗ 𝑐                    Ec. [32] 

     Lf = 4 ∗ 310 

Lf = 1240 mm 

Donde: 

Lf es la longitud total del fuselaje 

Altura de fuselaje 

La altura del fuselaje se diseña de acuerdo a la distribución de los componentes 

electrónicos, además se toma en cuenta la distancia del soporte del motor en relación 
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al tubo de unión cola – fuselaje, así la hélice no causara daños 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 

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

2.2.4.3.Dimensionamiento de cola  

Diseño de cola UAV 

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

horizontal y vertical como se indica en la figura 2.12 de la sección 2.2.3.3. 

Dimensionamiento de estabilizador horizontal 

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

superficie del ala. 

Sh = % ∗ Sala                                   Ec. [33] 

Donde: 

Sh es la superficie del estabilizador horizontal. 

Sala del ala es la superficie del ala 

Sh = 0,15 ∗ 6557,32 cm2 

Sh = 983,5980 cm2 

Para el cálculo de la cuerda media en el estabilizador horizontal, se toma en cuenta la 

Ec [3] de la sección 1.2.5.2.  

                                       c =
s

b
     

c =
983.5980 cm2

59
 

c = 16,6712 cm 
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Además, se calcula el valor de la longitud horizontal del estabilizador mediante la Ec 

[5] de la sección 1.2.5.2.  

AR =
lh
2

Sh
 

lh = √AR ∗ Sh 

lh = √3,5 ∗ 983.5980 

lh = 58,6736 cm 

lh = 59 cm 

Donde: 

AR es el alargamiento recomendado el estabilizador horizontal 

lh es la longitud horizontal del estabilizador 

Sh 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 sección 2.2.4.3. 

Sv = % ∗ Sala 

Donde: 

Sv es la superficie del estabilizador vertical 

Sv = 0.05 ∗ 6557,32 cm2 

Sv = 327,8660 cm2 
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Para el cálculo de la cuerda media en el estabilizador vertical, se toma en cuenta la Ec 

[3] de la sección 1.2.5.2.  

                  c =
s

b
                      

𝑐 =
327,866 cm2

22
 

c = 14,903 cm 

Además, se calcula el valor de la longitud vertical del estabilizador mediante la Ec [5] 

de la sección 1.2.5.2.  

AR =
lv
2

S𝑣
 

Donde: 

AR es el alargamiento recomendado para el estabilizador vertical 

lv es la longitud vertical del estabilizador 

Sv es la superficie del estabilizador vertical 

lv = √AR ∗ Sv 

lv = √1,45 ∗ 327,8660 

lv = 21,8030 cm 

lv = 22 cm 

En la tabla 2.22 se indican los parámetros a considerar para el diseño del ala, fuselaje 

y cola del prototipo UAV táctico 
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Tabla 2.22. Parámetros a considerar para el diseño 

 

2.2.5. Diseño del ala, fuselaje y cola 

2.2.5.1. Diseño del ala 

Diedro 

El ángulo diedro, es el ángulo de inclinación que se forma entre el plano horizontal y 

la raíz del ala como se muestra en la figura 2.13, que generalmente está en el rango de 

3 a 8 grados. Este ángulo influye en la estabilidad del avión. [31] 

 

Parámetros Especificación 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

Perfil alar (ag 35 - il) AG35 -

Superficie alar 6557,32 cm^2

Envergadura 2140 mm

Cuerda media 310 mm

Cuerda en la punta del ala 217 mm

Longitud total 1240 mm

Altura 256,5 mm

Ancho 100 mm

Superficie 983,598 cm^2

Cuerda media 16,67 cm

Envergadura 59 cm

Superficie 327,866 cm^2

Cuerda media 16,67 cm

Envergadura 22 cm

Dimensiones del fuselaje

Dimensiones de cola (Estabilizador horizontal)

Dimensiones de cola (Estabilizador vertical)

Dimensiones del ala
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Figura 2.13. Angulo diedro [31] 

Con las dimensiones generales mostradas en la tabla 2.23 se procede al diseño del ala, 

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

Tabla 2.23. Dimensiones generales del ala. 

 

 

Inicialmente para el diseño 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 ingresará un tubo de 13 mm que une el ala con la cabina, además se 

utiliza balsa para las costillas. 

 

Figura 2.14 Dimensiones del perfil alar 

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

peso de las costillas. 

Parámetro Descripción

Perfil alar (ag 35 - il) AG35

Superficie alar 655732 mm^2

Envergadura 2140 mm

Cuerda media 310 mm

Cuerda en la 

punta del ala
217 mm
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A continuación, en la figura 2.15 se muestra la primera opción para alivianar el peso 

de las costillas 

 

Figura 2.15 Opción 1 AG 35 

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

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

 

Figura 2.16 Propiedades de masa de AG 35 opción 1 

En la figura 2.17, se observa la costilla con una deformación máxima de 0,3785 mm, 

a la cual se aplicó una fuerza de sustentación (L) de 16,68 N y el peso del ala de 6,61 

N (Wala), además de una presión de 74.692 Pa. El valor del coeficiente de sustentación  

𝐿 = 16,68 𝑁 , se da cuando el vehículo aéreo no tripulado vuela en condiciones 

crucero. 
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Figura 2.17. Resultados de deformación AG 35 opción 1 

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

 

Figura 2.18. Opción 2 AG 35 

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

 

Figura 2.19. Propiedades de masa de AG 35 opción 2 

 

𝐿 = 16,68 𝑁 

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 6,61 𝑁 
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En la figura 2.20, se observa la costilla con una deformación máxima de 0,3728 mm, 

a la cual se aplicó una fuerza de sustentación (L) de 16,68 N y el peso del ala de 6,61 

N (Wala), además se aplicó una presión de 74.692 Pa. 

 

Figura 2.20. Análisis de deformación 

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

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

Para el diseño, se toma en cuenta que el ala estará dividida en dos partes y se unirá 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 sustentación a bajas velocidades, una óptima 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 área en las puntas) 

y tiene una mejor distribución de la sustentación sobre la superficie alar.  En la figura 

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

 

 

Figura 2.21. Ala rectangular y trapezoidal. [32] 

  

𝐿 = 16,68 𝑁 

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 6,61 𝑁 
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En la figura 2.22 se muestra la distribución estructural del ala rectangular con un 

espesor de las costillas de 2.5 mm. Se tiene una separación 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. Distribución estructural rectangular del ala  

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

 

Figura 2.23. Ala rectangular 
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En la figura 2.24 se observa la distribución estructural del ala trapezoidal con un 

espesor de las costillas de 2.5 mm.  

 

Figura 2.24. Distribución estructural trapezoidal del ala 

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

del diedro de 3 grados 

 

Figura 2.25. Estructura del ala trapezoidal 

 

 

 

10 11 12 13 14 15 16 

17 18 
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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 diseño 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 concentración de esfuerzos se encuentra en 

la parte rectangular del ala por lo cual se ubicaron las costillas 1, 2 ,3 y 4 más unidas 

con respecto a las costillas 5, 6, 7, 8 y 9. 
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Para el análisis se aplica una fuerza de sustentación (L) de 16,68 N y el peso del ala de 

6,61 N (Wala), además se aplicó una presión de 74.692 Pa. 

 

Figura 2.28. Análisis de von Mises en el ala 

Además, se muestra la deformación máxima que el ala tendría con las condiciones 

anteriormente establecidas con un valor de 2,031 mm. 

Figura 3.29. Deformación máxima del ala 

En el caso de disminuir la presión atmosférica al cambiar la altitud a 3500 metros, se 

tiene una menor concentración de esfuerzos en la parte rectangular del ala. Se utiliza 

una presión de 65.780 Pa.  

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 6,61 𝑁 

𝐿 = 33,3762 𝑁 

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 6,61 𝑁 

𝐿 = 33,3762 𝑁 
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Figura 2.30. Análisis de von Mises disminuyendo la presión atmosférica 

Finalmente se muestra la deformación máxima que el ala tendría con las condiciones 

anteriormente establecidas con un valor de 2,055 mm. 

 

Figura 2.31. Deformación del ala a menor presión atmosférica 

 

En la figura 2.32 se muestra el diseño del diedro con un ángulo de 3 grados 

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 6,61 𝑁 

𝐿 = 33,3762 𝑁 

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 6,61 𝑁 

𝐿 = 33,3762 𝑁 
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Figura 2.32. Diedro del ala 

Alerones 

El alerón actúa como dispositivo de control de balanceo y se instala en los extremos 

del ala, entre un 5 y 10 % de la superficie del ala se emplea en el alerón para su 

dimensionamiento, el valor de la cuerda del alerón está en un rango 15 al 25% de 

cuerda del ala y el tramo horizontal del alerón está en un valor del 20 al 30 % de la 

envergadura total del ala. [33] 

En la tabla 2.24 se muestran las dimensiones del alerón 

Tabla 2.24. Dimensiones generales del alerón 

 

En la figura 2.33 se muestra la ubicación del alerón en el ala 

 

Parámetros
% (porcentaje 

estimado)

% 

(porcentaje 

de diseño)

Especificación Unidad

Envergadura 20 - 30 % 21% 450 mm

Cuerda 15 - 25 % 16% 50 mm

Superficie 5 -10 % 5% 32787 mm^2
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Figura 2.33. Ubicación de alerón 

Winglet 

Este dispositivo reduce la resistencia inducida, en la figura 2.34 se muestran los 

diferentes tipos de winglets que modifican el vórtice o torbellino que se forma en la 

punta del ala. A velocidades mínimas, el grado de reducción es mínimo, mientras que 

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

 

 

Figura 2.34. Tipos de winglet [34] 
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Para el diseño del winglet se toma en consideración el tipo blended, y un ángulo de 

inclinación con respecto al plano horizontal de 28 grados como se muestra en la figura 

2.35. [34] 

 

Figura 2.35.Angulo de inclinación recomendado  

En la figura 2.36 se muestra el diseño final del ala, cumpliendo con los parámetros 

establecidos anteriormente 

 

 

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

En la tabla 2.25 se muestran las dimensiones generales del fuselaje 

Tabla 2.25. Dimensiones generales de fuselaje 

 

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

en la figura 2.37. 

 

Figura 2.37. Componentes principales del fuselaje [35] 

Diseño de la nariz 

Para el diseño de la nariz se toma en cuenta la relación de finura (𝐹𝑅𝑛), que es la 

|relación entre la longitud de la nariz (𝐿𝑛) y la altura de la cabina (𝑑𝑓). [35] 

                                              FRn =
Ln

df
                                                  Ec. [34] 

FRn =
Ln

df
 

FRn =
220 mm

165 mm
 

FRn = 1,3333 

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

ángulo de inclinación de la nariz esta un rango 37 a 44 grados. Se elige un ángulo de 

Parámetros Especificación Unidad

Longitud 1240 mm

Altura 256,5 mm

Ancho 100 mm
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inclinación de 37 grados, el cual nos da un factor de corrección de la nariz en el 

momento de lanzamiento de 0,06. 

 

 

Figura 2.38. Angulo de inclinación de nariz vs Factor de corrección de la nariz en el momento de 

lanzamiento [35] 

El valor de ℎ𝑤 es un parámetro que asume el diseñador, por lo cual se tiene un valor 

de 140 mm. 

En la figura 2.39 se observa en el frente de la nariz un ángulo de inclinación de 37° 

que se forma con respecto a la horizontal que forma ℎ𝑤 , esto se realizó tanto en la 

parte superior de la nariz como en la parte inferior, con la diferencia que  ℎ𝑤  es cero 

en la base de la nariz. 

 

Figura 2.39. Geometría de nariz 
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En la figura 2.40 se muestra el diseño de la nariz 

 

Figura 2.40. Diseño de nariz 

Diseño de cabina  

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

𝑑𝑓. 

