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RESUMEN

Existe una gran preocupacion por los desechos que se encuentran en los alrededores de las Islas
Galapagos, por lo que es necesario encontrar un mecanismo de monitoreo certero. Se plantea
el disefio de un dron hibrido que recorra el perfil costero de la Isla San Cristobal, con una
autonomia de 180 [km] que monitoree la cantidad de desechos alrededor del archipiélago. El
disefio abarca la fuente de energia, hélices y aerodinamica en general, de modo que se pueda
abordar el control en futuras investigaciones. El dron, ademas de recorrer la distancia antes
mencionada es resistente a las condiciones climaticas propias del lugar, ademas de poder
realizar amerizajes y llevar una carga util de 2.49 [kg].

Palabras clave: Dron, UAV, Galapagos, monitoreo, disefio.



ABSTRACT

There is great concern about the waste found in the surroundings of the Galapagos Islands, so
it is necessary to find an accurate monitoring mechanism. The design of a hybrid drone is
proposed to travel the coastal profile of San Cristébal Island, with a range of 180 [km] and
shall monitor the amount of waste around the archipelago. The design covers power, propellers,
and aerodynamics in general, so that control-related developments can be assessed in future
research. The drone, in addition to traveling the previously mentioned distance, is resistant to
the climatic conditions of the islands, in addition to being able to perform water landings and
carry a payload of 2.49 [kg].

Key words: Drone, UAV, Galdpagos, monitoring, design.
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Peso especifico del agua de mar [kg/m’]

14
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5 INTRODUCCION

5.1 Problema y especificacion del proyecto

El Archipiélago de las Galapagos es un ecosistema unico en el mundo, con biomas que
van desde el océano y el perfil costanero hasta altitudes de 1700 metros. Sumado a su ubicacion
geografica, ha contribuido para que sea un lugar propicio para albergar a una gran diversidad
de especies de flora y fauna. Constituye un importante patrimonio natural para el mundo entero,
desde su descubrimiento hasta el dia de hoy es objeto de admiracion y estudio por parte de la
comunidad cientifica mundial. Lamentablemente el desarrollo de las actividades humanas sin
ningln tipo de control ha generado desechos que no se degradan en el ambiente, contaminando
de esta manera los habitats endémicos y los océanos se han visto particularmente afectados por
la gran cantidad de basura que ha llegado hasta ellos y que se encuentra dispersa (Gaibor et al.,

2020).

El Archipiélago de las Galadpagos es uno de los principales perjudicados en cuanto a
contaminacion, esto supone una grave amenaza para la estabilidad y permanencia de los
entornos marinos y terrestres de las islas, puesto que la calidad de vida animal y vegetal que
habitan alli estan en alto riesgo. En el afio 2018 se realizé un estudio en las playas de Ecuador
con el objetivo de contabilizar la cantidad de basura presente en el continente y en el
archipiélago, para lo cual 400 voluntarios recolectaron, clasificaron y contabilizaron la cantidad
de basura recogida, esta actividad demando6 el uso de mucho tiempo, recursos econdémicos y

humanos (Gaibor et al., 2020).

La Universidad San Francisco de Quito ha realizado estudios dirigidos a descifrar cual
seria la manera més eficiente para resolver este problema, por lo que, este es un trabajo conjunto
del Colegio de Ciencias e Ingenieria y del Campus de San Cristobal. Este proyecto de titulacion

estd encaminado a aportar una solucion factible y viable con el disefio de un vehiculo aéreo no
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tripulado o UAV por sus siglas en inglés (Unmanned Air Vehicle), cuyo modelo serd un dron
hibrido con envergadura de 3.2 metros y peso de 15 kg que va a contribuir a superar las
limitaciones fisicas humanas que implica el reconocimiento del perfil costanero de cada isla;

economizara energia en la transicion de vuelo (vertical a horizontal y viceversa).

El uso de esta tecnologia permitiria obtener datos que por logistica son dificiles de
adquirir y es altamente recomendado para monitorear no solo la basura presente en las playas,
sino el comportamiento de animales (Carlson & Rysgaard, 2018) (Frouin-Mouy et al., 2020).
La utilidad del dron en el archipiélago resultaria evidente especificamente para fines
ambientales con el objetivo de monitorear desechos so6lidos en las costas, ademas,
desempefiaria labores de busqueda en amplios espacios de terreno (Hedworth et al., 2021). Se
lo operaria de manera remota y grabaria videos de los sobrevuelos para analizarlos con la
finalidad de contabilizar la cantidad de basura acumulada o que se encuentre flotando en la
superficie. Las aplicaciones en materia de defensa serian otro campo en que se lo podria utilizar
proporcionando al aparato las capacidades necesarias para realizar patrullajes de largo alcance
alrededor del archipiélago para el control de pesca ilegal, trafico de migrantes y narcotrafico.
De esta manera se tendria el control del mar territorial y de la zona econdmica exclusiva.
Finalmente, se lo utilizaria en la toma de muestras bioldgicas sobre la superficie del mar, como
por ejemplo en la gran variedad de ballenas de Bryde, orcas, azules, entre otras, que son muy
comunes en el area. Otro uso que se le podria dar es en el area de emergencia como medio de
entrega de insumos o de material muy importante y de poco peso en sitios remotos o de dificil

accceso.

Cabe mencionar que este proyecto se centrard Unicamente en el disefio de las partes
mecanicas como: estructura, motores, hélices y demdas componentes, junto con las
consideraciones mecanicas. Adicionalmente, cumplira requisitos como altura de vuelo, tiempo

de autonomia, impermeabilidad y resistencia al ambiente marino. En la construccion de este
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dron se omitiran aspectos pertinentes a la electronica y programacion (control) los que podran
retomarse en futuras investigaciones debido a que no corresponden a la presente area de

estudio.

En primer lugar, el sistema que impulsara al dron serd hibrido que trae consigo el
beneficio de la autonomia extendida en comparacion al uso exclusivo de baterias (Phan et al.,
2018a, 2018b). El mecanismo de propulsion se basard en motores giratorios, tanto eléctricos
para el despegue y aterrizaje como a combustion para el vuelo horizontal. Se realizaron los
analisis pertinentes que determinaron que el material idoneo de la estructura del UAV es fibra
de vidrio debido a que es econdmico, relativamente facil de conseguir y de trabajar en
comparacion con otros materiales cominmente utilizados para drones de este tipo. Dada la
contingencia del COVID-19 no se realizé la construccion del UAV, por lo que se modeld el
dron y se realizaron simulaciones tanto de esfuerzos como de aerodindmica con los softwares
Ansys, SolidWorks, Autodesk Inventor y SimScale. De los estudios mencionados, el UAV es
capaz de recorrer 180 [km] y llevar 2.49 [kg] de carga util debido a su sistema hibrido, el dron
sera capaz de amerizar en los alrededores de las Islas, serd capaz de cumplir estas funciones
sin comprometer su estructura y labores tanto en el aire, como en la tierra y el océano. Dentro
de la estructura existen espacios requeridos para la instalacion de sensores, cdmaras, y demas
elementos que pueden resultar necesarios para el disefo electronico que debe ser abordado en
futuras investigaciones, asi como su disposicion en el interior del UAV, lo que permitira el

disefio de control para el vuelo.

5.2 Seleccion de conceptos de disefio

Se plantea el disefio de un dron, que debe tener: autonomia de al menos 180 [km],

resistencia a las condiciones climaticas de las Galapagos y capacidad para transportar cargas
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pequefias. El UAV sera hibrido. Por lo cual, se presentan los elementos minimos que debe tener

la aeronave:

Estructura o frame: Estructura.

Propulsioén eléctrica: Motores eléctricos, Controlador de velocidad (ESC),

Bateria, Hélices propulsion eléctrica.

Propulsién a combustion: Hélices propulsion a combustion, Motor a combustion

de gasolina, Tanque de combustible.
Flotadores: Flotadores.
En primer lugar, para el UAV, se analizan los materiales evaluando diferentes criterios:
Densidad: La relaciéon de masa y volumen es fundamental para que pueda ser liviano y
grande.

Resistencia mecénica: Se refiere a la resistencia a la traccion, compresion y a esfuerzos

combinados.

Resistencia al desgaste y corrosion: Al estar en un ambiente salino y humedo, es

necesario que el material que se use resista las condiciones climaticas de modo que la vida 1til
del UAV sea prolongada.

Disponibilidad: Alude a la facilidad de obtener el material necesario para la

construccion o reparacion por emergencia del UAV.

Costo: Es el precio del material, en el que se incluyen costos por importacion, traslado,
y demas impuestos que se podrian gravar de acuerdo con las politicas vigentes del pais.

Los materiales por considerar son: fibra de vidrio, plastico, fibra de carbono y aluminio.
En la tabla 10 del apéndice A, se presenta la evaluacion de criterios ponderados a detalle. Al

observar estos resultados, la opcion idonea es fibra de carbono, no obstante, debido a su elevado
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precio se ha decidido utilizar fibra de vidrio. A continuacidn, se analizan diferentes opciones

de UAYV, evaluando los siguientes criterios de acuerdo con las especificaciones requeridas:

Carga maxima de despegue: El peso maximo que puede soportar la estructura de un
aeronave es al momento de despegue, por lo que es esta carga la que se considera (Raymer,
2018).

Empuje: Se refiere a la velocidad y potencia que puede soportar el UAV.

Facilidad de fabricacidon: El UAV puede tener diferentes geometrias que al momento

de fabricar dificulten en mayor o menor medida su construccidon, ya que se puede requerir
algunos procesos adicionales.

Autonomia: Capacidad de recorrer los kilometros solicitados por el cliente.

5.2.1 Opciones de Diseiio

Se presentan las opciones de disefio. La primera es la Fragata Alpha, es un dron
propulsado por 4 hélices de tres palas, sujetas sobre una robusta estructura de tubos de
aluminio. Las hélices cuentan con una barrera lateral para proteger a las aves de impactar contra
las hélices en movimiento. La estructura es desmontable y contiene a la carcasa para los
componentes electronicos, es de plastico resistente a ambientes exteriores y también a prueba
de agua. En la parte inferior se ubica la cdmara. En el otro extremo se encuentra un sistema
motor-generador a gasolina junto con su respectivo tanque de 20 litros. Los patines sirven como
flotadores en caso de que sea necesario descender hasta la superficie del mar o la tierra.

La segunda opcidn es el Gal-dron. La carcasa protectora y los patines de aterrizaje son
similares al caparazon y patas de una tortuga. Posee seis motores que permitiran el empuje
suficiente para transportar objetos de no mas de 10 [kg]. El fuselaje esta formado por dos placas
grandes en forma de un poligono no regular. Consta de una placa que sirve como una

plataforma elevada donde se ubicaré el motor a combustion. Las patas pueden ser desmontables
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dependiendo de su uso. También consta de un acople para el brazo que toma muestras de agua.
Los materiales seleccionados son: aluminio para el fuselaje y estructura de patas, PLA con
recubrimiento para la carcasa y demas protecciones.