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

indicadas 

 

Figura 2.41. Diseño de cabina 
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2.2.5.3.Diseño de cola 

En la figura 2.42 se muestra el diseño de la cola, el cual unirá mediante un tubo de 

fibra de carbono de 24 mm de diámetro a la cola en T. 

El soporte donde va ubicado el motor, debe estar a una altura en la cual la hélice no 

choque con el tubo de unión.  

 

Figura 2.42. Diseño de cola 

2.2.9.1. Diseño de cola en T 

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

el estabilizador horizontal y vertical, calculados en la sección 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 proyección horizontal, y la envergadura será el mismo valor de la proyección. 

Tabla 2.26. Dimensiones generales del alerón de cola en T. 

 

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

en T 

 

Figura 2.45. Cola en T 

 

Parámetros
% (porcentaje 

estimado)

% 

(porcentaje 

de diseño)

Especificación Unidad

Envergadura 100% 100% 59 cm

Cuerda 15 - 25 % 22% 3,7 cm

Superficie 5 -10 % 5% 49,18 cm^2
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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 fácil. 

 

Figura 246. Sistema desmontable del ala 

En la figura 2.47 se muestra el sistema desmontable de la cola, la cual se sujetará en 

un soporte colocado en el interior del fuselaje, con lo cual es posible ensamblar y retirar 

la cola rápidamente. 

 

Figura 2.47. Sistema desmontable de cola
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CAPÍTULO III 

 

RESULTADOS Y DISCUSIÓN 

3.1.FUERZAS QUE ACTÚAN EN UN AVIÓN NO TRIPULADO  

En el avión no tripulado básicamente las fuerzas que actúan son el peso (W), la 

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

 

Figura 3.1. Fuerzas que actúan en un avión [25] 

3.1.1. Sustentación 

Se entiende por sustentación al resultado de la diferencia de presiones entre extradós 

e intradós que producirá una fuerza hacia arriba como se muestra en la figura 3.2, para 

esto se encuentran varios factores involucrados como: el ángulo de ataque, área y 

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

 

Figura 3.2. Representación de diferencia de presiones [7]  
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La sustentación se expresa mediante la siguiente formula: 

                                     L =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Cl                                   Ec. [35] 

L  es la fuerza de sustentación en Newtons 

Cl es el coeficiente de sustentación  

ρ es la densidad del aire en  kg/m3  

v es la velocidad en m/s 

S es la superficie alar en m2 

3.1.2. Peso del UAV 

El peso se calcula mediante la siguiente formula: 

W = m ∗ g                                                Ec. [36] 

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

que es igual a 9.8 m
s2⁄  . 

3.1.3. Tracción del motor 

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

turbohélice, turbo fan, turbina pura, produciendo el avance del avión.  

3.1.4. Resistencia al avance del UAV 

La resistencia aerodinámica depende de la fricción del avión completo (ala, fuselaje y 

estabilizadores) al entrar en contacto con las partículas del aire y se expresa mediante 

la siguiente formula. [4] 

D =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Cd                    Ec. [37] 

Donde: 

D  es la fuerza de resistencia en Newtons 

Cd es el coeficiente de resistencia 
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ρ es la densidad del aire en  kg/m3  

v es la velocidad en m/s 

S es la superficie alar en m2  

3.2.CÁLCULO DE FUERZAS QUE ACTÚAN EN EL UAV.  

3.2.1. Cálculo de fuerza de sustentación 

Para el cálculo de fuerzas resultantes, se considera que el UAV vuela en condiciones 

crucero, por lo cual se tiene un ángulo de ataque (α) de cero grados, y un coeficiente 

de sustentación máximo (Cl) de 0,4217, además el centro de gravedad en el perfil está 

ubicado a 1/3 del valor de la cuerda. Estos valores se obtienen de la tabla 2.20 de la 

sección 2.2.2.2. 

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

un perfil. 

 

Figura 3.3. Fuerzas y momento de origen aerodinámico sobre un perfil [4] 

Para el cálculo de sustentación (L) se toma en cuenta la Ec [35] de la sección 3.1.1.  

                                     L =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Cl 

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

la velocidad y superficie alar se encuentra en la tabla 2.22 de la sección 2.2.4.3. 

           L =
1

2
∗ 0,95696 kg/m3 ∗ (15,8826

m

s
)

2

∗ 0,655732m2 ∗ 0,4217   

L = 33,3762 N 



71 

 

Se calcula una fuerza de sustentación 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. Cálculo de fuerza de resistencia  

Para el cálculo de la resistencia se toma la Ec [37] de la sección 3.1.4. Se considera 

que el UAV vuela en condiciones crucero, por lo cual se tiene un ángulo de ataque (𝛼) 

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

D =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Cd 

  D =
1

2
∗ 0,95696

kg

m3
∗ (15,8826

m

s
)

2

∗ 0,655732m2 ∗ 0,00668   

D = 0,5287 N 

Se calcula una fuerza de resistencia al avance del UAV de 0,5287 N, siendo esta la 

fuerza de ficción del UAV al entrar en contacto con las partículas de aire.  

3.2.3. Cálculo de peso del UAV (vehículo aéreo no tripulado) 

W = m ∗ g 

W = 3,7167 ∗ 9.81 m/s2 

W = 36,4608 N 

3.2.4. Cálculo de momento de cabeceo 

Momento: Este valor depende de la fuerza de sustentación y el punto en el que se 

tomen los momentos. En la figura 3.4 se observa la sustentación aplicada en un punto 

(A) y un momento 𝑀1 aplicado en dirección negativa que generalmente sucede en los 

perfiles con curvatura positiva. [6]



72 

 

 

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

                                                 M = L ∗ A                           Ec. [38] 

M = 33,3762 N ∗ (0,31/3) 

M = 3,4489 N.m 

3.3.FACTOR DE SEGURIDAD 

Según las regulaciones Federales de aviación, 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 límite.  [36] 

3.4.PROPIEDADES DE LOS MATERIALES UTILIZADOS EN LA 

FABRICACIÓN DE LA ESTRUCTURA DEL UAV 

3.4.1. Número de capas 

Andrés Jacome realiza un estudio de las propiedades mecánicas del fuselaje de los 

Vehículos Aéreos No Tripulados (UAV) del Centro de Investigación 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 Número de capas para fuselaje 
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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 mecánicas de la fibra de carbono. 

Tabla 3.2. Propiedades mecánicas de fibra de carbono 

 

3.4.3. Propiedades de la fibra de vidrio 

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

Tabla 3.3. Propiedades mecánicas de fibra de vidrio 

  

Propiedad Valor Unidad Fuente

Módulo elástico en X 231000 Mpa Anexo B

Módulo elástico en Y 15000 Mpa Tabla 2.2 [15]

Coeficiente de 

Poisson en XY
0,3 - Tabla 2.2 [15]

Coeficiente de 

Poisson en YZ
0,3 - Tabla 2.2 [15]

Coeficiente de 

Poisson en XZ
0,3 - Tabla 2.2 [15]

Densidad de masa 1790 kg/m^3 Anexo B

Límite elástico 228 Mpa Anexo B

Fibra de carbono

Propiedad Valor Unidad Fuente

Módulo elástico en X 74000 Mpa Tabla 2.2 [15]

Módulo elástico en Y 74000 Mpa Tabla 2.2 [15]

Coeficiente de 

Poisson en XY
0,25 - Tabla 2.2 [15]

Coeficiente de 

Poisson en YZ
0,25 - Tabla 2.2 [15]

Coeficiente de 

Poisson en XZ
0,25 - Tabla 2.2 [15]

Densidad de masa 2600 kg/m^3 Tabla 2.3 [15]

Límite elástico 1215 Mpa Tabla 2.7 [19]

Fibra de vidrio
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3.4.4. Propiedades de la balsa 

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

Tabla 3.4. Propiedades mecánicas de la balsa 

 

3.4.5. Propiedades de la resina epóxica  

En la tabla 3.5 se muestran las propiedades mecánicas de la resina epóxica 

Tabla 3.5. Propiedades mecánicas de fibra de vidrio 

   

Propiedad Valor Unidad Fuente

Módulo elástico en 

X
4000 Mpa Tabla 2.8 [20]

Módulo elástico en 

Y
200 Mpa Tabla 2.8 [20]

Coeficiente de 

Poisson en XY
0,29 - Solidworks

Coeficiente de 

Poisson en YZ
0,29 - Solidworks

Coeficiente de 

Poisson en XZ
0,29 - Solidworks

Densidad de masa 190 kg/m^3 Tabla2.9 [15]

Límite elástico 20 Mpa Solidworks

Balsa

Propiedad Valor Unidad Fuente

Módulo elástico en X 193053 Mpa Anexo C

Módulo elástico en Y 193053 Mpa Anexo C

Coeficiente de Poisson 

en XY
0,4 - Tabla 2.5 [15]

Coeficiente de Poisson 

en YZ
0,4 - Tabla 2.5 [15]

Coeficiente de Poisson 

en XZ
0,4 - Tabla 2.5 [15]

Densidad de masa 1110 kg/m^3 Anexo C

Límite elástico 12,2 Mpa Tabla 2.6 [18]

Resina Epóxica
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Para el cálculo de los materiales utilizados se toman las ecuaciones de la sección 

2.1.1.1 y así obtener las nuevas propiedades para los cálculos de deformación y análisis 

estático mediante elementos finitos. 

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

el porcentaje de fracción 

Tabla 3.6. Materiales utilizados para el fuselaje 

 

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

también se muestra el porcentaje de fracción 

Tabla 3.7. Materiales utilizados para el ala 

 

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

de fracción 

Tabla 3.8. Materiales utilizados para la viga del ala 

 

 

 

Fibras
Espesor en 

mm

Número de 

capas

Cantidad 

en mm

% de 

fracción

Carbono 0,35 3 1,05 60,12

0,15 39,88

1,2 100

Matriz Epóxica

Espesor total

Fibras
Espesor en 

mm
Número de capas

Cantidad en 

mm

% de 

fracción

Carbono 0,35 1 0,35 40,08

Vidrio 0,4 1 0,4 20,04

0,15 39,88

0,9 100

Matriz Epóxica

Espesor total

Fibras
Espesor en 

mm
Número de capas

Cantidad en 

mm

% de 

fracción

Balsa 5 1 5 25,05

Carbono 0,35 1 0,35 10,02

Balsa 5 1 5 25,05

0,15 39,88

10,5 100

Matriz Epóxica

Espesor total
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Además, se muestran los materiales utilizados para los tubos, y el porcentaje de 

fracción 

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

 

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

materiales tales como el módulo elástico, coeficiente de Poisson. 

Vm + Vf = 1                                Ec. [16]  

ET = VmEm + VfEf                               Ec. [17] 

Módulo de elasticidad para el material compuesto (Comportamiento elástico – 

Carga longitudinal) 

En la Ec [39] se muestra que el material está formado por matrices y fibras. 

Vm + 3Vc = 1                                Ec. [39] 

Mediante la Ec [17] se determina el módulo de elasticidad para el material compuesto. 

ET = VmEm + 3VcEc                    Ec. [40] 

De la Ec [39], se despeja el volumen de la matriz para reemplazarlo en la Ec [40]. 