La tercera opcion es el Ledn Marino, se siguié un modelo de hexacoptero asimétrico.
Dentro del cuerpo estaran incluidos dos recipientes para el combustible en los laterales del
dron. Un motor principal serd el encargado de mover las 2 hélices grandes y 4 motores
pequefios para las hélices pequefias. En el centro del dispositivo esta toda la parte de la
electronica. Su carcasa sera de fibra de vidrio y la estructura de aluminio. En la parte inferior
estan unos flotadores en caso de que necesite acuatizar. También tendra una camara con una
vista de 180° que permita grabar de forma remota todo el trayecto del dron.

La ultima opcién es Shark-G, que es una estructura prefabricada de ala fija también
conocida como “frame” con la opcidn de integrar 4 motores para despegue y aterrizaje vertical
y un motor a combustidn, incrementando su eficiencia en vuelo. Est4 fabricado de fibra de
vidrio y refuerzos de fibra de carbono. Dadas las caracteristicas de las diferentes opciones de
disefio, se evaltian los criterios previamente mencionados, la tabla a detalle es la tabla 11 en el
apéndice A.

Una vez finalizada la evaluacion de las cuatro opciones de diseno, se escogio la opcion
4 (Shark-G). Finalmente, se debe elegir el sistema de propulsion y la fuente de energia, para lo
cual se evaltan los siguientes criterios:

-Costo: Se refiere al precio total de importacion, montaje y operacion de los diferentes
componentes.

-Mantenimiento preventivo: Se realiza un control de manera anticipada del sistema de

propulsion y fuente de energia del UAV.

-Disponibilidad de piezas: Alude a la factibilidad de conseguir las partes requeridas

tanto para el montaje como para reparaciones.



21

-Vida util: Durabilidad de las piezas.

-Autonomia: Capacidad de recorrer los kilometros solicitados por el cliente.

Se presentan dos opciones. La primera propone el uso de un motor a combustion, que
en conjunto con un generador cargue las baterias que seran las encargadas de proveer de energia
a los motores, cdmara, sensores, etc. Por otro lado, la segunda opcion plantea el uso de baterias
que brinden la energia necesaria a los motores eléctricos para el despegue y aterrizaje, mientras
que el motor a combustion sea el que brinde la energia requerida para el vuelo horizontal. El
analisis de criterios ponderados se encuentra en la tabla 12, en el apéndice A.

Como resultado de esta evaluacion se ha seleccionado como método de propulsion y
fuente de energia a la opcidon dos, la cual contempla un motor de combustion para vuelo

horizontal y cuatro motores eléctricos para el despegue y aterrizaje vertical.

5.3 Gestion de proyectos

Se plantea un presupuesto inicial de 1000 a 2000 dolares americanos, que resulta
flexible dependiendo de los requerimientos del sistema, el cual ha sido superado al tener un
costo final del dron de 2881.93 délares americanos, en la seccion 6.2 se puede encontrar a
detalle el precio de cada uno de los componentes y los costos en que incurren para importarlos
o fabricarlos. Ademas, se realizé una planificacion de disefio de modo que al 11 de mayo del
2021 el proyecto se encuentre finalizado. En el apéndice B se puede encontrar un diagrama de
Gantt con el detalle de la planificacion. En primer lugar, se eligio el tipo de dron a utilizar, la
propulsion y materiales. A continuacion, se realiz6 una seleccion de componentes mecanicos
y electronicos. Posteriormente, se hizo el disefio de manufactura, de acuerdo con la normativa
vigente. Se obtuvo el precio final de los componentes a importar. Finalmente, se ejecutaron las

simulaciones necesarias para verificar que el dron podria volar en las Islas y también se
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comprobo que este resistiera los esfuerzos propios del vuelo en diferentes condiciones, y se

realizo el manual de operaciones y mantenimiento, que se encuentra en el apéndice F.

5.4 Estandares Técnicos

Para el uso de un dron en territorio ecuatoriano se debe utilizar el reglamento de
Operacion de Aeronaves Pilotadas a Distancia (RPAs), emitido por la Direccion General de
Aviacion Civil (DGAC) el 4 de noviembre del 2020. Este reglamento va dirigido a los drones
cuyo peso de partida sea entre a 0.25 [kg] y 150 [kg]. El Art. 2. Aplicabilidad (b) prohibe el
uso de aeronaves con mas de 150 [kg] de peso al despegue. Ademas, el Art. 26. Seguros (a),
dependiendo su peso la DGAC exige que se el propietario del dron tenga un seguro con monto

minimo de:

Tabla 1. Art. 26. Seguros del Reglamento de Operacion de Aeronaves Pilotadas a Distancia

De 0.25kg hasta 25kg de peso (masa) maximo de despegue (MTOW) USD 3 000
De mas de 25kg hasta 50kg de peso (masa) maximo de despegue (MTOW) | USD 6 000

De mas de 50kg de peso (masa) maximo de despegue (MTOW) USD 12 000

Este reglamento prohibe el vuelo en las cercanias de aeropuertos, zonas militares
helipuertos, entre otros en un radio minimo de 9 [km]. También, su altura vuelo debe ser como
maximo de 122 [m] sobre el nivel del suelo (Direccion General de Aviacion Civil, 2020).

Por otro lado, se tienen las siguientes normas:
e SO 21384-2 (Terminologias y definiciones para normas proximas).
e [ISO 21384-3 (Requisitos de seguridad del disefio y fabricacion de los vehiculos no

tripulados)



23

6 MATERIALES Y METODOS

6.1 Materiales y seleccion de componentes

Dadas las caracteristicas mencionadas en la seccion 5.2, se han elegido ciertos
componentes para el ensamble del dron, de modo que se cumplan con los requerimientos del
proyecto. A continuacion, se presentan a detalle los componentes, de acuerdo con cada

subsistema:

Frame

e FEstructura: Frame YANGDA FW-320 FIXED WING VTOL PLANE.
Propulsion eléctrica:
e Motores eléctricos: MAD 5015 IPE 270KV V3.0.
e Controlador de velocidad (ESC): MAD AMPX 80 A.
e Bateria
e Hélices propulsion eléctrica: Fluxer Matt Pro 17x15.8 in Prop.
Propulsion a combustion:
e Hélices propulsiéon a combustion: 19X8 Carbon Fiber Propeller, w/Prop
Covers.
e Motor a combustion de gasolina: Saito FG 17 17cc 4 tiempos.
e Tanque de combustible.
Flotadores:
¢ Flotadores de madera de balsa.
En la seccion 6.2 se pueden ver con mayor detalle las caracteristicas de cada uno de los

componentes, asi como su precio y disefio de manufactura.
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6.2 Diseiio de manufactura

El proceso de manufactura comprende tanto los componentes que deberan ser
comprados, su precio, y el costo de importarlos hasta Ecuador, la adaptacion de los
componentes de modo que el dron se pueda ensamblar y el disefio de manufactura para los

flotadores, mismos que serian ensamblados por nosotros.

6.2.1 Estructura o frame.

El frame a utilizar es el que corresponde al dron YANGDA FW-320 FIXED WING
VTOL PLANE, cuyo precio es de 302 dolares, el precio de envio es de 80 dolares americanos
y debe pagar 15% de impuestos mas 12% de IVA, por lo que el precio final es de 487.7 dolares,
con un tiempo de entrega que varia entre 30 y 45 dias. No resulta necesario modificar el frame

dado que viene adaptado para el uso de los motores.

6.2.2 Hélices.

Las 4 hélices para los motores eléctricos son las “Fluxer Matt Pro 17x15.8 in Prop” de
marca MAD, su precio unitario es de 59.9 doélares americanos segln el sitio web oficial de la
marca (MAD, s.f.). Este producto se puede encontrar en 98 dolares en AMAZON, el precio
final mas envid e impuestos es de 494.40 dolares (MAD components, s.f.). Dado que El
distribuidor de este componente es el mismo que el del ESC y motores es posible comprarlos
juntos, por lo que el precio es de 1 226.14 dolares. El tiempo de entrega del producto son 30

dias.

Para la hélice del motor a gasolina se utilizard “19X8 Carbon Fiber Propeller, w/Prop
Covers” de marca Falcon, su precio unitario es de 53.00 dolares americanos segun el sitio web
oficial Chief Aircraft Highest Quality Products Coast to Coast (Chief Aircraft, 2021). A esto

se le suma el coste del envio es de 54 ddlares americanos y el impuesto del 5% a la salida de
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divisas dando un subtotal de 112.35 dodlares americanos. Por ultimo, el arancel es de 42 dodlares
(Servicio Nacional de Aduana del Ecuador, 2021), dando como precio final 154.35 doélares

americanos. El tiempo aproximado de entrega es de 30 dias.

6.2.3 Motores eléctricos.

Los 4 motores eléctricos por utilizar en el dron son los “MAD 5015 IPE 270KV V3.0”
de marca MAD, su precio unitario es de 105.00 dolares americanos segun el sitio web oficial
de la marca (MAD, s.f.). Este producto se puede encontrar en 98 dolares en AMAZON, el
precio final mas envié e impuestos es de 570.34 dolares (MAD components, s.f.). Dado que El
distribuidor de este componente es el mismo que el del ESC y hélices es posible comprarlos
juntos, por lo que el precio es de 1 226.14 ddlares. El tiempo de entrega de los productos es 30

dias.

6.2.4 Bateria.

La bateria se puede encontrar en Ecuador en un precio de 160 ddlares americanos dadas

sus caracteristicas especificas.

6.2.5 ESC (Electronic Speed Controller).

El ESC por utilizar en el dron es el “MAD AMPX 80 A” de marca MAD, su precio es
de 99.00 dodlares americanos segun el sitio web oficial de la marca (MAD, s.f.). Este producto
se puede encontrar en 99 dolares en AMAZON, el precio final més envidé e impuestos es de
189.15 dolares (MAD components, s.f.). Dado que El distribuidor de este componente es el
mismo que el de las hélices y motores es posible comprarlos juntos, por lo que el precio es de

1 226.14 dolares. El tiempo de entrega del producto son 30 dias.

6.2.6 Motor a combustion.
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El motor a combustion es el Saito FG 17 17cc 4 tiempos cuyo precio es de 549 dolares
americanos segun el sitio web que lo vende (RC8WD Stor, s.f.). Por otro lado, se puede
encontrar en e-bay a 419 ddlares (Galaxyrccom, s.f.). El motor no paga impuestos, pero si se
debe pagar el envio y el IVA, por lo que el precio final es de 597.71 dolares. El tiempo de

entrega del producto son 30 dias.

6.2.7 Flotadores.

Al no ser un producto de producciéon en masa, no resulta conveniente comprar
maquinarias que requieran de una gran inversion inicial. La fabricacion seria completamente
manual con ayuda de herramientas de corte y pegamentos, en el apéndice G se pueden encontrar

a detalle las partes del flotador con sus dimensiones.

El material seleccionado para los flotadores es la madera de balsa de aproximadamente
4mm de espesor. Se selecciona esta debido a su propiedad innata de flotabilidad, resistencia,
bajo peso y resistencia al agua. Debido a las condiciones de operacion serd necesario
cambiarlos por componentes nuevos cada cierto tiempo segun el uso que se dé a los mismos.
Por tal motivo, los costos deben ser menores para que reemplazarlos no represente un gasto

muy elevado. Para ello se detalla a continuacion los costos de cada producto:

Tabla 2. Numero de placas requeridas.

Area de placa 225000 [mm?]
Area requerida 1052520,82 [mm?]
Placas requeridas 5

Adicional también se requiere de elementos necesarios como pegamento, silicona,

limas y cortadores. Obteniendo:

Tabla 3. Insumos requeridos para la fabricacion de los flotadores.
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Nombre Cantidad | Precio/U Precio

Total

Fiskarts Kit universal 1 $30,00 $30,00

Plancha de balsa 4mm 10 $5,41 $54,10

Cemento de contacto 0,76L 1 $3.,48 $3.,48

Impern}eablllzante 1 $3.89 $3.89
universal

Pistola universal 1 $3,37 $3,37

Lija Truper 120 para 4 $0.39 $1.56
madera

Total $96,40

Con todos estos elementos se puede fabricar las estructuras conforman a los flotadores.

Para la construccion y ensamble se detalla el siguiente esquema

Tabla 4. Tiempos de produccion y ensamble.

Actividad Tierflpo Tiempo de
(min) reposo (h)

Dibujo de partes en balsa -

Cortar balsa -

Lijar desperfectos -

Pegar uniones 24

Aplicar impermeabilizante en uniones 24

Retirar/lijar posibles excesos -
Total 48

El tiempo total de fabricacion de dos flotadores es de aproximadamente dos dias con

cinco horas. Esto principalmente porque hay procesos que requieren de un secado natural, el

de pegado y sellado. Las piezas deben permanecer en reposo para asegurar la correcta union e

impermeabilizacion. La consideracion estd destinada a una sola persona y se toma tiempo

considerablemente grandes como en el proceso de cortado (2 horas) ya que mientras mas se

destine el detalle a una actividad requerird menor correccion de fallos posteriormente.
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El costo de fabricacion del material necesario es $96.40 incluidos impuestos.
Adicionalmente se considera que se ocupa una persona para realizar el trabajo, o a su vez que
algin integrante se dedicara a este proceso. Por lo cual se debe agregar $20 de un diario,
considerando que trabaja medio dia - medio dia. Esto origina un costo total de $116.40.

Distribuyendo el total para cada flotador se obtiene un costo de $58.20 cada flotador.

Si bien se puede considerar alto el costo de produccion es realmente econdmico pues si
se ocupan cortadoras laser el precio se incrementa. Las maquinas que cortan madera a laser se
alquilan por aproximadamente $20 la hora y por otro lado si se decide comprar se necesitaria
de una inversion de mas de mil dolares americanos, esto en base a las maquinas buscadas en el
mercado nacional. Optar por herramientas manuales es mejor, claro estd que requiere de mas
tiempo y la precision puede verse afectada, pero al ser medidas del orden de centimetros, se

puede tolerar la falla de milimetros.

6.2.8 Tanque.

Se determind que la capacidad requerida de combustible es de 3.2 [L]. Este volumen
sera distribuido entre dos tanques, uno con una capacidad de 3 [L] con un peso de 240 gramos
y otro de 0.3 [L] con un peso de 66 gramos. Se escogen los tanques del fabricante
estadounidense DU-BRO (DU-BRO, 2021), cuyos precios son de USD 43.95 y USD 7.60
respectivamente. El costo del envio es de USD 20.00 y el tiempo estimado de entrega es de 30
dias. Al tratarse de un paquete con un peso menor a 4kg se aplica un arancel de USD 42.00
para la importacion (Servicio Nacional de Aduana del Ecuador, 2021). El precio total por pagar

es de USD 117.13, incluyendo el impuesto de 5% a salida de divisas y el arancel.
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6.2.9 Mano de obra.

Adicional a lo antes mencionado, se debe tener en cuenta la mano de obra requerida
para el ensamble del dron, para lo cual se toman como referencia ensambles de dron realizados
por diferentes personas, con un promedio de 3 horas, por lo que se toman 5 horas para
garantizar que se finalice el ensamble. Se tiene que el sueldo de un obrero por hora es de 3.80
dolares americanos, por lo que el precio final sera 17.50 dolares americanos (“Los costos

laborales- EI Comercio”, 2020).

6.2.10 Precio total dron.

A continuacion, se presenta una tabla donde se resumen los elementos y sus precios:

Tabla 5. Elementos del dron y precio final.

Elemento Precio
Frame $  487.70
Hélices, motores eléctricos, ESC $ 1226.14
Bateria $ 160.00
Motor a combustiéon $ 597.71
Flotadores $ 121.40
Tanques $ 11713
Hélice de motor a gasolina $ 154.35
Mano de obra $ 17.50
Total $ 2881.93

6.2.11 Cronograma de manufactura

Dada la cantidad de componentes es necesario establecer un cronograma para
manufactura, de modo que en un tiempo menor a cuatro meses el proyecto haya sido finalizado,

a continuacion, se presenta el cronograma:

Tabla 6. Diagrama de Gantt de manufactura.
Diagrama de Gantt - Manufactura
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Como se puede observar en el apéndice B, en la semana 6 se culminan los calculos por

lo que se pueden comprar los materiales, algunos componentes seran importados. En la semana

7 y 8 se realiza la compra, el tiempo estimado de espera es de un mes. Se ensamblan los

flotadores en la semana 11. Finalmente, en las semanas 12, 13 y 14 se realizara el ensamble del

dron, de modo que en la semana 14 y 15 se puedan hacer las pruebas de campo.

6.2.12 Peso Final del Dron

Es importante mencionar el peso final del dron, este peso no se incluyen el peso de la

camara, sensores, y demas accesorios relacionados al aspecto de control o necesidades

especificas como es el aspecto de lo es la camara, cuya eleccion queda al criterio del cliente,

se presenta a continuacion el peso de cada subsistema, asi como el peso total del dron:

Tabla 7. Masa total del dron.

Electrica Combustion Flotador Frame Total
[kgl [kgl [kg] [kgl [kg]

3,.84E+00 3,19E+00 2,28E+00 32 12,51
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7 RESULTADOS Y DISCUSION

7.1 Reporte de disefio

En esta seccion se plantea el disefio y seleccion final de los elementos que se utilizaran
en el dron. En primer lugar, los componentes por analizar son: motores eléctricos, bateria y
hélices, que son los responsables de las fases de despegue y aterrizaje. Una vez finalizada esta
etapa, se selecciona el motor a combustion que impulsaré al dron en vuelo horizontal, para esto
es necesario tomar en cuenta la geometria del frame. Subsiguientemente, se evaltan los
esfuerzos en toda la estructura haciendo énfasis en zonas criticas como son el acople de las
hélices a las alas, patas de la estructura, disefio de flotadores para el amerizaje, etc. Finalmente,
se contrastan los resultados obtenidos en los calculos mediante simulaciones.

Para esto, se toma en cuenta la opcion de disefio Shark-G. A continuacidn se presentan

las caracteristicas dadas por el fabricante (Yangda, n.d.).

Tabla 8. Especificaciones Shark G

Especificaciones Shark G

Peso maximo despegue 20.3 [kg]
Envergadura 3200 [mm)]
Longitud soporte vertical 1200 [mm]
Longitud total 1850 [mm)]
Altura 550 [mm)]
Peso del frame 3.2 [kg] apx.
Velocidad maxima 100 [km/h]
Velocidad de viento permisible 43.2 [km/h]
Velocidad de crucero 70-90 [km/h]

Altura de operacion 3500 [m]
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El dron Shark-G tiene la capacidad de despegar y aterrizar de forma vertical por lo que
lo vuelve altamente versatil en una zona como Galdpagos que no posee muchas pistas de
aterrizaje. Ademas, es ideal para vuelos lineales para la grabacion del perfil costanero, dado
que puede pasar a vuelo horizontal por el empuje que brinda la propulsiéon del motor a
combustion lo que permite ahorrar costos. Su disefio de ala fija le proporciona un vasto rango
de vuelo y posee una gran estabilidad a la hora de hacer maniobras a pesar de los fuertes
vientos. En caso de presentarse problemas con el motor a combustion podria planear hasta que
sus motores eléctricos funcionen independientemente.

El material utilizado para todo el cuerpo es de fibra de vidrio, que es un compuesto de
alta resistencia y con poco peso; lo que permite llevar 2.49 [kg] de carga util con una velocidad
crucero Optima de 73.5 [km/h] y velocidad maxima de 85 [km/h]; cuenta con un depdsito de
combustible de 3[L] que le permite recorrer una distancia de al menos 180[km]. Como
caracteristica especial posee flotadores de balsa que le permiten amerizar.

Dados los subsistemas presentes en el dron se ha determinado cuéles son los aspectos
criticos para su funcionamiento, mismos que se explican con mayor detalle en la seccion 7.7.
En primer lugar, se debe seleccionar componentes adecuados para elevar el dron y mantenerlo
en vuelo, asi como la aerodindmica del dron, esto se detalla a profundidad en los apéndices C
y D, en las secciones C1, C2 y D2. Otro aspecto primordial es el disefio de los flotadores,
mismo que se detalla en los apéndices C y D, en las secciones C3 y D1. Para concluir, se debe
analizar la integridad de la estructura durante el vuelo, lo que se detalla en los apéndices C y

D, en las secciones C4 y D1.

7.2 Analisis Ingenieril

Todos los célculos involucrados para el disefio de la aeronave se encuentran en el

apéndice C. El cual esté dividido las 4 secciones: C1, C2, C3 y C4.
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En la primera seccion C1 se realizaron todos los calculos pertinentes para la eleccion
de baterias, motores eléctricos y hélices que estan involucrados en el despegue y aterrizaje del
dron. Se plantean cargas y condiciones iniciales que se las analiza con 4 distintas opciones para

el ensamble del UAV.

Para la seccion C2 se escogio el motor a combustion con su respectiva hélice para el
vuelo horizontal. Primero se calcul6 la potencia necesaria para el vuelo horizontal, por lo que
se tiene una velocidad minima de operacion para que la aeronave no entre en perdida. Una vez
con este dato, se plantea el uso del motor Saito y se calcul6 la velocidad maxima horizontal y

el combustible requerido para cierto tiempo de vuelo.

C3 esta focalizada para el disefio de los flotadores que serviran para el amerizaje del
dron. Se disefia y verifica la su estructura interna y externa para que pueda soportar todo el
peso de y se mantenga a flote. En el apéndice D2 se hace el estudio aerodindmico de este

elemento.

El célculo de esfuerzos esta en la ultima seccion, C4. Se inicia el estudio en los casos
con menores cargas que son: estatico, ascenso y descenso. Después, se centra en el célculo a

maniobra; se utilizan casos extremos de vuelo donde el dron esta sometido a las peores cargas.

7.3 Experimentacion ingenieril para verificacion

En el apéndice D, esta focalizado la parte de simulaciones basadas en los célculos del

Analisis Ingenieril.