Vm = 1 − 3Vc 

ET = VmEm + 3VcEc 

ET = (1 − 3Vc)Em + 3VcEc 

ET = Em − 3VcEm + 3VcEc 

                                         𝐸𝑥 = 𝐸𝑚𝑥 − 3𝑉𝑐(𝐸𝑚𝑥 − 𝐸𝑐𝑥)       Ec. [41]

    

Fibras
Espesor en 

mm

Número de 

capas

Cantidad 

en mm

% de 

fracción

Carbono 0,35 4 1,4 60,12

0,15 39,88

1,55 100

Matriz Epóxica

Espesor total
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Donde: 

Emx es el módulo de elasticidad de la matriz epóxica en dirección longitudinal 

Ecx es el módulo de elasticidad de la fibra de carbono en dirección longitudinal 

Vc  es la fracción de la fibra de carbono 

Módulo de elasticidad para el material compuesto (Comportamiento elástico – 

Carga transversal) 

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

de la sección 2.1.1.1, la cual nos muestra la deformación del material compuesto (𝜖𝑐). 

ϵY = ϵmVm + ϵcVc           

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

de acuerdo al número de capas de la fibra.  

ϵY = ϵmVm + 3(ϵcVc)                   Ec. [42] 

En la Ec [20], de la sección 2.1.1.1, se tiene que el alargamiento o la deformación 

unitaria es igual a: 

 ϵ =
σ

E
    

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

σ

EY
=

σ∗Vm

Em
+ 3 ∗

σ∗Vc

Ec
                          Ec. [43] 

Se divide ambos términos para el esfuerzo (𝜎). 

1

EY
=

Vm

Em
+

3∗Vc

Ec
                           Ec. [44] 

Finalmente, la ecuación para el material compuesto es la siguiente. 

                             EY =
EmyEcy

VmEcy+3(VcEmy)
=

EmyEcy

(1−3Vc)Ecy+3(VcEmy)
            Ec. [45] 
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Donde: 

Emx es el módulo de elasticidad de la matriz epóxica en dirección longitudinal. 

Ecx es el módulo de elasticidad de la fibra de carbono en dirección longitudinal. 

Vc  es la fracción de la fibra de carbono. 

Densidad de masa del material compuesto (𝝆𝑻). 

ρT = Vmρm + 3Vcρc                                Ec. [46] 

En la siguiente ecuación se muestra la densidad de masa total del material compuesto. 

ρT = ρm − 3Vc(ρm − ρc)        Ec. [47] 

Donde: 

ρm es la densidad de la masa de la matriz epóxica. 

ρc la densidad de la masa de la fibra de carbono. 

Vc  es la fracción de la fibra de carbono. 

Coeficiente de Poisson (𝝊𝑻) 

υT = Vmυm + 3cυc                         Ec. [48] 

En la siguiente ecuación se muestra el coeficiente de Poisson del material compuesto. 

υT = υm − 3Vc(υm − υc)                   Ec. [49] 

Donde: 

𝜐𝑚 es el coeficiente de Poisson de la matriz epóxica. 

𝜐𝑐 es el coeficiente de Poisson de la fibra de carbono. 

𝑉𝑐  es la fracción de la fibra de carbono. 
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Además, se obtienen las ecuaciones del material compuesto para las direcciones 

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

υTxy
= υmxy

− 3Vc(υmxy
− υcxy

)       Ec. [50] 

υTyz
= υmyz

− 3Vc(υmyz
− υcyz

)       Ec. [51] 

υTxz
= υmxz

− 3Vc(υmxz
− υcxz

)       Ec. [52] 

Límite de elasticidad del material compuesto (𝝆𝑻) 

σT = Vmσm + 3Vcσc              Ec. [53] 

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

compuesto. 

σT = σm − 3Vc(σm − σc)                   Ec. [54] 

Donde: 

𝜎𝑚 es el límite de elasticidad de la matriz epóxica 

𝜎𝑐 la densidad de la masa de la fibra de carbono 

𝑉𝑐  es la fracción 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 

laminación de la estructura de la cabina.  
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Tabla 3.10. Propiedades de material compuesto para la cabina 

 

3.4.7. Propiedades de material compuesto para el ala 

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

laminación de las alas.  

Tabla 3.11. Propiedades de material compuesto del ala 

 

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 

fabricación de la viga que soporta el peso del ala   

231000 193050 261496,62 Mpa

15000 193050 17141,551 Mpa

0,3 0,4 0,21964 -

0,3 0,4 0,21964 -

0,3 0,4 0,21964 -

1570 1110 1939,656 kg/m^3

228 12,2 401,41688 MpaLimite elástico 

Propiedades

Módulo elástico 

en X

Coeficiente de 

Poisson en XY

Coeficiente de 

Poisson en XZ

Densidad 

Módulo elástico 

en Y

Coeficiente de 

Poisson en YZ

Fibra de 

carbono

Resina 

Epóxica

Material 

compuesto
Unidad

231000 74000 193050 184402,7400

15000 74000 193050 74468,4119

0,3 0,25 0,4 0,3299

0,3 0,25 0,4 0,3299

0,3 0,25 0,4 0,3299

1570 2480 1110 1568,9160

228 1215 12,2 339,7338Limite elástico 

Módulo elástico en X

Coeficiente de Poisson 

en XZ

Material 

compuesto
Propiedades

Densidad

Fibra de 

carbono

Fibra de 

vidrio

Resina 

Epóxica

Módulo elástico en Y

Coeficiente de Poisson 

en XY

Coeficiente de Poisson 

en YZ
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Tabla 3.12. Propiedades de material compuesto de viga del ala 

 

3.4.9. Propiedades de material compuesto para tubos 

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

fabricación de los tubos 

Tabla 3.13. Propiedades de material compuesto de tubos 

 

  

231000 4000 193050 102138,5400 Mpa

15000 200 193050 397,8127 Mpa

0,3 0,29 0,4 0,3349 -

0,3 0,29 0,4 0,3349 -

0,3 0,29 0,4 0,3349 -

1570 190 1110 695,1720 kg/m^3

228 20 12,2 35,7771 MpaLimite elástico (Mpa)

Propiedades
Fibra de 

carbono
Balsa

Resina 

Epóxica

Material 

compuesto

Módulo elástico en X

Coeficiente de Poisson 

en XY

Coeficiente de Poisson 

en XZ

Densidad (Kg/m3)

Módulo elástico en Y

Coeficiente de Poisson 

en YZ

Unidad

231000 193050 284312,16 Mpa

15000 193050 51037,32 Mpa

0,3 0,4 0,27976 -

0,3 0,4 0,27976 -

0,3 0,4 0,27976 -

1570 1110 1663,104 kg/m^3

228 12,2 141,93896 MpaLimite elástico 

Propiedades

Módulo elástico en 

X

Coeficiente de 

Poisson en XY

Densidad

Módulo elástico en 

Y

Coeficiente de 

Poisson en YZ

Coeficiente de 

Poisson en XZ

Fibra de 

carbono

Resina 

Epóxica

Material 

compuesto
Unidad
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3.5.CÁLCULOS 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 (vehículo aéreo tripulado). 

mcabina = mfuselaje + mmotor + mbateria + mcarga util 

mcabina = 530,88 + 379,2 + 985,92 + 632  

mcabina = 2528 gramos 

Para el cálculo del peso de la cabina se utiliza la Ec [35] de la sección 3.1.2. 

Wcabina = mcabina ∗ gravedad 

Wcabina = 2,528 ∗ 9,81 

Wcabina = 24,7997 N 

Además, se obtiene el peso del ala con los valores de la tabla 2.12 en donde se indica 

el peso estimado del UAV. 

mala = mala + mservos 

mala = 758,4 + 140 

mala = 898,4 gramos 

Para el cálculo del peso del ala se utiliza la Ec [35] de la sección 3.12. 

Wala = mala ∗ gravedad 

Wala = 0,8984 ∗ 9,81 

Wala = 8,8133 N 

Para el análisis de la viga se calcula la fuerza de sustentación y resistencia máxima 

cuando el UAV (vehículo aéreo no tripulado) va a despegar, debido a que el ala estará 

sometida a la mayor cantidad esfuerzos en ese momento. 

Cálculo de fuerza de sustentación máxima 

Para el cálculo de la fuerza sustentación máxima se toma el valor del coeficiente de 

sustentación máximo (Clmax = 1,3465) que se encuentra en la tabla 2.20. 

       Lmax =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Clmax 
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Donde: 

L 𝑚𝑎𝑥 es la fuerza de sustentación máxima en Newtons 

Clmax es el coeficiente de sustentación máximo. 

ρ es la densidad del aire en  
kg

m3 

v es la velocidad de despegue en 
m

s
 

S es la superficie del ala en m2  

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

la velocidad de despegue es igual a 11,1486
m

s
 y superficie alar se encuentra en la tabla 

2.22 de la sección 2.2.4. 

Lmax =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Clmax

 

Lmax =
1

2
∗ 0,95696

kg

m3
∗ (11,1486

m

s
)

2

∗ 6,6557 ∗ 1,3465 

Lmax = 52,5099 N 

Cálculo de fuerza de resistencia máxima 

Para el cálculo de fuerza resistencia máxima se toma el valor del coeficiente de 

sustentación máximo (Cdmax = 0,0992) que se encuentra en la tabla 2.20. 

Dmax =
1

2
∗ ρ ∗ v2 ∗ S ∗ Cdmax 

Donde: 

Dmax  es la fuerza de resistencia máxima en Newtons 

Cdmax es el coeficiente de resistencia máximo 

  Dmax =
1

2
∗ 0,95696

kg

m3
∗ (11,1486

m

s
)

2

∗ 0,655732m2 ∗ 0,0992   

Dmax =3,8685 N 

En la tabla 3.14 se muestran los valores de las fuerzas que actúan 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 Aviación (FAR). 
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Tabla 3.14. Fuerzas que actúan en la aeronave 

 

 

 

 

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

Análisis de viga del ala 

En la figura 3.5, se representa la viga del ala, en la cual se muestra Wcabina que es el 

peso de la cabina con un valor de 18,599 N, ya que la fuerza se distribuye para el ala, 

además se observa Wala = 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 sustentación la cual está 

distribuida sobre la viga con un valor de Lmax = 39,382 N , y finalmente se muestra 

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

 

Figura 3.5. Representación 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 análisis de la viga, la fuerza de sustentación 

máxima (Lmax) y el peso del ala (Wala) se consideran como carga distribuida. 

           qL =
Lmax

l
                                     Ec. [55] 

Donde: 

qL es la carga distribuida de sustentación en 
N

m
 

l es la longitud de la viga en metros 

Wcabina = 24,7997 N ∗ FS = 37,1995 N 

Wala = 8,8133 N ∗ FS = 13,22 N 

Lmax = 52,5099 N*FS = 78,7641 N 

Dmax =3,8685 N*FS= 5,8023 N 

𝑾𝒄𝒂𝒃𝒊𝒏𝒂 =18,599 

N 

𝑾𝒂𝒍𝒂 =6,61 N 

𝑳𝒎𝒂𝒙 =39,382 N 𝑫𝒎𝒂𝒙 =2,9012 N 
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qL =
39,382 N

1,07 m
 

qL = 36,8056
N

m
 

Cálculo de carga distribuida en el ala 

qAla =
Lmax

l
 

Donde: 

qAla es la carga distribuida del ala en 
N

m
 

qAla =
6,61 N

1,07 m
 

qAla = 6,1776
N

m
 

 

Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Y) 

 

 

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 reacción en el punto A y C. 

 

 

 

Wcabina =18,599 N 

qL =36,8056 N/m 

RAy 

𝐀 

 

𝐁 

 

Rcy 

RAx 𝐂 

 

qAla =6,1776 N/m 
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|  

Figura 3.7. Diagrama de cuerpo libre en el plano X-Y. 