Primero, se realiza la simulacion de esfuerzos para cuerpo completo para todos los

casos establecidos en el apéndice C4. Se utilizo el software SimScale y estas simulaciones
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tienen como objetivo determinar que el dron podra tolerar las diferentes condiciones de viento

estando en maniobra extrema y su estructura no se vera comprometida.

En cuanto a las simulaciones aerodinamicas se las realizaron de forma separada para
conocer el correcto funcionamiento de cada mecanismo. Después se realizo la simulacion de

cuerpo completo para vuelo horizontal.

7.4 Plan de prueba del prototipo

En la seccion 5.2 se establecio los criterios de disefio, por lo que en la tabla 9 se presenta
la eleccion final de componentes, y en la seccion 7.7 se describen a detalle los resultados

obtenidos de los célculos y simulaciones:

Tabla 9. Plan de prueba del prototipo.

Plan de prueba del prototipo

Criterio Propuesto Resultado Detalles

motores eléctricos MAD 5015 IPE Hélices recomendadas

:}lp::lgi?,m co\r/nll;(lis%ii’)rrlncjgélo 270KV V3.0/ por fabricantes de los
prop L Saito FG 17 17¢ motores
horizontal
Largo alcance,

Hasta 180km de

Disefio del capaciflaq de vuelo. uso de Ingenieria inversa del
amerizaje, ’ modelo YANGDA FW
Dron . flotadores, 2.5kg,
capacidad de carga, la fii 320
versatilidad ala tja
Fibra de vidrio,
alta resistencia a
los esfuerzos,
Materiales resistencia/esfuerzos m;g:g?;i?g(]lzd, Orlegza\cllig?i(()i:eggoﬁbra

corrosion y al
desgaste, bajo

peso
Componentes que Elaboracion de
P d Disefio de flotadores en balsa y
Manufactura no se pueden , .
. flotadores polimero para mejorar
importar .,
su aerodinamica
A comparacion del dron
Costos/tiempo Precio aproximado $2881.93, 4 de referencia (FW 320),
p de $2500, 6 meses meses existe un ahorro del 50%

en el precio
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7.5 Analisis de riesgos

Se tienen diferentes tipos de riesgos, los cuales son: técnicos (Téc), operacionales (Op),
economicos (Eco), comerciales, manejo de recursos (ManRec), seguridad (Seg), ambientales
(Amb), culturales (Cul), diseno (Dis), legales (Leg) y politicos (Pol). En primer lugar, es
necesario identificar los potenciales riesgos del proyecto, una vez hecho esto se identifica de
qué tipo son y se procede a solventarlos en la medida de lo posible. En el apéndice E, se presenta
una tabla con el resumen de los riesgos identificados, el tipo de riesgo, el impacto, probabilidad,
prioridad, responsable, decision tomada, estatus y observaciones. Se pudo determinar que los
mayores riesgos que se podian presentar hacian referencia a la importacion de los componentes,
asi como la estabilidad del UAV durante el vuelo, especialmente dadas las condiciones
climaticas de las islas, no obstante, se pudo encontrar una solucién para la mayoria de los

riesgos potenciales del proyecto.

7.6 Manual de operacion y mantenimiento

El manual de operacion y mantenimiento se lo puede encontrar en el apéndice F, en
este se detallan a profundidad las acciones necesarias para garantizar la integridad y durabilidad
del dron, para evitar accidentes o el deterioro anticipado del dron. Ademas, se menciona la

frecuencia con la que se debe cambiar las partes.

7.7 Resultados, discusion y conclusiones

7.7.1 Resultados.

7.7.1.1 Célculos Motores eléctricos / despegue y aterrizaje. C1

Del apéndice C, seccion Cl, en la tabla 16 se concluyd que los motores Optimos

corresponden a la opcidn uno que presentan: una potencia requerida para el despegue de 473,6
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[W], un precio final de 946.2 [$], un tiempo de vuelo de despegue y aterrizaje utilizando solo
bateria de 8,25 [min] y una masa final que comprende motores, ESC y hélices de 3,86 [kg].

Estos motores entregan un factor de seguridad de 1.58.

7.7.1.2 Célculos para Vuelo Horizontal. C2

Como el destino de funcionamiento del dron es en las Islas Galapagos se dificulta el
acceso a dicho combustible. Por lo cual se necesita buscar uno que funcione con gasolina. Lo
que sugiere el catdlogo de motores seria el de 1.9 [hp]. Lo cual podria ser sobredimensionado,
pero cumple con los requisitos establecidos ademas que el costo de operacion es menor. De
modo que se selecciona el motor Saito.

La velocidad 99.79 [km/h] serd la méxima con la que se desplazara el dron en vuelo
horizontal en modo crucero. Cabe mencionar que esta velocidad es tedrica y no supone una
restriccion porque a medida que el avion se desprende de combustible la masa disminuye y por
ende la potencia es mejor aprovechada. Dada la situacion en la que operard no es recomendable
ir a mas velocidad ya que las imagenes no podrian ser bien tomadas o podria producirse un
desenfoque. Ademads, que el mismo fabricante limita la velocidad maxima a 100 [km/h].

Por su parte, el tanque de combustible deberia tener una capacidad de 3.2[L] para poder
recorrer la distancia de 180 [km] satisfactoriamente, usando una mezcla de gasolina tipo Super

y aceite. Este volumen representa una masa de 2.40 [kg].

7.7.1.3 Calculo de Flotadores. C3

Los flotadores fueron disenados en madera de balsa, con dimensiones de 17.5 [cm] de
mangay 154.4 [cm] de eslora, junto con una curvatura que les otorga mas aerodindmica. segin
las ecuaciones la fuerza que se producira al entrar en contacto con el agua sera suficiente para
que este se mantenga flotando y no se hunda. En el anélisis de fuerzas se obtiene que el empuje
es mayor al peso, por lo cual se garantiza que el dron puede realizar amerizajes. Las

dimensiones del disefio podrian indicar que son estructuras grandes, pero observando en los
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distintos tipos de aviones anfibios de gran escala se comprueba que dichas estructuras ocupan
mas de la mitad de su fuselaje, lo cual tiene concordancia con las dimensiones aqui
establecidas. Los flotadores cuentan con una estructura de soporte, que consisten en columnas
que permiten mantener la forma, evitando posibles desplazamientos de la cubierta y paredes
provocando una entrada de agua y por ende su colapso. El esfuerzo final en cada columna es

de 0.41 [MPal].

7.7.1.4 Calculos de Esfuerzos. C4

Los factores de seguridad en estatico, ascenso y descenso para fatiga son altos, se los
calcula unicamente para demostrar que no existira falla. Los esfuerzos més altos y criticos se
producen en el vuelo del dron mientras realiza maniobras.

Es conocido que la maniobra que mds carga provoca sobre la estructura de una aeronave
de ala fija es “pitching” (Megson, 2017). Para este caso se va a considerar una maniobra en un
caso extremo en el que el dron tenga que evadir un obstaculo en el aire sin mas alternativa que
efectuar un descenso abrupto. Tras haber obtenido los factores de seguridad en todos los casos,
se determin6 que el elemento mas critico de la estructura es la junta entre el fuselaje y las alas;
con un factor de seguridad de 0.93885 para fatiga a 500 000 ciclos. Cabe mencionar que en
condiciones reales no se suscitarian maniobras que provoquen “pitching” extremo y continuo,
la fatiga seria una razon para la falla del componente a una cantidad de 294 200 ciclos con un
factor de seguridad de 1. Se recomienda que antes de realizar la maniobra se reduzca la potencia
del propulsor principal al minimo con el fin de reducir la velocidad antes de comenzar a

recuperar altura de nuevo para reducir ain mas los esfuerzos sobre las alas.

7.7.1.5 Simulacion de Esfuerzos. D1
Luego de realizar simulaciones de esfuerzos de cuerpo completo en SimScale, se pudo
encontrar que el dron se encuentra lejos de la falla al tener un esfuerzo de Von-Mises

relativamente pequefio en comparacidon con las caracteristicas de material. Se obtuvo un
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esfuerzo maximo de 7.284 [MPa] como se puede observar en la figura 31. La zona con mas
esfuerzos esta ubicada en las uniones de los componentes, y el elemento critico estd ubicado
en la parte posterior, en la unidn entre la cola y el pilon. Se focalizo el anélisis en el ascenso
debido que para el descenso se realiza el mismo procedimiento solo que con fuerzas menores.
El esfuerzo méximo encontrado fue de 7.284 [MPa], siendo este extremadamente pequefio a
comparacion del limite de fluencia del material que es de 290 [MPa].

Para el caso de una maniobra normal de ascenso se determin6 un esfuerzo maximo es
de 5.281 [MPa], lo que permite confirmar que el dron no fallara durante el vuelo, incluso al
realizar maniobras que podrian poner en peligro su integridad. Cabe recalcar que estos dos
casos fueron analisis dinamicos, es que decir que el dron se encuentra en movimiento, ahi se
ve reflejado el poco esfuerzo que estd involucrado. Estas simulaciones nos permiten determinar
que el dron podra tolerar las diferentes condiciones de viento, es decir, no se vera

comprometida la estructura bajo las diferentes condiciones que se pueden presentar.

7.7.1.6 Simulacion Aerodinamica. D2

Para las hélices de despegue vertical, la fuerza obtenida a 2750 [RPM], que es el
minimo de potencia, es de aproximadamente 12 [N]. Por lo tanto, alcanzar un empuje de 17
[N] no es ninglin problema para el motor y la hélice, debido a que el fabricante del motor
sugiere una operacion maxima de 6000 [RPM], lo cual deja un amplio margen de porcentaje
que se puede ocupar segun las necesidades. Ademads, que los 17 [N] son utilizados en un
despegue con su capacidad de carga méxima lo cual puede variar segiin la operacion del dron.

El motor y la hélice seleccionadas para el vuelo horizontal resultan adecuados y
cumplen con los requerimientos del sistema. Dado que se requiere una velocidad angular en el
rotor de 5500-6500 [RPM], lo que quiere decir que no se utiliza el 100% de la capacidad del
motor a combustion. Se confirmé que la eficiencia de la hélice en viento a favor es 70.2%

mientras que para en viento en contra es 61.35%. La simulacidon permitié comprobar que, para
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un vuelo con viento en cola a 6500 [RPM], el empuje es de 49.75 N y la velocidad en tierra del
dron seria aproximadamente de 75.81 [km/h], mientas que, para un vuelo con viento en contra
a 6500 [RPM], el empuje es de 47.48 [N] y la velocidad en tierra del dron seria
aproximadamente de 65.9 km/h. Ademas, si se asume una velocidad constante, el dron
recorreria los 180 [km] planteados en poco menos de tres horas en las condiciones mas
desfavorables.

En cuanto a las simulaciones del fuselaje, la aproximacion mas real es la tridimensional,
donde se obtuvo una fuerza de arrastre de 0.1525 [N]. Esto se debe a que la seccion posterior
es recta en sentido vertical para colocar el motor, lo que provoca una reduccion dramatica de
la velocidad del fluido alrededor de esa seccion como se puede apreciar en el contorno de
velocidad. En cuanto al levante se encontré una fuerza de 0.055861 N, cabe recalcar que el
fuselaje como tal no est4 diseflado para proporcionar un levante a toda la estructura como si lo
hacen las alas.

Se realizaron simulaciones del ala inclinada a 45 grados positivo y negativo viajando a
velocidad méxima y se obtuvieron valores bastante altos tanto para las fuerzas de arrastre como
las de levante y sus respectivos coeficientes, esto se debe a que el dron se encuentra subiendo
durante esta maniobra y a la gran velocidad a la que viaja. En los contornos de las simulaciones
se pudo observar remolinos que parten desde la cara superior del perfil que se incrementan
proporcionalmente con el angulo de ataque.

En las simulaciones del ala inclinada a 45 grados hacia abajo viajando a gran velocidad
se puede observar que existen también valores elevados de las fuerzas de arrastre y levante y
sus respectivos coeficientes, sin embargo, son un poco menores que las que aparecen en el caso
del 4ngulo positivo. Los valores guardan coherencia pues el coeficiente de levante y su fuerza
tienen que ser negativos debido a que la aeronave se encontraria bajando en esta circunstancia.

A pesar de que los valores de estas fuerzas son un poco menores que los obtenidos en el caso
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del angulo de ataque positivo, se producen corrientes mas turbulentas, pero en este caso parten
en su mayoria de la cara inferior del perfil.

Para la superficie de control inclinada hacia arriba se hallé una caida considerable de
velocidad del fluido en la zona ubicada detras de la superficie de control. Esto es coherente por
la forma que presenta este perfil, ya que, por la direccion del aire, la salida no es suave como
seria el caso del aleron en posicion horizontal. Esto se deriva en un flujo turbulento en dicha
region y un vacio en las lineas de flujo, lo que se traduce en una fuerza de arrastre relativamente
elevada. Para el caso inclinado hacia abajo los efectos de arrastre son ligeramente mas severos
debido a que el dngulo de la superficie de control es mayor en valor absoluto.

Por ultimo, en la simulacion de cuerpo completo se hallé que a medida aumenta la
velocidad, las propiedades del sistema también lo hacen proporcionalmente, es decir que
aumentan los coeficientes de arrastre, levante, el tamafo de la capa limite y la estela generada
por el vuelo del dron. Tanto en la velocidad minima como en la maxima se pudo observar una
generacion de corrientes turbulentas a la salida de la parte posterior del fuselaje, y de las patas.
En la parte posterior del fuselaje la pérdida puede verse disminuida o se puede anular cuando
se coloca al motor en movimiento, pues este generara empuje precisamente desde esa region,
volviendo de esta manera despreciables a las pérdidas por arrastre generadas. Cabe mencionar
que los puntos de estancamiento en los bordes de ataque de todo el sistema también se agudizan
a medida que incrementa la velocidad, sin embargo, esto no debe ser un motivo de
preocupacion pues el dron esta disefiado para operar a una velocidad menor a la maxima,
eliminando de esta manera la necesidad de efectuar un redisefio de la aerodindmica de toda la

estructura.
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7.7.2 Discusion.

El sistema de propulsion del dron (eléctrico y a combustion) ha sido
sobredimensionado, dejando un margen de operacion para cualquier eventualidad que pueda
surgir al operar en condiciones reales, como es el caso de los motores eléctricos cuyo

funcionamiento se plantea al 60% de su capacidad.

Resulta importante relacionar las diferentes simulaciones realizadas. En primer lugar,
se tienen las simulaciones de esfuerzos que en conjunto con los calculos han permitido
confirmar que el dron soportard las diferentes condiciones de viento y no se vera comprometida
la estructura, por lo que efectivamente el dron no fallard en el vuelo, incluso mientras se
realizan maniobras. Cabe recalcar que los esfuerzos producidos en el ascenso, descenso vertical
y vuelo normal son excesivamente bajos a comparacion a los de maniobra y a pesar de eso no
generardn un fallo en la estructura del dron. En caso de maniobras extremas se resolvid que la
estructura fallar tras 294200 ciclos.

En las simulaciones del fuselaje, se pudo apreciar notablemente la diferencia al realizar
un analisis bidimensional y tridimensional. Los datos obtenidos que mas se acercan al caso real
provienen de la simulacion 3D, por lo que es preciso mencionar que la fuerza de arrastre y
levante son muy bajos. El fuselaje no esta disefiado para proporcionar la fuerza de levante al
dron, mas bien se desea que exista la menor fuerza de arrastre posible para evitar pérdidas de
innecesarias de combustible.

Para el caso de la simulacion aerodindmica de los alerones; Ambas posiciones de las
superficies de control crean efectos de arrastre relativamente fuertes, sin embargo, estos no
representan una pérdida significativa durante el vuelo, pues en la mayoria del tiempo, estas
superficies permanecen en posicion cero. Los contornos de presion ilustran de muy buena
forma el comportamiento aerodindmico del ala que deriva en las maniobras y el control de la

acronave.
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Por otra parte, fue necesario constatar la resistencia de los flotadores, por lo que se
ubicaron soportes internos para evitar que haya un colapso de la estructura al momento que
esta en el suelo o en el agua, dato que se corrobor6 con simulaciones. Finalmente, las
simulaciones realizadas en el campo de la aerodindmica han confirmado que el arrastre
aumenta.

Por ultimo, en la simulacidon de cuerpo completo se observa que a medida aumenta la
velocidad, las propiedades del sistema también lo hacen proporcionalmente, es decir que
aumentan los coeficientes de arrastre, levante, el tamafo de la capa limite y la estela generada
por el vuelo del dron. Tanto en la velocidad minima como en la maxima se puede observar una
generacion de corrientes turbulentas a la salida de la parte posterior del fuselaje, y de las patas.
En la parte trasera del fuselaje la pérdida puede verse disminuida o se puede anular cuando se
coloca al motor en movimiento, pues este generard empuje precisamente desde esa region,
volviendo de esta manera despreciables a las pérdidas por arrastre generadas. Cabe mencionar
que los puntos de estancamiento en los bordes de ataque de todo el sistema también se agudizan
a medida que incrementa la velocidad, sin embargo, esto no debe ser un motivo de
preocupacion pues el dron esta disefiado para operar a una velocidad menor a la maxima,
eliminando de esta manera la necesidad de efectuar un redisefio de la aerodinamica de toda la
estructura. Es importante que los resultados teoricos, de las simulaciones y los calculos, sean
corroborados en la practica dado que el comportamiento real puede diferir del previamente

planteado.

7.7.3 Conclusion.

El disefio se ha planteado con partes desarrolladas por diferentes proveedores; los
componentes para ascenso y descenso son de la marca MAD, el frame es de la marca Yangda

y el motor a combustion de la marca Saito. El resultado final es un UAV hibrido de ala fija
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resistente a las condiciones climaticas especificas de las Islas Galdpagos, capaz de despegar y
aterrizar verticalmente y cambiar su vuelo a modo horizontal. Su altura maxima de vuelo es de
900[m]; sin embargo, su altura de vuelo promedio sera de 20[m] sobre el nivel del suelo debido
a que se debe grabar todo el perfil costanero. El tipo de empenaje de esta aeronave hibrido evita
la salida turbulenta del aire generado por el motor a combustion sin perder la estabilidad y

maniobra de este.

Adicionalmente, puede llevar 2.49[kg] de carga util. La velocidad crucero 6ptima es de
73.5 [km/h] y velocidad maxima de 85 [km/h]. Cuenta con un deposito de combustible de 3[L]
que le permite recorrer una distancia de al menos 180[km]. Se ha provisto al UAV de flotadores
que le permiten amerizar, de modo que sus usos posibles sean mayores y su integridad no se
vea comprometida por el agua. Ha sido necesario realizar cdlculos y respaldarlos con

simulaciones correspondientes a fluidos y esfuerzos.

Para la simulacion de esfuerzos, se comprobd que la estructura del dron soporte las
cargas de ascenso, descenso y maniobra; Se encontré que el factor de seguridad de menor
magnitud fue de 0.93885 para el caso de fatiga a 500 000 ciclos en la unidn entre el fuselaje y

las alas en el caso extremo.

En el aspecto aerodindmico se estudid el comportamiento del dron con la finalidad de
calcular la fuerza de empuje que generan los motores y hélices, la fuerza de arrastre y levante
para que pueda mantenerse la aeronave en vuelo. Los motores eléctricos y el de combustion
han sido sobredimensionados de modo que no fallen. En el caso de los motores eléctricos
(despegue y aterrizaje) se tiene un factor de seguridad de 1.58 y en el motor a combustién un

factor de seguridad de 1.5.

Esta es la primera iteracion que se hizo al dron. Para tener un criterio ingenieril mucho

mas solido se deberia contrastar estos resultados de forma experimental con un modelo
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construido. Por cuanto, para validar la aeronave se necesita que los resultados analiticos y

experimentales lleguen a converger.

Este trabajo se focaliza en monitorear el ecosistema de las Islas Galapagos, de modo
que se pueda tomar medidas para proteger la flora y fauna local, potencialmente se podra tomar
muestras del ambiente marino, monitorear la actividad pesquera en el sector y realizar un
seguimiento a otras actividades que puedan poner en peligro al sistema endémico del

archipiélago.

7.8 Trabajos futuros

Para investigaciones posteriores se puede tomar como referencia los célculos aqui
propuestos y opciones de disefio presentadas. La seleccion de componentes y disposicion de
elementos del dron puede variar en funcion de la calidad-costo siempre ajustdndose al
presupuesto destinado al proyecto. Para la puesta en marcha del dron es necesario la integracion
de otras ramas ingenieriles que puedan llevar a cabo las conexiones eléctricas adecuadas y
distribucion de otros componentes que puedan ser requeridos en el funcionamiento de cada
elemento. También se necesita de la programacion adecuada en los controladores de vuelo ya
que estos son los encargados de regular velocidad, inclinacién y maniobras que realice el dron.
Para comprobar que los componentes criticos como los motores y hélices son realmente
efectivos se necesita realizar un banco de pruebas para obtener el empuje real otorgado por
cada motor segun el numero de revoluciones. Es importante, que una vez identificado todo los
componentes y uniones requeridas en la parte eléctrica se puede establecer correctamente el
centro de gravedad para el control del vuelo ya que este depende netamente de como y donde
se encuentren dispuestos los componentes como baterias, cables, sensores, camara, de modo

que se facilite el control de la aeronave.
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9 APENDICES

Apéndice A. Seleccion de conceptos de diseiio

o

=

Tabla 10. Evaluacion de criterios para la seleccion de materiales.

%
Criterios Pesos
Ingenieriles
Densidad 0,25
Resistencia 0,25
mecanica
Resistencia al | 0,15
Desgaste y
Corrosion
Disponibilidad | 0,15
Costo 0,20
Suma 1,00

1° fibra de 2° plastico

vidrio
3,00
1,50
3,00
3,00

4,00
2,83

0,75
0,38

0,45

0,45
0,80

4,50
2,50

1,00
1,00

5,00
3,05

1,13
0,63

0,15

0,15
1,00

3° fibra de

carbono

3,50
3,50

3,00
3,00

2,00
3,05

0,88
0,88

0,45

0,45
0,40

Tabla 11. Evaluacion de criterios para la seleccion de la opcion de diserio.