∑ Fy = 0 

−Wcabina + RAy + RCy − Wala + Lmax = 0  

−18,599 + RAy + RCy − 6,61 + 39,382 = 0 

RAy + RCy = −14,173 N 

∑ MA = 0 

RCy(0,152) + Lmax(0,535) − Wala(0,535) = 0 

RCy(0,152) + 39,382(0,535) − 6,61(0,535) = 0 

RCy = -115,3488 N 

Se obtiene el valor de la fuerza de reacción RAy 

RAy + RCy = −14,173 N 

RAy = 101,1758 N 

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

secciones 

 

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

 

Wcabina =18,599 N 

Lmax = 39,382 N 

𝐀 

 

𝑥 

𝑥/2 

Wcabina =18,599 N 

36,8056 (x) 

𝑀𝐷 𝐹𝐷 

RAy 
D 

 

𝐂 

 

RAy RCy 

RCy 

𝐀 

 

𝐂 

 

0,152 

𝐁 

 

Wala =6,61 N 

𝐃 

 

6,1776 (x) 
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∑ Fy = 0 

−Wcabina + RAy − RCy + 36,8056(x) − 6,1776(x) − FD = 0 

-18,599 + 101,1758 − 115,3488 + 36,8056(x) − 6,1776(x) − FD = 0 

FD = 30,628(x) − 32,772  

→   Para x = 0,152               FD = 30,628(0,152) − 32,772 

FD = −28,12 N  

→   Para x = 1,07                 FD = 30,628(1,07) − 32,772 

FD = 0 N 

∑ MD = 0 

Wcabina(x) − RAy(x) + RCy(x − 0,152) − 36,8056(x) (
x

2
) + 6,1776(x) (

x

2
)

+    MD = 0 

                 MD = 30,628(x) (
x

2
) − 32,772(𝑥) + 17,53 

→   Para x = 1,07           MD = 30,628(x) (
1,07

2
) − 32,772(1,07) + 17,53 

 MD = 0 N. m 

→   Para x = 0,152        MD = 30,628(0,152) (
0,152

2
) − 32,772(0,152) + 17,53 

       MD = 12,91 N. m 

En la figura 3.9 se representa el diagrama de esfuerzos 

 

 

Figura 3.9. Diagrama de esfuerzos de la viga 

 

(x,0) 

V[N] 

 

𝐁 

 

𝐀 

 

𝑪 

 
0 m 

 

1,07 m 
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En la figura 3.10. se representa el diagrama de momentos de la viga del ala 

 

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 ecuación: 

qD =
Dmax

l
 

qD = 2,9012
N

1,07m
 

qD = 2,7114 
N

m
 

Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Z) 

 

 

Figura 3.11 Diagrama de viga plano x-z 

Se transforma la carga distribuida a carga puntual y se calcula la fuerza de reacción en 

A y en C. 

 

 

𝑞𝐷 =2,7114 N/m 

𝑅𝐴𝑍 

(+) M [N.m] 

 

𝐀 

 

𝐁 

 

𝐀 

 

𝑩 

 

𝐂 

 

𝑪 

 
𝑅𝐶𝑍 
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Figura 3.12 Carpa puntual aplicada en el plano x-z 

∑ Fy = 0 

RAZ + RCZ = Dmax 

RAZ + RCZ = 2,9012 N 

∑ MA = 0 

RCZ(0,152) − Dmax(0,535) = 0 

RCZ = 10,2115 N 

Se encuentra el valor de RAZ 

RAZ + 10,2115 = 2,9012 N 

RAZ = −7,31 N 

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

secciones 

  

 

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

∑ Fy = 0 

−RAZ + RCZ − 2,7114(x) − FE = 0  

FE = 2,9015 − 2,7114(x) 

→   Para x = 0,152                                FE = 2,9015 − 2,7114(0,152) 

FE = 2,49 N 

𝐷𝑚𝑎𝑥 = 2,9012 N 

𝑅𝐴𝑍 

𝐀 

 

𝑪 

 

𝑥 

𝑥/2 

2,7114 (x) 

𝑀𝐸 

𝐹𝐸  

𝑅𝐴𝑍 

A 

 

𝐸 

 

𝑩 

 

𝑅𝐶𝑍 

𝐶 

 

𝑅𝐶𝑍 
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→   Para x = 1,07                         FE = 2,9012 − 2,7114(1,07) 

FE = 0 N 

∑ ME = 0 

 RAz(x) − RCZ(x − 0,152) + 2,7114(x) (
x

2
) + ME = 0 

ME = −2,7114(x) (
x

2
) − 7,31(x) + 10,2115(x − 0,152) 

→   Para x = 0            

ME = −2,7114(0) (
0

2
) − 7,31(0) + 10,2115(0 − 0,152) 

ME = 0 

→   Para x = 0,152       

ME = −2,7114(x) (
0,152

2
) − 7,31(0,152) + 10,2115(0,152 − 0,152) 

ME = 1.14 N. m 

En la figura 3.14 se representa el diagrama de esfuerzos 

 

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 

 

Figura 3.15. Diagrama de momentos en el ala 

 

V[N] 

 
𝐁 

 

(+) M [N.m] 

 

1,07 m 

 

0 m 

 

𝐀 

 

𝐀 

 

𝐁 

 

𝑪 

 

𝐂 
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b

 

Los esfuerzos de flexión en dos planos (XY; XZ) se representan mediante la Ec [3.23] 

de Shigley. 

                                                            σx = −
Mz ∗ y

Iz
+

My ∗ z

Iy
                                   Ec. [56] 

 

Donde: 

σx es el esfuerzo en flexión  

M𝑍 es el momento flexionante en el plano xy 

y es la distancia desde el eje neutro x 

Iz es el segundo momento de área alrededor del eje z 

M𝑦 es el momento flexionante en el plano xz 

z es la distancia desde el eje neutro y 

Iy es el segundo momento de área alrededor del eje y 

Se determina la inercia en los ejes X, Y, para esto se conocen las dimensiones a =

10 mm , b = 23 mm y c = 10 mm de la viga 

 

  

Figura 3.16. Viga en C 

Se plantean dos espesores para la viga, t = 4 y 6 mm que son los materiales 

disponibles en el área de estructuras del centro de investigación.   

a 

c 

t

 

b 
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Cálculo de centroides y momentos de inercia con respecto al eje 𝐈𝐗𝐗 , 𝐈𝐘𝐘 para 𝐭 =

𝟒 𝐦𝐦. 

 

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

En la tabla 3.15 se muestra el área de cada elemento, yi que es el centroide con respecto 

al eje Y, Mi que es el momento estático, además se observa el radio de inercia que se 

representa por la formula (I̅ = yi
2 ∗ Ai) y el momento de inercia para una figura 

rectangular (Icgxx), 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 𝐼𝑥𝑥  

 

Momento de inercia con respecto al eje X-X 

𝐼𝑋𝑋 = 𝐼𝑐𝑔𝑥𝑥 + 𝑦𝑖
2 ∗ 𝐴𝑖                                         Ec. [57] 

 

 

Elemento Área (mm^2) yi (mm)
Mi =yi*Ai 

(mm^3)

yî 2*Ai 

(mm^4)

Icgxx 

(mm^4)

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

10 mm   c 

10 mm   c 

23 mm

 

4 mm   c 

A1

 

  c 

A2

 

(𝑥,̅ 𝑦̅) 𝑐𝑒𝑛𝑡𝑟𝑜𝑖𝑑𝑒𝑠

 

4 mm   c 

4 mm   c 
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Donde: 

IXX es el momento de inercia respecto al eje X-X 

Icgxx es la inercia de un rectángulo con respecto al eje X 

(I̅ = yi
2 ∗ Ai) es el radio de inercia 

IXX = 4119,67 + 22,783 

IXX = 26902,67mm4 

Cálculo de centroide con respecto al eje Y 

y̅ =
∑ yi∗Ai

∑ Ai
                                               Ec. [58] 

y̅ =
1610

140
 

y̅ = 11,5 mm 

En la tabla 3.16 se muestra el área de cada elemento, xi que es el centroide con respecto 

al eje X, 𝑀𝑖 es el momento estático, además se observa el radio de inercia que se 

representa por la formula (𝐼 ̅ = 𝑥𝑖
2 ∗ 𝐴𝑖) y el momento de inercia para una figura 

rectangular (𝐼𝑐𝑔𝑦𝑦), 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 

 

Momento de inercia con respecto al eje Y-Y 

                 IYY = Icgyy + xi
2 ∗ Ai 

IYY = 266,67 + 2720 

IYY = 2986,67 mm4 

Donde: 

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

Icgyy es la inercia de un rectángulo con respecto al eje  

(I̅ = xi
2 ∗ Ai) es el radio de inercia 

 

Elemento
Área 

(mm^2)
xi (mm)

Mi =xi*Ai 

(mm^3)

xî 2*Ai 

(mm^4)

Icgyy 

(mm^4)

1 24 7 168 1176 72

2 92 2 184 368 122,67

3 24 7 168 1176 72

Total 140 520 2720 266,67
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Cálculo de centroide con respecto al eje X 

x̅ =
∑ xi ∗ Ai

∑ Ai
 

x̅ =
520

140
 

x̅ = 3,7143 mm 

Cálculo de centroides y momentos de inercia con respecto al eje 𝐈𝐗𝐗 , 𝐈𝐘𝐘 para 𝐭 =

𝟔 𝐦𝐦. 

Inicialmente se divide la viga en C en áreas rectangulares (A1, A2, A3) para facilitar el 

cálculo de los centroides. 

 

Figura 3.0.18. Áreas de viga en C 

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

 

 

Elemento Área (mm^2) yi (mm)
Mi =yi*Ai 

(mm^3)

yî 2*Ai 

(mm^4)

Icgxx 

(mm^4)

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

10 mm   c 

10 mm   c 

23 mm   c 

6 mm   c 

A1

 

A3

 A2

 

(𝑥,̅ 𝑦̅) 𝑐𝑒𝑛𝑡𝑟𝑜𝑖𝑑𝑒𝑠

 

6 mm   c 

6 mm   c 
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Momento de inercia respecto al eje X-X 

IXX = Icgxx + yi
2 ∗ Ai                                        

IXX = 6227,5 + 28066,5 

IXX = 34294 mm4 

Cálculo de centroide respecto al eje Y 

y̅ =
∑ yi ∗ Ai

∑ Ai
 

y̅ =
2139

186
 

y̅ = 11,5 mm 

Tabla 3.18. Datos para obtener centroide y momento de inercia 𝐼𝑌𝑌 

 

Momento de inercia respecto al eje Y-Y 

       IYY = Icgyy + xi
2 ∗ Ai 

IYY = 478 + 4314 

IYY = 4792 mm4 

Cálculo de centroide con respecto al eje  

x̅ =
∑ xi ∗ Ai

∑ Ai
 

x̅ =
798

186
 

x̅ = 4,2903 mm 

Análisis para viga con 𝒕 = 𝟒 𝒎𝒎 

                                                           σx = −
Mz ∗ y

Iz
+

My ∗ z

Iy
                                Ec. [59] 

 

Elemento
Área 

(mm^2)
xi (mm)

Mi =xi*Ai 

(mm^3)

xî 2*Ai 

(mm^4)

Icgyy 

(mm^4)

1 24 8 192 1536 32

2 138 3 414 1242 414

3 24 8 192 1536 32

Total 186 798 4314 478
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Para un mejor entendimiento de la formula, se reemplazan los términos utilizados en 

los cálculos anteriores 

σx = −
MXY ∗ y̅

IXX
+

MXZ ∗ x̅

IYY
 

σx = −
(−12,91 N. m) ∗ (0,0115 m)

2,6903 ∗ 10−8m4
+

(1,14 N. m)(3,7143 ∗ 10−3 m)

2,9867 ∗ 10−9 m4
 

σx = 6,9362 MPa 

Cálculo de esfuerzo transversal 

                                                                          τ𝑥𝑦 =
VQ

Ib
                                                Ec. [60] 

Donde: 

τ𝑥𝑦 es 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  

b es el espesor de la viga 

Q = ∑ A ∗ y̅ 

Q = (46 ∗ 5,75) + (24 ∗ 9,5) 

Q = 492.5 mm3 

Q = 492.5 ∗ 10−7 m3 

τ𝑥𝑦 =
87,23 N ∗ 4,925 ∗ 10−7m3

2,9867 ∗ 10−9 m4 ∗ 4 ∗ 10−3m
 

τ𝑥𝑦 = 3,596 Mpa 

Cálculo de esfuerzo de von Mises 

σ′ = √σx
2 + 3τxy

2 

σ′ = √(6,9362)2 + 3(3,596)2 

σ′ = 9,3223 Mpa 

Factor de seguridad 

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

                                                                            n =
Sy

σ′
                                                 Ec. [61] 
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Donde: 

n es el factor de seguridad 

Sy es el esfuerzo a fluencia del material 

σ′ es el esfuerzo de von Mises 

n =
35,7711

9,3223
 

n = 3,84 

Análisis para viga con 𝐭 = 𝟔 𝐦𝐦. 