%
Criterios
.. Pesos
Ingenieriles
Carga
maxima de 0,30
despegue
Empuje 0,20
Facﬂ.ldaq’de 0.20
fabricacion

Autonomia | 0,30
Suma 1,00

1° Fragata
Alpha
2,00 | 0,60
3,00 | 0,60
3,60 0,72
3,00 | 0,90
2,82

2° Gal-dron
3,00 | 0,90
4,00 @ 0,80
3,20 | 0,064
3,60 | 1,08
3,42

3°6 Leon
Marino
2,40 | 0,72
4,00 | 0,80
3,00 | 0,60
4,00 | 1,20
3,32

4°

Aluminio

1,00
3,00

3,00
3,00

4,50
2,80

0,25
0,75

0,45

0,45
0,90

4° Shark-G

3,00
4,00
4,00

5,00

0,90
0,80
0,80

1,50

4,00
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Tabla 12. Evaluacion de criterios para la seleccion de la opcion de propulsion y fuente de energia.

1° Motor a 2° Motor a combustion para
% combustion con vuelo plano y motores
generador eléctricos
Criterios
o Pesos
Ingenieriles
Costo 0,15 2,00 0,30 5,00 0,75
Mantenimiento | 0,20 3,00 0,60 4,00 0,80
Disponibilidad
de piezas y 0,20 4,00 0,80 4,00 0,80
materiales
Vida util 0,20 3,00 0,60 4,00 0,80
Autonomia 0,25 4,00 1,00 5,00 1,25

Suma 1,00 3,30 4,40



Apéndice B. Planificacion del proyecto

Tabla 13. Diagrama de Gantt.
Diagrama de Gantt - Actividades

Actividad/Semana

T wag

c uRs

7
(o]
=
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9 wRS

L WS

S
6 WIS

[¢]
=
o

0T wes

[T was

71 wes

€1 wog

p1 WS

ST WS

9] WS

Cronograma de
calculos

Seleccion de los
motores

Eleccion de la
bateria

Estimacion
electronica

Eleccion de las
hélices

Verificacion 1

Bosquejo del
diseiio

Diseiio de la
estructura /
eleccion del
material (I)

Diseiio de la
carcasa / Eleccion
de su material (II)

Verificacion 2

Calculo de
aerodinamica (IIT)

Diseio de
manufactura

Verificacion 3

Bosquejo del
diseiio CAD

Planos 1

Simulacion I

Simulacion IT

Simulacion 111

Verificacion Final
4

Planos 11
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B.1  Especificacion de detalle de cada actividad.

Seleccion de los motores: Se cotizaran motores, segun la potencia de entrada que

requieran, su eficiencia y el peso bruto (torque, velocidad y aceleracion angular)

Eleccion de la bateria: Segun los motores que se escoja, se investigara la bateria mas

adecuada

Estimacion electrénica: Estimacion del peso de componentes eléctricos (camara,

sensores, GPS etc.)

Eleccion de las hélices: Dado un estimado del peso bruto del dron y la fuerza de empuje

que se necesite, se escogeran las hélices mas adecuadas que cumplan estos requerimientos

Verificacion 1: Dadas las especificaciones anteriores se revisard en conjunto, si es

necesario se hara modificaciones para optimizar los componentes.

Bosquejo del diseiio: Se establecen las dimensiones y formas preliminares. (Escoger

una forma sencilla para calculos manuales)

Disefio de la estructura / eleccion del material (I): Dado el disefio escogido se
realizard calculos de elementos finitos en la estructura, para que sea capaz de soportar todos
los esfuerzos necesarios.  Se escogerd el material mas resistente y ligero. DCL, elementos

criticos / esfuerzos. DCL de cada elemento

Disefio de la carcasa / Eleccion de su material (II): Se disefiard una carcasa que
proteja los componentes electronicos, que sea aprueba de agua y que tenga el mejor perfil
aerodindmico. A su vez se escogera el mejor material pensando en costo, peso, resistencia,

y acabado superficial.
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Verificacion 2: Todos los célculos anteriores seran revisados en conjunto, si es

necesario, se hara modificaciones que para optimizar el prototipo.

Calculo de aerodinamica (III): Con el disefio preliminar hasta el momento se hara

una simulacion de CFD en el prototipo completo

Diseifio de manufactura: Proceso de fabricacion

Verificacion 3: Se verificard cada componente

Bosquejo del disefio CAD: Modelado del prototipo

Planos I: Planos de estructura, carcasa y componentes

Simulacion I: Estructuras, esfuerzos, puntos criticos / eleccion del material

Simulacion II: Aerodindmica de cada componente/ Eleccion de su material

Simulacion III: Calculo de aerodindmica en conjunto (estructura y carcasa)

(Simulacion IIT) / Planos Finales

Verificacion Final 4: Plano de despiece, Planos finales

Tabla 14. Cronograma de entregables comparado con las actividades por realizar.

Entregable |Sem INFORMACION
, Seleccion de | Eleccion de Estimacion Eleccion de | Verificacion
Calculos 1&2| 6 , . L1s
los motores la bateria electronica las hélices 1

Calculos 3&4

Bosquejo del
disefio

Diseiio de la

estructura /

eleccion del
material

Diseiio de la
carcasa
(aerodinamica) /
Eleccion de su
material

Verificacion 2
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Reporte de Calculo de aerodinamica en conjunto (estructura y carcasa)
progreso
9
Plan de Diseiio de manufactura
manufactura
Planos de
Planos 10 Verificacion 3 Bosquejo CAD estructura.,
carcasa, despiece
de componentes
Construccién
/ Simulacion | 11 Estructuras, esfuerzos, puntos criticos / eleccion del material
1
Construccion
/ Simulacion | 12 Aerodinamica de cada componente / Eleccién de su material
2
COI.ISthC.I,On Calculo de aerodinamica en conjunto (estructura y carcasa) / Planos
/ Simulacion | 13 s
3 Finales
Sulililrllﬁcion 14 Verificacion Final 4 / Simulacion completa del prototipo

Apéndice C. Analisis ingenieril

C1. Calculos de despegue y aterrizaje.

En primer lugar, se procede a la eleccion de las baterias, motores y hélices para el

despegue y aterrizaje vertical. Se plantea una masa de 15 [kg] y la gravedad (g) se asume como

9.81 [m/s?]. Para el disefio del dron es necesario considerar la densidad del aire, por lo que se

plantea la temperatura promedio en las Galdpagos como 27 [°C] y la presion atmosférica

promedio en 101.4 [kPa] (Weather Spark, n.d.). Usando el software EES se obtiene una

densidad de 1.78 [kg/m’]. Algunas de las ecuaciones que se van a presentar a continuacion

fueron tomadas de la tesis de Orna et al., que trata sobre la construccion de un hexacoptero

(Orna Chavez et al., 2015). La altura méxima de vuelo fue planteada por el cliente y es de 1900

[m]. Adicional a esto se plantea una velocidad maxima de ascenso de 6 [m/s], misma que fue

elegida en base a varios datos encontrados en la web, al igual que la velocidad de descenso que
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se asume de 3 [m/s] (ALTI, s.f.). En primer lugar, se calcula la fuerza de empuje necesaria por

los motores, que se obtiene mediante la siguiente férmula:
- m-9
F=m " (1)

A partir de este resultado es posible obtener la masa que llevaria cada motor, esto

dividiendo la fuerza de empuje para la gravedad:

Mem = F/ g (2)
Una vez hecho esto se plantea una hélice para el dron, con esta se calcula el area del
aire que pasara por las hélices:
d2
A=rm- : (3)

Después se calcula la velocidad inducida que corresponde a la siguiente formula; cabe

recalcar que esta velocidad corresponde al vuelo horizontal, pero es necesaria para obtener la

potencia requerida para que el dron se eleve:

[ F 1/,
Vio—[

aoal @

Con esto, se puede calcular la velocidad inducida de ascenso (v;,), que se calcula

mediante la siguiente formula:

1
e 1y B (/) + 1] 2 (5)

La potencia requerida para el ascenso se obtiene gracias a la velocidad planteada
previamente para el ascenso y también debido a la velocidad inducida de ascenso:

Wrega = F + (Ve + i) (6)

Al igual que en el caso anterior, se obtienen la velocidad inducida de descenso (v;4) y
la potencia requerida (Wreqd) por los motores para esta maniobra:
viaf, o =115="2/, ()

Wreqd =F- (vd + vid) (8)
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Una vez obtenidos estos valores se procede a elegir opciones de motores, que se
presentan en la tabla 15, junto con los resultados finales de los calculos. Una vez hecho esto se
verifica que se cumplan los requerimientos previamente planteados. Para esto se utilizan las
formulas planteadas por Raymer. Se establece un factor de seguridad para los motores
eléctricos de 1,,, = 1.2. Se plantean algunos pardmetros como son la relacion de potencia entre
el rotor y del rotor de cola, este valor RP se asume como 0.18 al ser el promedio segin la
bibliografia, lo mismo ocurre con el “Adjustemt for downwash on fuselage” fd=1.03 (Raymer,
2018). Con esto, se procede a encontrar la velocidad de giro del rotor (Vi), asi como la

velocidad de giro de “downwash” usando la siguiente formula:

F

2 V.
Vi = pr ) Vi = ?2(10)

Se procede a encontrar el peso agregado:
F w
- =103 *Z(H)
Con este valor se puede encontrar la energia cinética por unidad de tiempo:
Pe = F *V1(12)

Una vez hecho esto se calcula la carga ideal, este valor es en [N]:

2%
Tigear = Pe /%(13)
A

Este célculo nos permite obtener la potencia ideal:
P; = Tigeq * V1 (14)
Después es necesario encontrar el factor de mérito:
5
Me = e (15)
Una vez obtenidos todos estos valores es posible obtener la potencia requerida para el

ascenso, mismo que sirve para confirmar que nuestro motor cumple con los requisitos:
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w faW WV, 1+RP
Peiimp = |fa ¥ =% | |22 a6
climb fd Me ) + 2 Nme ( )

Con el objetivo de tomar la mejor decision, se calcula un factor de seguridad entre la
potencia requerida para el ascenso y la potencia entregada por el motor, misma que es planteada

en la tabla 15:

Wmo or
Nelt = m (17)

Finalmente, se debe hacer la eleccion de la bateria, para lo cual se siguen las ecuaciones
planteadas en otro trabajo (Barzallo Egiiez, 2018).

El tiempo de vuelo estimado se obtiene de la siguiente forma:

min
H

tup =5 (18)

oo
™

Se plantean cuatro opciones para propulsar el dron para su ascenso y descenso, todas
ellas corresponden a elementos de la marca MAD, con diferentes caracteristicas. La primera
opcion corresponde al uso del motor MAD 5015 IPE KV270 V3,0. El fabricante sugiere que
para este modelo de motor se use las hélices FLUX MAT PRO17 INCH y el ESC MAD AMPX
80 A. Las otras tres opciones corresponden a un conjunto de propulsion presentadas por el
fabricante, mismas que incluyen ensamblados motores, hélice y ESC. Los tres modelos son el
MAD 5X 5010 KV 240, MAD 5X 5010 KV 310 y MAD 5X 5010 KV 370. Finalmente, la

bateria a usar tiene las caracteristicas detalladas en la tabla 15, para cada uno de los casos, es

de la marca TOMAP Agricultural Drone Uav Crop Sprayer 20C Lipo Battery 22000Ma.