σx = −
MXY ∗ y̅

IXX
+

MXZ ∗ x̅

IYY
 

σx = −
(−12,91 N. m)(0,0115 m )

 3.4294 ∗ 10−8m4
+

(1,14 N. m)(0,0043 m)

4,793 ∗ 10−9 m4
 

σx = 5,3519 MPa 

Cálculo de esfuerzo transversal 

τxy =
VQ

Ib
 

Q = ∑ A ∗ y̅ 

Q = (69 ∗ 5,75) + (24 ∗ 8,5) 

Q = 600,75 mm3 

Q = 6,0075 ∗ 10−7 m3 

τ𝑥𝑦 =
(87,23 N)(6,0075 ∗ 10−7m3)

(4,793 ∗ 10−9 m4)(6 ∗ 10−3m)
 

τ𝑥𝑦 = 1,8222 Mpa 

Cálculo de esfuerzo de von Mises 

σ′ = √σx
2 + 3τxy

2 

σ′ = √(5,3519)2 + 3(1,8222)2 

σ′ = 6,213 Mpa 
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Factor de seguridad 

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

n =
S

σ′
 

n =
35,7711 Mpa

6,213 Mpa
 

n = 5,76 

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

soportaría las fuerzas máximas de sustentación y arrastre sin ningún inconveniente. 

Análisis de tubo de unión cabina ala 

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

 

Figura 3.19. Unión de ala a la cabina 

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

Wcabina que es el peso de la cabina distribuida en el tubo, además se conocen las 

fuerzas que reaccionan en el tubo 𝐹𝑅1 y 𝐹𝑅2. 
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Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Y) 

 

Figura 3.20. Fuerzas que actúan en el tubo 

Se calcula la fuerza de reacción en el punto A y B. 

∑ MA = 0 

FR2(0,152) − Wcabina(0,1) + RBy(0,1) + FR1(0,1) − FR2(0,252) = 0 

RBy = 32,772 N 

∑ Fy = 0 

−2(Wcabina) − 2(FR2) + 2(FR1) + RAy + RBy 

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 análisis 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.  

 

 

 

 

 

𝑊𝑐𝑎𝑏𝑖𝑛𝑎 =18,599 N 

𝑅𝐴𝑦 

𝐂 

 

𝐀 

 

𝐁 

 

𝐃 

 
𝑅𝐵𝑦 

𝑊𝑐𝑎𝑏𝑖𝑛𝑎 =18,599 N 

 

0,404 𝑚 

0,152 𝑚  0,1 𝑚 

FR1 =101,1758 N 

 

FR1 =101,1758 N 

 

FR2 =115,3488 N 

 

FR2 =115,3488 N 
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Figura 3.21. Método de secciones aplicado al tubo. 

 

∑ ME = 0 

Wcabina(x) − RBy(x) − FR1(x) + ME = 0 

ME = 124,6483(x) 

→   Para x = 0                     ME = 124,6483(x) 

ME = 0 

→   Para x = 0,152                     ME = 124,6483(0,152) 

ME = 18,9465 N.m 

En la figura 3.22 se representa el diagrama de esfuerzos 

 

Figura 3.22. Diagrama de esfuerzos en el tubo 

 

En la figura 3.23 se representa el diagrama de momentos de del tubo 

 

 

Figura 3.23. Diagrama de momentos 

 

x 

𝑊𝑐𝑎𝑏𝑖𝑛𝑎 =9,2995 N 

𝑀𝐸 

𝐹𝐸 
𝑅𝐵𝑦 

B 

 
𝐸 

 

115,3488 N 

V[N] 

 

X 

18,9465 N.m  

 N.m 

 

(+) M [N.m] 

 

𝐁 

 

𝐁 

 

𝐃 

 

0 m 0,152 m 

0 m 0,152 m 

0 N.m 

FR1 =101,1758 N 

 

115,3488 N 



101 

 

Diagrama de cuerpo libre. (Plano X-Z) 

En la figura 3.24 se representan las fuerzas que actúan en el plano X-Z en donde FR3 

y FR4 son las fuerzas de reacción que soporta el tubo. 

 

 

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

∑ MA = 0 

−𝐹𝑅4(0,152) + RBZ(0,1)−𝐹𝑅3(0,1) + 𝐹𝑅4(0,252) = 0 

RBZ = −2,9015 n 

∑ 𝐅𝐲 = 𝟎 

(2)𝐹𝑅4 − (2)𝐹𝑅2 + RAZ + RBZ = 0 

RAZ = −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, mostrándose la carga de resistencia aplicada a lo largo del tubo para el 

análisis. La fuerza de resistencia (Dtubo) se considera como carga distribuida. 

  

Figura 3.25. Método de secciones aplicado en el tubo 

∑ ME = 0 

−RBZ(x) − FR3(x) = 0 

𝑥 

ME 

FE 

RBZ 

𝐁 

 

E 

 

0,202 𝑚 

FR3 

A 

 

B 

 

D 

 

C 

 

𝐑𝐀𝐙 

 

𝐑𝐁𝐙 

 

𝐅𝐑𝟑 

 

𝐅𝐑𝟑 

 

0,1 m 

 

0,152 m 

 
0,404 

 

𝐅𝐑𝟒 

 

𝐅𝐑𝟒 
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ME = −10,2115(x) 

→   Para x = 0                               ME = −10,2115(0)  

ME = 0 

→   Para x = 0,152                      ME = −10,2115(0,152) 

ME = 1,5521 

En la figura 3.26 se representa el diagrama de esfuerzos. 

 

 

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. 

 

Figura 3.27. Diagrama de momentos en el ala 

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

número de capas de fibra de carbono que se utilicen para su fabricación.  

Se determina la inercia para la sección circular, teniendo en cuenta dos espesores para 

el tubo. 

t1 = 1,2 mm , una capa de fibra de carbono 

t2 = 1,6mm, dos capas de fibra de carbono 

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

                                            σm =
Mc

I
=

(My
2 + Mz

2)
1
2 (

d
2)

π(de4 − di4)
64

                                Ec. [62] 

 

-10,2115 N.m 

V[N] 

 x 𝐃 

 

M [N.m] 

 

0,152 m 

 

0 m 

 

0 m 

 

1,07 m 

 

𝐁 

 

𝐁 

 

𝐃 

 

1,5521 N.m 
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Donde: 

σm es el esfuerzo en flexión máximo de una sección transversal circular. 

Mz es el momento flexionante en el plano XY 

My es el momento flexionante en el plano XZ 

de es el diámetro exterior del tubo. 

di es el diámetro interior del tubo. 

Análisis para tubo con 𝐭𝟏 = 𝟏, 𝟐 𝐦𝐦. (3 capas) 

I =
π(de4 − di4)

64
 

I =
π(134 − 10,64)

64
 

I = 782,2678 mm4 

I = 7,8227 ∗ 10−10 m4 

Se calcula el esfuerzo máximo 

σm =
((−1,5521)2 + (18,9462)2)

1
2 (

0,013
2 )

7,8227 ∗ 10−10
 

σm =156,897 Mpa 

Cálculo de esfuerzo transversal 

τxy =
VQ

Ib
 

Q = ∑ A ∗ y̅ 

Q = (
π ∗ re

2

2
−

π ∗ ri
2

2
) ∗ (

4re

3π
−

4ri

3π
) 

Q = (
π ∗ (6,5 ∗ 10−3)2

2
−

π ∗ (5,3 ∗ 10−3)2

2
) ∗ (

4(6,5 ∗ 10−3 − 5,3 ∗ 10−3)

3π
) 

Q = 1,1306 ∗ 10−8m3 

τxy =
(115,3488 N)(1,1306 ∗ 10−8m3)

(3,8410 ∗ 10−10  m4)(5 ∗ 10−4m)
 

τxy = 6,79 Mpa 
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Cálculo de esfuerzo de von Mises 

σ′ = √σx
2 + 3τxy

2 

σ′ = √(156,897 Mpa)2 + 3(6,79 Mpa)2 

σ′ = 157,3371 Mpa 

Factor de seguridad 

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

n =
S

σ′
 

n =
228 Mpa

157,3371
 

n = 1,45 

Análisis para tubo con 𝐭𝟐 = 𝟏, 𝟔 𝐦𝐦. (4 capas) 

I =
π(de4 − di4)

64
 

I =
π(134 − 9,84)

64
 

I = 949,21 mm4 

I = 9,4922 ∗ 10−10 m4 

Se calcula el esfuerzo máximo: 

σm =
((−1,5521)2 + (18,9462)2)

1
2 (

0,013
2 )

9,4922 ∗ 10−10 m4
 

σm =130,173 Mpa 

Cálculo de esfuerzo transversal 

τxy =
VQ

Ib
 

Q = ∑ A ∗ y̅ 

Q = (
π ∗ re

2

2
−

π ∗ ri
2

2
) ∗ (

4re

3π
−

4ri

3π
) 

Q = (
π ∗ (6,5 ∗ 10−3)2

2
−

π ∗ (5,9 ∗ 10−3)2

2
) ∗ (

4(6,5 ∗ 10−3 − 4,9 ∗ 10−3)

3π
) 

Q = 3,1861 ∗ 10−8m3 
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τxy =
(115,3488 N)(3,1861 ∗ 10−8m3)

(9,4922 ∗ 10−10 m4)(5 ∗ 10−4m)
 

τxy = 7,7435 Mp 

Cálculo de esfuerzo de von Mises 

σ′ = √σx
2 + 3τxy

2 

σ′ = √(130,173 Mpa)2 + 3(7,7435 Mpa)2 

σ′ = 130,8621 Mpa 

Factor de seguridad 

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

n =
S

σ′
 

n =
228 Mpa

130,8621
 

n = 1,74 

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

cual soporta las fuerzas y esfuerzos a los que está sometido el tubo. 

3.6.ANÁLISIS ESTRUCTURAL MEDIANTE ELEMENTOS FINITOS  

El análisis de elementos finitos se realiza con el fin de conocer si los materiales 

compuestos resisten a las cargas estáticas generadas por el peso de la estructura del 

fuselaje, ala y la cola, además se efectúa un análisis aerodinámico 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. Análisis de viga principal del ala 

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

análisis estático. 
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Figura 3.28. Viga del ala 

3.6.1.1.Especificación de material  

Para el análisis de la viga, se tiene como primer paso especificar las propiedades del 

material utilizado, como el módulo de elasticidad en X, el módulo de elasticidad en Y, 

el coeficiente de Poisson en XY, YZ, XZ, densidad de la masa y límite elástico, como 

se muestra en la figura 3.29. 

 

Figura 3.29. Propiedades mecánicas de material 

Para la geometría de referencia, se especifica la dirección de las coordenadas en la 

viga a ser analizada.  
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Figura 3.30. Especificación de coordenadas 

3.6.1.2.Sujeciones y cargas externas  

A continuación, se colocan los empotramientos y las cargas que actúan en el ala. 

  

Figura 3.31. Empotramiento y cargas que actúan 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 estándar. 
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Figura 3.32. Mallado para simulación 

Los parámetros a calcular en el análisis son: Tensión de von Mises, desplazamiento 

máximo de la viga el factor de diseño. 

3.6.1.4.Resultados obtenidos  

En la figura 3.33 se muestra la tensión de von Mises con un valor máximo de  6,533 ∗

106 𝑃𝑎 , el cual indica que el material no se va a fracturar ya que se tiene un valor de 

limite elástico de 3,578 107𝑃𝑎. 

 

Figura 3.33. Tensión de von Mises 
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En la figura 3.34 se muestra el desplazamiento estático de la viga, con un valor máximo 

de deformación, de 1,14 𝑚𝑚. 

 

Figura 3.34. Desplazamiento máximo de la viga 

Para la viga, se tiene un factor de diseño mínimo de 5,5 siendo este valor similar al 

calculado anteriormente y además se encuentra por encima del factor de seguridad 

requerido para aviación que es 1,5. 

 

Figura 3.35. Factor de diseño 

3.6.2. Análisis de unión cabina – ala. 

El análisis 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 soportará el peso del ala. 
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Figura 3.36. Tubo de unión cabina – ala 

3.6.2.1.Especificación de material  

Para el análisis de la unión cabina – ala, se tiene como primer paso especificar las 

propiedades del material compuesto utilizado, como el módulo de elasticidad en X, el 

módulo de elasticidad en Y, el coeficiente de Poisson en XY, YZ, XZ, densidad de la 

masa y límite elástico, como se muestra en la figura 3.37. 

 

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

A continuación, se colocan los empotramientos y las cargas que actúan en el tubo. 

 

 

Figura 3.38 Empotramiento y cargas que actúan en el tubo 

3.6.2.3. Mallado 

Se crea el mallado, como se observa en la figura 3.39 y además se selecciona la 

opción de malla basada en curvatura de combinado.  

 

Figura 3.39. Parámetros de mallado para simulación 
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En la figura 3.40 se muestra el mallado del tubo unión cabina – ala.  

 

Figura 3.40. Mallado de tubo 

Los parámetros a calcular en el análisis del tubo que une la cabina con el ala son: 

tensión de von Mises, desplazamiento máximo de la viga y factor de diseño. 

3.6.2.4. Resultados obtenidos  

En la figura 3.41 se muestra la tensión de von Mises con un valor máximo de  8,266 ∗

107 𝑃𝑎 , además se observa que gran parte de la concentración de esfuerzos se da en 

la unión del tubo con la cabina. 

 

Figura 3.41. Tensión de von Mises  
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En la figura 3.42. se muestra el desplazamiento estático del tubo, con un valor máximo 

de 0,3539 𝑚𝑚. 

 

 

Figura 3.42. Desplazamiento máximo del tubo 

 

Se tiene un factor de diseño mínimo de 1,7 el cual está por encima del factor de 

seguridad recomendado para aviación que es de 1,5 

 

Figura 3.43. Factor de diseño 
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3.7.ANÁLISIS AERODINÁMICO DE UAV 

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

como se muestra en la figura 3.44 

 

Figura 3.44. Sistema de unidades para análisis 

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

y además se selecciona la opción “rotation” para la simulación de movimiento del 

motor y hélice. 

 

Figura 3.45. Selección de tipo de análisis 
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Se considera para este análisis flujo laminar, ya que en la sección 2.2.2.1. se calculó 

un valor de número de Reynolds de  161176,0591 , estando en el rango adecuado de 

régimen laminar y además se selecciona como fluido el aire. 

 

Figura 3.46. Selección de flujo laminar y fluido 

Se establecen las condiciones iniciales para el análisis, las cuales se encuentran en la 

tabla 2.14 de características estándar de la atmosfera y además se considera la 

velocidad de crucero que se calcula en la sección 2.2.1.2.  

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

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

 

Figura 3.47. Condiciones iniciales para el análisis 

 



116 

 

3.7.1. Condiciones para el análisis 

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

ingresar todos los cuerpos sometidos al análisis. 

 

Figura 3.48. Dominio computacional  

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

turnigy tiene una velocidad de 9800 rpm. 

 

 

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

Es de importancia ya que se refina la malla de los sólidos y se obtiene una mejor 

precisión en los resultados requeridos. 

Para la generación de la malla, en la figura 3.50 se observa dos opciones automática y 

manual, para el análisis se opta por un mallado automático con un número de mallado 

de 4. Además, se elige la opción de mallado uniforme. 

 

Figura 3.50. Parámetros de mallado 

3.7.3. Fijar metas 

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

(Y) que es la sustentación y la fuerza (z) que es la fuerza de arrastre. 

 

Figura 3.51. Metas del estudio 

3.7.4. Resultados obtenidos  

En la figura 3.52 se muestra la fuerza(Y) que es la sustentación y la fuerza (z) que es 

la fuerza de arrastre que actúan sobre la superficie del UAV, siendo la fuerza de 

sustentación 7,74979 N y la fuerza de arrastre -3,64086 N.  
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Figura 3.52. Fuerzas obtenidas.  

 

En la figura 3.53 se muestra el comportamiento del UAV en relación a la 

velocidad crucero, teniendo una velocidad máxima de 19,856 m/s, y una 

velocidad mínima de 2,482 m/s. 

 

Figura 3.53. Comportamiento de velocidad en Z 

En la figura 3.54 se observa trayectoria de las corrientes de viento aplicadas sobre el 

vehículo 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 

mínima al avance de la aeronave, siendo esto de gran beneficio para obtener un mejor 

rendimiento en el vuelo. 
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Figura 3.54. Comportamiento de velocidad de UAV 

En la figura 3.55 se muestra la distribución de la presión sobre el UAV, la cual indica 

una presión máxima de 75065,66 Pa y una presión mínima de 75065,66 Pa, estas 

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

 

Figura 3.55 Resultado de presiones sobre UAV 

Finalmente, en la figura 3.56 se muestran las fuerzas de sustentación (L) y el peso del 

ala, aplicadas en el UAV, teniendo la mayor concentración de esfuerzos en el ala con 

un valor máximo de 2,601 ∗ 106 Pa que se indica en la escala de colores. 
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Figura 3.56. Análisis de von Mises en el ala 

En la figura 3.57 se muestra la deformación máxima del ala, con un valor de 0,4469 

mm. 

 

Figura 3.57 Deformación del ala 

Al aplicarse la fuerza de sustentación en la cola y su propio peso, esta tiene la mayor 

concentración de esfuerzos al inicio del tubo que une la cola con la cabina con un valor 

de 9,042 ∗ 106 Pa.  

𝐿 = 50N 

𝑊𝑎𝑙𝑎 = 13,22 𝑁 

𝐷 = 0,79N 
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Figura 3.58 Análisis de von Mises en la cola 

También se observa que la deformación máxima en la cola que es de 0,3022 mm. 

 

Figura 3.59. Deformación de la cola 

Se tiene un factor de diseño mínimo de 12 el cual indica que el tubo soporta el peso de 

la cola. 
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Figura 3.60. Factor de diseño en la cola 

3.8.PARÁMETROS DE MECANIZADO DE MOLDES 

Tabla 3.19. Parámetros de mecanizado para moldes 

N° Moldes Proceso de 

mecanizado 

Diámetro 

de 

herramienta  

 

 

 

 

1 

Molde Izquierdo 

 

 

 

Desbaste 

 

 

12 mm 

 

 

Acabado 

 

 

 

4 mm 

 

 

 

 

 

 

2 

 

 

 

Molde derecho 

 

 

 

 

Desbaste 

 

 

 

 

12 mm 
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Acabado 

 

 

 

 

 

4 mm 

 

 

 

 

 

3 

 

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] 

 

La velocidad de corte es: 

𝑉𝑐 = 400 𝑚 𝑚𝑖𝑛⁄ . 

 

Cálculo de velocidad del husillo (𝒏) 

Fresado con herramienta de diámetro igual a 12 mm.  
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                                   n =
Vc x 1000

π x D x z
                 Ec. [63] 

Donde: 

n es la velocidad del husillo en rpm. 

Vc es la velocidad de corte en m min⁄ . 

D es en diámetro de la herramienta. 

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

 

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

Para Z= 2 ∶ 8 < 𝐷 < 20 mm. 

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

 

𝑛 =
400 𝑥 1000

𝜋 𝑥 12 𝑥 2
 

𝑛 ≈ 5305 𝑟𝑝𝑚 

 

 Desbaste 60%:  𝑛 = 3183 𝑟𝑝𝑚 

 Acabado 85%:  𝑛 = 4509 𝑟𝑝𝑚 

Fresado con herramienta de diámetro igual a 4 mm. 

n =
Vc x 1000

π x D x z
 

n =
400 x 1000

π x 4 x 4
 

n ≈ 7958 rpm 

 Desbaste 60%:  n = 4775 rpm 

 Acabado 85%:  n = 6764 rpm 
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Cálculo de avance (𝑭) 

                                                                F = fz ∗ n                 Ec. [64] 

Donde: 

𝐹 es el avance de mesa, en 
𝑚𝑚

𝑚𝑖𝑛
. 

𝑓𝑧 es el avance por diente, en mm. 

𝑛 es la velocidad de husillo, en rpm. 

Fresado con herramienta de diámetro igual a 12 mm (Desbaste) 

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

el cual está en un rango de 0,050 – 0,12 mm, tomándose un valor promedio. 

fz = 0,085 mm 

F = 0,085 mm ∗ 3183 rpm 

F = 270,555 
mm

min
  

Fresado con herramienta de diámetro igual a 4 mm (Desbaste) 

El valor de avance por diente recomendado para la madera se toma de la tabla 3.14, el 

cual está en un rango de 0.025 – 0.060 mm, tomándose un valor promedio. 

fz = 0,0425 mm 

F = 0,0425 mm ∗ 4775 rpm 

F = 272,9375 
mm

min
  

Fresado con herramienta de diámetro igual a 12 mm (Acabado) 

fz = 0.085 mm 

F = 0,085 mm ∗ 4509 rpm 

F = 383,265 
mm

min
  

Fresado con herramienta de diámetro igual a 4 mm (Acabado) 

fz = 0,0425 mm 
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F = 0,0425 mm ∗ 6764 rpm 

F = 287,47 
mm

min
  

En la tabla 3.21 se muestran los parámetros de mecanizado como velocidad de corte, 

velocidad del husillo y el avance de mesa 

Tabla 3.21. Parámetros de mecanizado obtenidos 

 

3.9. CURSOGRAMA ANÁLITICO DE PROCESOS 

En las siguientes tablas, se muestran en proceso de elaboración de moldes del ala, cabina y 

además el proceso de laminación, en las cuales se detallan las actividades y los tiempos 

necesarios para llevar a cabo cada proceso.  