Tabla 15. Informacion dada por los fabricantes sobre los diferentes productos (MAD, s.f.) (MAD, s.f.) (MAD, s.f.) (MAD,

s.f).

Datos Dados por el Fabricante
Opcion 1 | Opcién 2 | Opcion 3 | Opcion 4 Unidades

d 0,43 0,46 0,501 0,56 [m]
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Im 20,00 18,16 17,81 18,60 [A]

KV 270,00 370,00 310,00 240,00 [re"/(min*v)]

Vol 47,76 23,68 23,68 23,74 [V]

o 789,40 520,80 457,40 342,70 [rad/s]
Winotor | 750,20 334,64 342,16 329,74 [W]

Pre 916,20 953,60 953,60 953,60 [$]

mre 3,86 3,95 3,95 3,95 [kg]

Ca 22,00 22,00 22,00 22,00 [Ah]

A continuacion, se presenta a detalle los resultados obtenidos de los célculos realizados

para las diferentes opciones, cabe mencionar que para realizar estos calculos se utilizé el

software EES.
Tabla 16. Resultados obtenidos de los cdlculos para la seleccion del motor
Resultados Obtenidos
Opcion 1 Opcion 2 Opcion 3 Opcion 4 Unidades
A 0,15 0,16 0,20 0,25 [m?]
W 35,72 35,72 35,72 35,72 [N]
Vi 10,33 9,76 8,78 7,98 [m/s]
V2 20,66 19,51 17,56 15,97 [m/s]
Pe 380,00 358,90 323,00 293,7 [W]
Tideal 37,34 37,34 37,34 37,34 [N]
Pi 385,70 364,30 3278 298,00 [W]
Me 1,02 1,02 1,02 1,02 [-]
Pctimn 473,60 453,10 418,30 389,90 W]
Vio 10,33 9,76 8,78 7,98 [m/s]
Via 7,58 7,21 6,30 5,52 [m/s]
Wreqa 506,10 485,90 451,17 424,10 [W]
Vid 14088,00 14,22 13,10 12,18 [m/s]
Wreqd 437,00 412,8 371,50 337,70 [W]
tub 8,25 9,09 9,26 8,87 [min]

Net 1,58 0,74 0,81 0,84 [-]
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Se han presentado cuatro opciones para el ensamble del dron, estas presentan productos
del mismo fabricante por un precio y peso final similar. La opcidn uno presenta: una potencia
requerida para el despegue de 473,6 [W], la cual permite que el dron despegue, un precio final
de 946.2 [$], un tiempo de vuelo de despegue y aterrizaje utilizando solo bateria de 8,25 [min]
y una masa final que comprende motores, ESC y hélices de 3,86 [kg], como se puede
comprobar en las tablas 15y 16. Por otro lado, la opcion 2 presenta una potencia requerida para
el despegue de 453,1 [W], con un precio final de 953,6 [$], un tiempo de vuelo estimado de 9
[min] y una masa final de 3,95 [kg], como se puede comprobar en las tablas 15 y 16. La opcion
3, por su parte, presenta una potencia requerida para el despegue de 418,3 [W], con un precio
final de 953,6 [$], un tiempo de vuelo estimado de 9 [min] y una masa final de 3,95 [kg], como
se puede comprobar en las tablas 15 y 16. Finalmente, la opcion 4 presenta una potencia
requerida para el despegue de 337,7 [W], con un precio final de 953,6 [$], un tiempo de vuelo
estimado de 9 [min] y una masa final de 3,95 [kg], como se puede comprobar en las tablas 15
y 16. Al comparar los resultados obtenidos con los requerimientos técnicos del dron se
determina que la tinica opcion viable es la 1, que otorga un factor de seguridad de 1.58, mientras

que las otras tres opciones no proporcionan ni el minimo requerido.

C2. Calculos para Vuelo Horizontal.

C2.1 Caélculo de potencia de vuelo horizontal.
Para esta seccion se establecen los datos del frame dados por el fabricante, asi como los

datos que corresponden al perfil NACA 2412.

Tabla 17. Datos del frame proporcionados por el fabricante y del perfil NACA 2412 (Yangda, n.d.).

Datos del frame y perfil NACA 2412
S 0,96 [m?]

b 3,20 [m]
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a 0,30 [m]

Mmax 20,30 [kg]

v 85.00 [k_m
h

Vauin 57.60 [k_m
h

Dados los valores que proporciona el fabricante, se asume un factor de seguridad de
1.36, esto debido a que los célculos seran para 20,30 [kg], mientras que la carga maxima del
dron serd de 15 [kg]. Posterior a esto, se asume una velocidad de ascenso en modo horizontal
(vy2) igual a 2 [m/s] y un factor de carga (n) de 2. En cuanto a las condiciones climéticas de
las Galapagos se asumen temperatura y presion a nivel del mar iguales a las planteadas en la
seccion previa de calculos, mientras que la temperatura y presion a 900 [m] son 25 [°C] y 91.8
[kPa], respectivamente. Estos valores fueron obtenidos mediante el software EES. Asi mismo,

se obtuvo la densidad del aire bajo estas condiciones:
k k
p1=1177 [2 p,=1.073 |2
Una vez obtenidos estos datos, se obtuvo el nimero de Reynolds:

R = Imin*@Pz (1q) R = 279130

Uz

En un movimiento completamente horizontal la sustentacion es igual al peso de toda la
estructura (Diindar et al., 2020).
L =% Py * Vi * CL* S = Mgy x g (20)
Obteniendo un coeficiente de levante:

CL=1.51

De igual modo se calcula el coeficiente de arrastre inicial del perfil NACA

D == py* vy xCD %S (21) CD = 0.05621
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Se comprueba utilizando el software Xfoil de perfil alar.

Figura 1. Perfil NACA 2412 (Xfoil, s.f.)

Se utiliza estos factores en las ecuaciones propuestas para establecer el empuje

necesario:
Ascenso
BByl cp+ X4 22
woov o= q1 s
Crucero
2= gy CDx g+ =5 (23)

N

Curva nivelada

Bs _ g 4|2 )L w
wmqe|w ke (3) +2] @

w
De modo que se encuentra la Fuerza de empuje necesaria en cada etapa.
E; = 39.65[N] E, = 21.71[N] E; = 38.44[N]

Para la potencia se multiplica por la velocidad en tierra de cada fase.

1h
Wi = By % pin = 0.63444 [kW] » | | = 0.8508 [hp] (25)
Wy = By v = 0.51259 [kW] « | ——E| = 06874 [hp] (26)
1 hp

W; = E; +v = 0.907516 [kW] * | | = 1.217 [hp] 27)

1.34102 [kW]



62

Se selecciona la potencia de 1.217 [hp], ya que es la maxima requerida. Adicional a
esto, se otorga un factor de seguridad adicional al previamente establecido de 1.2 para
garantizar que la propulsion trabajara sin ningun tipo de problemas.

1.217 [hp] * 1.2 = 1.4604 [hp]

Para la seleccion se busca un motor de valor nominal, el mas cercano seria 1.4 [hp] pero
es insuficiente para el dron. El siguiente seria uno de 1.5 [hp] pero aqui se debe tomar en
consideracion aspectos externos. Los motores nominales de dicha potencia no funcionan con
combustible (gasolina) sino con una mezcla de nitrégeno-metano. Como el destino de
funcionamiento del dron es en las Islas Galapagos se dificulta el acceso a dicho combustible,
por lo cual se necesita buscar uno que funcione con gasolina. Lo que sugiere el catdlogo de
motores seria el de 1.9 [hp], lo cual podria ser sobredimensionado, pero cumple con los
requisitos establecidos, ademas que el costo de operacion es menor. De modo que se selecciona

el motor Saito como se muestra en la fig-2.

Figura 2. Motor Saito FG-17 (Saito,2020)

Del fabricante se obtiene sus especificaciones:
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Tabla 18. Datos técnicos (Manual Saito, 2020)

Especificaciones Técnicas

Displacement 17,20 [CC]
Bore 29,00 [mm]
Stroke 26,00 [mm]
Weight 770,00 [g]
Crankshaft M8x1,25
Cylinder AAC
Fuel Efficiency 15 [CC/min]
Propeller size 14-19x8-15-16x6

Benchmark Propeller | 15x6 @ 9200 [RPM]
Ground RPM 2000-9500

C2.2 Célculo de velocidad méaxima horizontal.
Para realizar el calculo aproximado se utiliza la eficiencia del propeller. Esta es una

relacion entre la potencia producida por la hélice y la potencia producida por el motor.

n, = W 28

motor

Se conoce la potencia del motor 1.9 [HP]. De la literatura se sabe que por lo general la
eficiencia en vuelo crucero es de 0.7-0.8 (Raymer, 2018). El empuje se lo recalcula utilizando

la potencia nominal de 1.9 [HP].

38.33[N]*Vmax

0.75 = 9 o]

(29)

km
Umax — 99.79 [T]

La velocidad de 99.79 [km/h] sera la méxima con la que se desplazara el dron en vuelo
horizontal en modo crucero. Cabe mencionar que esta velocidad es tedrica y no supone una
restriccion porque a medida que el avion consume combustible, la masa disminuye y por ende

la potencia es mejor aprovechada. Dada la situacion en la que operara no es recomendable ir a
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mas velocidad ya que las imagenes no podrian ser tomadas correctamente o podria producirse

un desenfoque. Ademas, que el mismo fabricante limita la velocidad méxima a 100 [km/h].

C2.3 Calculo de combustible requerido.

Segun las especificaciones técnicas el consumo de combustible es de aproximadamente
15 [ml] por cada minuto (Manual Saito engine, 2020). Esto se supone en condiciones ideales,
pero sugiere que en vuelo real podria variar ligeramente por lo que para ser conservadores se
utilizara un factor de 1.2. Para esto se obtiene una relacion de 18[ml] por cada minuto. También
se toma en consideracion que no se llevara al dron a una velocidad mayor que los 85 [km/h] y

que esta sera constante en todo el vuelo de crucero.