Moldes
Proceso de 

mecanizado

Diametro de la 

herramienta

Velocidad de 

corte (m/min)

Velocidad de 

husillo (rpm)
Avance ( mm/min)

Desbaste 12 400 3183 270,555

Desbaste 4 400 4775 272,9375

Acabado 12 400 4509 383,265

Acabado 4 400 6764 287,47

Desbaste 12 400 3183 270,555

Desbaste 4 400 4775 272,9375

Acabado 12 400 4509 383,265

Acabado 4 400 6764 287,47

Desbaste 12 400 3183 270,555

Desbaste 4 400 4775 272,9375

Acabado 12 400 4509 383,265

Acabado 4 400 6764 287,47

Fuselaje 

izquierdo

Fuselaje 

derecho

Nariz



127 

 

Tabla 3.22. Cursograma analítico de proceso de construcción de molde del ala 

 

 

Cursograma Analítico

Diagrama núm.  1 Hoja núm. 1 de 4

Objeto: Ala

Almacenamiento

Distancia(m)

Tiempo( min- hombre)

Mano de obra:

Aprobado por:                Fecha: 05/02/19

Descripción

Revisar orden de trabajo 0:10:00

Retirar material de abastecimientos 0:15:00

Transportar el tríplex al lugar de corte 

laser
15000 0:40:00

Cortar a laser las costillas del ala, viga 

principal y secundaria
0:25:00

Transportar las costillas y vigas al área de 

estructuras
15000 0:40:00

Preparar el lugar de trabajo 0:05:00

Colocar viga principal y secundaria 0:10:00

Unir las costillas y formar la estructura 0:50:00

Reforzar la estructura 0:30:00

Verificar si la estructura esta adherida 0:10:00

Cubrir la estructura con piel(tríplex) 1:10:00

Verificar si la piel esta adherida 0:10:00

Lijar la superficie del ala 0:15:00

Transportar el molde positivo (macho) 4000 0:15:00

Realizar el molde negativo(hembra) 5:00:00

Transportar el molde al área de materiales 

compuestos 4000

Almacenamiento del molde 0:10:00

TOTAL 38000 10:55:00 9 4 0 3 1

Material: Tríplex

En base al molde positivo se 

obtiene el molde negativo

Se almacena el molde en 

materiales  compuestos

Se revisa si la estructura esta 

completamente rígida

Colocar la capa de piel sobre 

las costillas de la estructura

Revisar si la piel esta adherida 

a las costillas

Se lija la superficie del ala 

para un mejor acabado

Se transporta el molde al taller 

de fibras

Limpiar el lugar de trabajo

Se ubica la viga principal y 

secundaria como guía para las 

costillas

De acuerdo al diseño 

establecido, se ubican las 

costillas

Colocar resina epóxica para 

unir la viga principal y 

secundaria con las costillas

Método: Actual/ propuesto

Actividad: Molde del ala

Verificar los detalles de orden 

de trabajo

Costo:

Observaciones

0

3

1

38000

10:55:00

10

Actual Economía

Inspección

Espera

Operación

Transporte

Lugar: Taller de estructuras

Operario(s): Sgto. Carrillo E.                 

Ficha núm.:

Canti

dad

Distanc

ia

Tiempo(h/m

in/seg)

Símbolo

3

PropuestaActividad

Operarios

Resumen
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Tabla 3.23. Cursograma analítico de proceso de construcción de molde de cabina 

 

 

Cursograma Analítico

Diagrama núm.  2 Hoja núm. 2 de 4

Objeto: Cabina

Almacenamiento

Distancia(m)

Tiempo( min- hombre)

Mano de obra:

Aprobado por:                Fecha: 12/02/19

Descripción

Revisar orden de trabajo 0:10:00

Retirar material de abastecimientos 0:15:00

Transportar la madera al taller de 

carpintería
15000 0:40:00

Preparación de la madera 0:25:00

Transportar la madera a la cepilladora 1 0:05:00

Cepillar hasta nivelar la madera 0:15:00

Transportar la madera al área de 

mecanizado
15000 0:40:00

Elaborar códigos G para el mecanizado 2:00:00

Calibrar la máquina CNC 0:25:00

Maquinar los moldes 10:00:00

Transportar los moldes al área de 

estructuras
6 0:01:00

Lijar los moldes para obtener un acabado 

ideal
0:40:00

Colocar sellador en la superficie 0:20:00

Lijar hasta obtener un buen acabado 0:25:00

Transportar los moldes al área de 

materiales compuestos
6 0:01:00

TOTAL 30013 16:22:00 9 5 0 1 2

Material: Madera de 

Laurel

Se utilizan fresas de redondeo 

de 12 mm para desbaste y 4 

mm para acabado

Se coloca sellador en la 

superficie mecanizada para 

que la resina no se una a la 

madera

Se lija la superficie de la 

cabina para un mejor acabado

Rectificar superficie de la 

madera

Acabado sin rugosidades

De acuerdo al diseño de la 

cabina del UAV(vehículo 

aéreo no tripulado)

Canti

dad

Distan

cia

Tiempo(h/m

in/seg)

Símbolo
Observaciones

Verificar los detalles de orden 

de trabajo

Operario(s): Cp. Guaspa C.                    

Ficha núm.:

Lugar: Taller de mecanizado

16:22:00

Costo:

Método: Actual/ propuesto
1

30013

0

Inspección 1

Actividad: Molde de cabina

Operación 9

Transporte 5

Espera

Operarios

Resumen

Actividad Actual Propuesta Economía
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Tabla 3.24. Cursograma analítico de proceso laminado del ala 

 

Cursograma Analítico

Diagrama núm. 3     Hoja núm. 3 de 4

Objeto: Ala

Almacenamiento

Distancia(m)

Tiempo( min- hombre)

Mano de obra:

Aprobado por:                Fecha: 20/02/19

Descripción

Revisar orden de trabajo 0:10:00

Colocar los moldes del ala en la mesa de 

trabajo
0:02:00

Aplicar desmoldante y liquido desmoldante 

en el molde
0:10:00

Cortar telas de fibra de carbono y vidrio 0:10:00

Calcular la cantidad de resina y secante a 

utilizar
0:05:00

Mezclar resina y secante 0:05:00

Cubrir la mesa con plástico 0:02:00

Colocar la tela de fibra encima del plástico 0:02:00

Esparcir la mezcla sobre la tela 0:03:00

Moldear las telas en la superficie del 

molde del ala
0:10:00

Colocar una capa de Peel Ply 0:10:00

Colocar una capa de Breather 0:10:00

Enfundar al vacío para el curado 0:20:00

Colocar bomba de vacío 0:10:00

Verificar presión al vacío 0:10:00

Esperar curado del elemento laminado 12:00:00

Transportar el elemento al área de 

estructuras
6 0:02:00

TOTAL 6 14:01:00 13 1 1 1 0

Mantener a una presión de -

15 Psi

Se demora 12 horas para el 

curado

Material: Material 

compuesto

Para obtener un mejor 

acabado en la superficie

Absorbe el exceso de resina

Se aplica sobre la superficie a 

ser laminada para una mayor 

facilidad de extraer el 

elemento

1 capa de fibra de vidrio y   1 

capa de carbono

Se calcula la cantidad de 

resina y secante según el peso 

de las telas de fibra

Canti

dad

Dista

ncia

Tiempo(h/m

in/seg)

Símbolo
Observaciones

Verificar los detalles de orden 

de trabajo

Operario(s): Sgto. López A                    

Ficha núm.:

Lugar: Materiales compuestos

14:01:00

Costo:

Método: Actual/ propuesto
0

6

1

Inspección 1

Actividad: Laminado del ala

Operación 13

Transporte 1

Espera

Operarios

Resumen

Actividad Actual Propuesta Economía
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Tabla 3.25. Cursograma analítico de proceso de laminado de la cabina 

 

Cursograma Analítico

Diagrama núm. 4    Hoja núm. 4 de 4

Objeto: Cabina

Almacenamiento

Distancia(m)

Tiempo( min- hombre)

Mano de obra:

Aprobado por:                Fecha: 05/03/19

Descripción

Revisar orden de trabajo 0:10:00

Colocar los moldes de la cabina en la 

mesa de trabajo
0:02:00

Aplicar desmoldante y liquido desmoldante 

en el molde
0:10:00

Cortar tela de fibra de carbono 0:20:00

Calcular la cantidad de resina y secante a 

utilizar
0:05:00

Mezclar resina y secante 0:05:00

Cubrir la mesa con plástico 0:02:00

Colocar la tela de fibra encima del plástico 0:02:00

Esparcir la mezcla sobre la tela 0:03:00

Moldear las telas en la superficie del 

molde de la cabina
0:20:00

Colocar una capa de Peel Ply 0:10:00

Colocar una capa de Breather 0:10:00

Enfundar al vacío para el curado 0:20:00

Colocar bomba de vacío 0:10:00

Verificar presión al vacío 0:10:00

Esperar curado del elemento laminado 12:00:00

Transportar el elemento al área de 

estructuras
6 0:02:00

TOTAL 6 14:21:00

Mantener a una presión de -

15 Psi

Se demora 12 horas para el 

curado

Material: Fibra de 

carbono

Para obtener un mejor 

acabado en la superficie

Absorbe el exceso de resina

Se aplica sobre la superficie a 

ser laminada para una mayor 

facilidad al extraer el 

elemento

3 telas de fibra de carbono

Se calcula la cantidad de 

resina y secante según el peso 

de las telas de fibra

Canti

dad

Dista

ncia

Tiempo(h/m

in/seg)

Símbolo
Observaciones

Verificar los detalles de orden 

de trabajo

Operario(s): Sgto. López A                   

Ficha núm.:

Lugar: Materiales compuestos

14:21:00

Costo:

Método: Actual/ propuesto
0

6

1

Inspección 1

Actividad: Laminado de la cabina

Operación 13

Transporte 1

Espera

Operarios

Resumen

Actividad Actual Propuesta Economía
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3.10. COSTOS 

A continuación, se muestran los costos para la construcción de prototipo UAV Táctico.  

3.10.1. Costos directos (CD) 

Se consideran los materiales para la construcción de prototipo UAV Táctico como 

costos directos. Para determinar los costos de la fibra de carbono y fibra de vidrio, se 

obtienen las áreas a laminar de los moldes. 

En la tabla 3.26 se muestra el área total del material, la cantidad a utilizar para la 

laminación y el peso de la fibra de carbono y fibra de vidrio 

Tabla 3.26. Área requerida de fibra de carbono y fibra de vidrio 

 

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 área total requerida.  

Tabla 3.27. Fibra de carbono para laminación [38] 

 

Moldes Material Base Altura
Número 

de capas

Peso 

(gramos)
Área total

Fibra de carbono 37 110 1 100 4070

Fibra de vidrio 37 110 1 79 4070

Fibra de carbono 37 110 1 100 4070

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

25570

Ala derecha

Ala izquiera

Total

(𝑐𝑚2)
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El tipo de fibra de vidrio a utilizar para la laminación es “#1080-50 E-GLASS  

FIBERGLASS CLOTH” como se muestra en la figura 3.61, con un valor de $ 19.83 

ctvs. 

 

Figura3.61. Fibra de vidrio para laminación [38] 

Además, se utiliza resina epóxica “AEROPOXY LAMINATING EPOXY PR2032” y 

acelerarte “AEROPOXY PH3660”, la cual se muestra en la figura 3.62. 

 

Figura 3.62 .Resina Epóxica y acelerante [38] 

En la tabla 3.28. se especifica la cantidad de resina y acelerante a utilizar para la 

laminación de los moldes 
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Tabla 3.28. Cantidad de resina epóxica y acelerante utilizados para laminar 

 

También se utilizó peel ply que sirve para dar un mejor acabado a la superficie, 

breather que absorbe la resina sobrante en la laminación, bagging film para la 

laminación al vacío y cinta sellante para un mejor embolsado.  

En la tabla 3.29.se muestran los materiales utilizados tanto para la laminación, moldes 

y refuerzos internos del ala 

Tabla 3.29. Costo de materiales 

 

Moldes Material
Peso 

(gramos)

Fibra de carbono 100

Fibra de vidrio 79

Fibra de carbono 100

Fibra de vidrio 79

 fuselaje izquierdo Fibra de carbono 157

 fuselaje derecho Fibra de carbono 157

Nariz Fibra de carbono 60

732

Cantidad de acelerante 

(gramos)

227,33 48,33

227,33 48,33

Ala derecha

Ala izquiera

Cantidad de 

resina (gramos)

Cantidad total 929,64 197,64

199,39 42,39

76,2 16,2

199,39 42,39

N° Descripción Unidad Cantidad Costo Unitario Costo Total

1
Fibra de carbono "Twill 

2/2 Weave 3K"
yardas 2,5 $29,95 $74,88

2
Fibra de carbono " #1080 - 

50  E-GLASS"
yardas 1 $6,80 $6,80

3
Aeropoxy laminating  

epoxy PR2032
Galón 0,25 $39,95 $39,95

4 Aeropoxy PH3660 Galón 0,25 $16,50 $16,50

5 Peel Ply yardas 2,5 $4,35 $10,88

6 Breather bleeder ply yardas 2,5 $1,95 $4,88

7
#7400 Vacuum bagging 

film
yardas 4 $2,75 $11,00

8 cinta sellante - 3 $11 $33

9 Madera cm 2 $25 $50

10
balsas de 2.5 mm de 

espesor
mm 15 $1,20 $18,00

11 balsas de 8 mm de espesor mm 4 $2,40 $9,60

12
Tiplex de 2,5 mm de 

espesor
mm 2 $14 $28

13 Sellador litros 1 $6 $6

$309,48Total
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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 avión tripulado, 

el costo de laminado del fuselaje y alas, además del corte de la estructura para los 

moldes del ala y la estructura interna del ala 

Tabla 3.30. Costos de maquinaria y equipos 

 

3.10.3. Costos adicionales  

En la tabla 3.31. se muestran los costos adicionales tales como el transporte hacia el 

centro de investigación, la alimentación, impresiones y anillados del proyecto de 

investigación 

Tabla 3.31. Costos adicionales 

 

3.10.4. Costo total  

En la tabla 3.32. se muestra el costo total del proyecto con un valor de 743.23 dólares. 

N° Descripción Unidad Cantidad Costo Unitario Costo Total

1
Maquinado de 

moldes de fuselaje
horas 15 $15,00 $225,00

2 Laminado horas 14 $4,00 $56,00

3
Corte laser para 

moldes de ala
minutos 50 $0,35 $17,50

4

Corte laser para 

estructura interna del 

ala

minutos 15 $0,35 $5,25

$303,75Total

N° Descripción Unidad CantidadCosto UnitarioCosto Total

1 Transporte viajes 120 $0,30 $36,00

2 Alimentación almuerzos 40 $1,60 $64,00

3 Impresiones - 150 $0,10 $20,00

4 Anillados - 1 $10,00 $10,00

$130,00Total
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Tabla 3.32. Costo total del proyecto 

 

 

N° Descripción Costo Total

1 Costo de materiales $309,48

2
Costo de máquinaria y 

herramientas
$303,75

3 Costos adicionales $130,00

$743,23
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CAPÍTULO IV 
 
 

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 

4.1.CONCLUSIONES 

• Se determinó los parámetros 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 variación en altitud, y la 

velocidad de perdida que es de 8.127 m/s, además se calcula las dimensiones 

generales del ala, fuselaje y cola, los cuales son de gran importancia para el 

diseño. 

• Se diseñó los elementos constitutivos del prototipo UAV, estos son el fuselaje, 

alas y cola, cumpliendo con los parámetros calculados que se muestran en la 

tabla 2.22 del capítulo 2. 

• Se construyó la estructura del prototipo mediante moldes, el molde de la cabina 

se mecanizo en una fresadora CNC, mientras que el molde del ala se realizó en 

fibra de vidrio, para posteriormente ser laminadas.  

• Mediante un software para análisis de elementos finitos se observó el 

comportamiento tanto estructural como aerodinámico del prototipo UAV, en la 

parte estructural se analizó la viga del ala, la cual dio como resultados la tensión 

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 máximo de 9.53 ∗

106 𝑃𝑎 , el cual indica que el material no se va a fracturar ya que se tiene un 

valor de limite elástico de 3,578 ∗ 107𝑃𝑎, soportando la carga del ala con un 

factor de diseño de 5,5 el cual se encuentra en el rango requerido según las 

regulaciones Federales de aviación. 

En el análisis aerodinámico se evalúa el comportamiento de la velocidad del 

UAV, en relación a las corrientes del viento, obteniéndose una velocidad 

máxima de 19,856 m/s y una velocidad mínima de 2,482 m/s y además se 

observó en el análisis que existen pedidas mínimas debido a la ficción de 

aeronave cuando entra en contacto con las partículas de aire.  
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• La estructura de la cabina se construyó con fibra de carbono, debido a su alta 

resistencia y alto módulo de elasticidad además de su baja densidad siendo ideal 

para obtener reducir el peso de la estructura, la piel de las alas se laminó con una 

capa fibra de vidrio y una capa de fibra de carbono, esto se realizó para obtener 

un menor peso, además se fabricó una viga de balsa y carbono con el fin de 

resistir el peso de la estructura del ala.  

• Además, el diseño del UAV cuenta con un sistema desmontable en el ala y la 

cola, el cual está 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 misión se desmostan fácilmente las alas y se 

ocupa un menor espacio en el medio de transporte utilizado.  

4.2.RECOMENDACIONES 

• Verificar todos los componentes para la carga útil, y así no tener inconvenientes 

en el dimensionamiento del UAV. 

• Diseñar los elementos de acuerdo a los parámetros obtenidos y así evitar 

complicaciones en el proyecto. 

• En el proceso de construcción, verificar si los moldes y el laminado se realizaron 

de una manera adecuada. 

• Cumplir con el proyecto en el tiempo indicado. 
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ANEXOS 

ANEXO A. Certificado de culminación de proyecto 
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ANEXO B. Propiedades fibra de carbono 
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ANEXO C. Propiedades de resina epóxica  
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ANEXO D. Imágenes de proceso de elaboración de moldes de ala 

 

 
Corte laser de costillas 

 

 

 
Estructura interna del molde 

 

 
Molde del ala 

 

 
Molde negativo del ala 

 

ANEXO E. Imágenes de proceso de elaboración de moldes de cabina 

 

 
Mecanizado de moldes en CNC 

 

 

 
Molde de cabina 

 

 
Lijado de molde 

 

 
Molde con abrillantador 
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ANEXO F. Imágenes de proceso de laminado de ala 

 

 
Aplicación de líquido desmoldante 

 

 
Peso de fibras 

 

 
Mezcla de resina y endurecedor 

 

 
Aplicación de peel ply 

 

 
 

Aplicación de Breather 

 

 
 

Proceso de enfunde 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Piel del ala 
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ANEXO G. Imágenes de proceso de elaboración laminado de cabina 

 

 
Aplicación de líquido desmoldante 

 

 
Peso de fibras 

 

 

 
Proceso de laminado 

 

 
Proceso de enfunde 

 

 
 

Comprobación de presión al vacío 

 

 

 
Cabina 

 

 

 
Prototipo UAV 

 

 

 
Prototipo UAV 
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Nota: Todas las dimensiones se especifican en mm.

N.º DE 
ELEMENTO N.º DE PIEZA DESCRIPCIÓN CANTIDAD

13 Cabina Fibra de carbono 1
12 Tapa de nariz Fibra de carbono 1

11 Soporte - 1

10 Motor Turnigy - 1

9 Helice - 1

8 Soporte de unión de 
cola ABS 1

7 Tubo de union  cabina 
-ala Fibra de carbono 2

6 ala Balsa y material compuesto para 
piel del ala. 1

5 Winglet Derecho Balsa 1

4 Simetríade ala Balsa y material compuesto para 
piel del ala. 1

3 winglet Izquierdo Material compuesto 1

2 Cola en T Material Compuesto 1

1 Tubo de unión 
cabina  cola Fibra de carbono 1
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Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:10

Sustitucíon:

Título:

N.º DE Lámina:

HOJA 2 DE 9

  50 gr

Tubo de union cabina- cola

Fibra de carbono



 R11,500 

 8
 

 2
20

 

 590 

 4
2 

 23  166 

 106 

 42 
 321 

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza Alex

01/07/2019

28/06/2019

Peso:

Registro :

Escala:

E

D

C

B

A

4321

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

 0,1 mm

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:5

Sustitucíon:

Título:

N.º DE Lámina:

HOJA 3 DE 9

50 gr

Cola en T

Material compuesto



 5
4 

 221 

 4
0 

 2
0 

N7

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza Alex

01/07/2019

28/06/2019

Peso:

Registro :

Escala:

E

D

C

B

A

4321

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

 0,1 mm

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:2

Sustitucíon:

Título:

N.º DE Lámina:

HOJA 4 DE 9

Material compuesto

Winglet

 40 gr



 47,5 

 47,5 
 47,5 

 57,5 
 57,5 

 67,5 

 77,5 
 77,5 

 67,5 
 67,5 

 67,5 
 67,5 

 57,5 

 43 

 77 

 57,5 

 1030 

 448 

 5
0 

 1
88

,5
 

 1
0 

 3
10

 
 2

3 

 2
1,

1 

 177,89° 

Nota: El  espesor de las costillas es de 2,5 mm.

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza A.

01/07/209

28/06/209

Peso:

Registro:

Escala:

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

0,1

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:5

Sustitución:

Título:

N.º De Lámina

HOJA 5 DE 9

Balsa y Material compuesto674 gr

Estrctura de ala

A

B

C

D

E

F

1 2 3 4

1 3 4 5 6 7 8

A
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C

D

E
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N7

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza Alex

01/07/2019

28/06/2019

Peso:

Registro :

Escala:

E

D

C

B

A

4321

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

 0,01 mm

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:5

Sustitucíon:

Título:

N.º DE Lámina:

HOJA 6 DE 9

  20 gr

Tubo de union cabina ala

Fibra de carbono



 2x
2 

 20 

 30 

 2xR12 

 
23 

 1
7 

 2
9 

 8
 

AA

 4 

SECCIÓN A-A

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza Alex

01/07/2019

28/06/2019

Peso:

Registro :

Escala:

E

D

C

B

A

4321

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

 0,01 mm

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

2:1

Sustitucíon:

Título:

N.º DE Lámina:

HOJA 7 DE 9

  10 gr

Soporte de unión cola

ABS



 280 

 9
5 

 1
00

 
 50 

 8 

N7

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza Alex

01/07/2019

28/06/2019

Peso:

Registro :

Escala:

E

D

C

B

A

4321

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

 0,1 mm

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:2

Sustitucíon:

Título:

N.º DE Lámina:

HOJA 8 DE 9

Fibra de carbono

8.Tapa de Nariz

77 gr



 665 

 2x
13 

 7
3 

 280 

 3
9,

5 
 2

56
,5

00
 

 R12,7 

 R12
 

 4xR28 

 1
75

 

 50 

 1
00
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 410 

N7

INGENIERÍA MECÁNICA
U.T.A.

Nombre:

01/07/2019 Ing. Víctor Espín

Ing. Víctor Espín

Chipantiza A.

01/07/2019

28/06/2019

Peso:

Registro:

Escala:

Dibujó:

Revisó:
Aprobó:

Fecha:Edición:

 0,1 mm

Tolerancia:

NOMBRE

Modificación:

FECHA

Material:

1:10

Sustitución:

Título:

N.º De Lámina

HOJA 9 DE 9

 3717gr

Cabina de UAV

A

B

C

D

E

F

1 2 3 4 5 6 7 8

1 2 3 4 5

A

B

C

D

E

Fibra de carbono
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