18 ml " 60 min _ 1080 ml 1080 ml " 1h _ 12.71 ml
min ih ~  h h 85km  km

Esto indica que se necesita 12.71 [ml] de combustible para desplazarse 1 [km] a una
velocidad de 85 [km/h]. Si los requerimientos de desplazamiento son 180 [km], se establece
que:

12.71 [ml]
[km]

* 180 [km] = 2287.06 [ml]

Por lo tanto, el tanque de combustible deberia tener una capacidad de 2.5 [L] a 3 [L]
para abarcar esa distancia sin ninguna dificultad. Para poder calcular la masa de esa cantidad
de combustible es necesario utilizar la densidad de la gasolina comercial y del aceite. Esto se
debe a que el fabricante menciona que el motor funciona con una combinacién de gasolina y

aceite entre 20:1, de modo que por cada 20 [ml] de gasolina se necesita 1 [ml] de aceite. En

tres litros netos de gasolina se necesitaran 150 [ml] de aceite. Asi que el recipiente serd de 3.2
[L].
Pacoite = 0.867 [—=] (Merlinfuel, 2020)
aceite ' Cm3 )
La gravedad especifica de la gasolina super es 0.7579 (Gallegos M., 2015)

Pacua = 996.95 [%] (Munson, 2016)
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k
Pgasolina = 0.7579 * pagua Pgasolina = 755.58 [m_gg]

El recipiente de 3.2 [L] tendra una masa de:

k
Myasotina = 0.003 m * 755.58m—i = 2.27 [kg] (30)

L8 _ 0.13 [ke] (31)

1000g

Mgceite = 150 cm3 * 0.867% *

Meorar = 2.4 [kg]
Por lo tanto, se obtiene que la masa total del combustible requerido para recorrer 180

[km] es 2,40 [kg].
C3. Calculo y diseiio de Flotadores.

C3.1 Calculo de la estructura de patines de amerizaje.

Para que una estructura sumergida pueda flotar, el empuje generado debe ser igual o
mayor a su peso (Carvajal, J.& Nifio, R., 2006). Al contacto con un fluido, en este caso agua
marina se utiliza dos conceptos: la estabilidad lateral y la longitudinal. En el caso del avion la
estabilidad lateral es garantizada debido a la disposicion de sus dos flotadores, uno a cada lado.
Para el célculo se utiliza el peso méaximo, suponiendo que el dron se encuentre en toda su
capacidad de carga. Adicionalmente, segiin la FAR 23.303 en los célculos de disefio se
recomienda usar un factor de seguridad de 1.5 (Carvajal, J.& Nifio, R., 2006).

Meotalgron = 20,30 [kg] PeSOdron = Miotalyron * 9 (32) PéSOgron = 199.14 [N]
Pflotador = pesozﬂ(:s:;) Pflotador =99.57 [N]

Se asume un volumen desplazado por los flotadores de un 80% (Carvajal, J.& Nifio, R., 2006).

Pflotad
Vies = 1.8 % frape ¥ L0 (34)

Viar @ 15.6 [°C] = 10.1 [%] (Munson, 2016)

Vaes = 0.0266175 [m1]
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Para poder calcular las dimensiones requeridas se introduce el concepto de manga,

ancho, y eslora que es la longitud del flotador.

manga = 0.8 + ° [2Lletador (35 manga = 0.17153 m = 17.15 [cm]

Ymar
La relacion entre la eslora y la manga guardan un factor de proporcionalidad. Esto esta
directamente conectado con la resistencia al agua y el impacto al aterrizaje. Sin embargo, el
dron despega y ameriza de forma vertical, mas no horizontal. Por lo cual estas consideraciones
no son necesarias (Carvajal, J.& Nifo, R., 20006).
El factor seleccionado que otorga mayor estabilidad es el de 9 (Carvajal, J.& Nifio, R., 2006).
eslora = 9 * manga(38) eslora = 154.35 [cm]
Para otorgarle una estructura mas aerodindmica se calcula una curvatura que sea
equivalente al 33% de la eslora
Curvatura = 0.33 * eslora (37) Curvatura = 50.94 [cm]
El puntal o alto es definido por un factor del 10,5% de la eslora, por funcionalidad y
estética
Puntal = 0.105 x eslora (38) Puntal = 16.21[cm]
La distancia a la que se ubica la curvatura que entrara en contacto con las pequefias olas
se calcula
L, = 0.205 * Eslora (39) L, =31.64 [cm]
Fuerza de empuje (flotabilidad)
Fo = Pacuamar * 9 * Vdes (40)

k
PAGU Apgr @T(15.6[c]) = 1030 m—g3 F, = 268.95[N]

Peso total del dron:

Faron = Maron * g (41) Firon = 199-14[N]
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El célculo de los flotadores del dron establece que segun las ecuaciones la fuerza que
se producira al entrar en contacto con el agua sera suficiente para que este se mantenga flotando
y no se hunda. En el anélisis de fuerzas se obtiene que el empuje es mayor al peso, F, > Fj,on,
por lo cual se garantiza que el dron puede realizar amerizajes. Las dimensiones del disefio
podrian indicar que son estructuras grandes, pero observando en los distintos tipos de aviones
anfibios de gran escala se comprueba que dichas estructuras ocupan mas de la mitad de su

fuselaje, lo cual tiene concordancia con las dimensiones aqui establecidas.

C3.2 Estructura interna de flotadores.

Debido a que los flotadores son componentes de dimensiones considerables y al
material en el que son construidos, es necesario utilizar una estructura interna que sirva de
soporte. Los pilares o columnas permiten al flotador mantener su forma evitando posibles
desplazamientos de la cubierta y paredes provocando una entrada de agua y por ende su

colapso. Se establece una varilla de balsa de la forma como muestra en el plano 15x15.

Figura 3. Perfil cuadrado de viga en madera de balsa
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Figura 4. Inercia en eje x del perfil cuadrado

Figura 5. Inercia en eje y del perfil cuadrado

Aplicando la ecuacion de Euler para flexion de columnas con carga excéntrica
m2E [

= KLZ (42)
Al ser un cuadrado todos los lados son iguales y por ende el momento de inercia para
el plano Y X es el mismo. El modulo de elasticidad de la Balsa es de 1.93 [GPa]. El factor K

de la ecuacion de 2 y la longitud total es de 156.1 [mm].

Se obtiene una fuerza critica de:

F., = 824.47[N]
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Y un esfuerzo critico de

0. = 3.66[MPa]

Lo cual es suficiente ya que el peso del dron en la parte derecha e izquierda es de 100[N]

aproximadamente lo que deriva a un peso en cada columna de 50[N]. Esto confiere un esfuerzo

de

o = 0.41[MPa]

C4. Calculo de Esfuerzos.

C4.1 Calculo estatico (motores apagados).

Para el calculo estatico primero se va a suponer que el dron se encuentra en tierra
completamente en reposo y con sus motores apagados. En este escenario las fuerzas que actuan
son: el peso total de la aeronave, el peso de las alas, el peso de la cola y el peso de los pilones.
Por lo tanto, los factores de seguridad se calcularan para la union del ala con el fuselaje, para
los extremos suspendidos del pilon y para las patas. Por simetria se calcula para una sola ala,
para un solo piloén y para una sola pata. La primera suposicion es que el pilén se encuentra
empotrado al ala.

C4.1.1 Pilon delantero

A continuacion, se presenta el pilon delantero, se indica el elemento critico en color

rojo:

Figura 6. Vista superior (plano SolidWorks) y diagrama de cuerpo libre (MDSolids 4.0) — pilon izquierdo, elemento critico

en rojo



70

Figura 7. Elemento infinitesimal / critico para el pilon delantero (estdtico)

Donde

P, = 0.14 kg » —9.81 m/52 (43) = —1.3734 [N] Peso del pilon en el centro de gravedad

P, = 0.308 kg * —9.81 m/sz (44) = —3.2148 [N] Peso de un motor y una hélice

Figura 8. Diagrama de cortante y de momento utilizando MDSolids 4.0 — pilon delantero

Como resultado del analisis en MDSolids se obtiene la fuerza (r1) y el momento (M)
para a continuacion calcular el momento de inercia:
1, = —4.59 [N] M = —1367.10 [N-mm)]
Para hallar el momento de inercia del pilon se lo considera como un cilindro hueco, se

utiliza la ecuacion del libro Diserio en Ingenieria Mecanica de Shigley Edicion 9.

Figura 9. Calculo de momento de inercia para un cilindro hueco, extraido de: Diserio en Ingenieria Mecanica de Shigley

(Budynas & Nisbett, 2015)
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De las dimensiones proporcionadas por el fabricante se asume que:
D =50 [mm] d = 40[mm]
Por lo tanto:
n

I == (D*—d*) (45)

64
[ =181 132 [mm?*]
Por ende, considerando ¢ = 25 mm el esfuerzo maximo seria
o =X (46)
o = 0.1887 [MPa]
C4.1.2 Factor de Seguridad
Las estructuras de material compuesto tienen un distinto comportamiento a fatiga y todo
depende de la orientacion de la fibra. Para este caso se utilizara el estudio “Study on fatigue life
and fracture behaviour of fibreglass reinforced composites” realizado por K.A. Zakaria, R.H.

Jimitl, S.N.R. Ramli, A.A. Aziz, O. Bapokutty and M.B. Ali, donde se asume la orientacion de 90°

para la fibra de vidrio por demostrar mayor resistencia que la de 45° en fatiga (Zakaria et al., 2016).

Tabla 19: Propiedades de la fibra de vidrio para sus dos diferentes orientaciones (Zakaria et al., 2016)

Angulo de Sut [MPa] Sy [MPa] Médulo de
orientacion (°) Elasticidad
[GPa]
45° 175 173 6.4
0/90° 293 290 7.9

El factor de seguridad se calcula dividiendo el esfuerzo de fluencia Sy para el esfuerzo

calculado anteriormente:

_Y 4y = 2OOMPA 83
n=- 47 =3 1ss7 Mpa :

C4.1.3 Pilon trasero
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Una vez realizados los calculos pertinentes el pilon delantero, se procede a calcular los

esfuerzos en el pilon trasero, se indica el elemento critico en color rojo:

Figura 10. Vista superior (plano SolidWorks) y diagrama de cuerpo libre (MDSolids 4.0) — pilon trasero, elemento critico

en rojo

Figura 11. Elemento infinitesimal / critico para el pilon trasero (estdtico)

Donde

P; = 0.308 kg * —9.81 m/sz = —3.2148 [N] Peso del pilon en el centro de gravedad
P, = 0.16 kg x —9.81 m/sz = —1.5696 [N] Peso del pilon en el centro de gravedad
P; = 0.3 kg *x—9.81 m/52 (48) = —2.943 [N] Peso de la mitad del empenaje

Figura 12. Diagrama de cortante y de momento, utilizando MD Solids 4.0 — pilon trasero

Como resultado del analisis en MDSolids se obtiene la fuerza (r1) y el momento (M)
para a continuacion calcular el momento de inercia:

r, = 7.53 [N] M = —4110.49 [N-mm]|
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Se considera el momento de inercia y la distancia desde el plano medio al punto saliente
igual al célculo anterior dado que no cambia su geometria:
De la ecuacion 45, se obtiene:
[ =181 132 [mm?*] ¢ = 25 [mm]
Por lo tanto, al realizar el calculo con la ecuacion 46, se obtiene:
o = 0.5673 [MPa]

Para el factor de seguridad de flexion:

Sy 290 MPa

n=—

o 05673 MPa S11.19

C4.1.4 Ala
Una vez realizados los célculos pertinentes al pilon trasero, se procede a calcular los

esfuerzos en ala:

Figura 13. Vista superior (plano SolidWorks) y Diagrama de cuerpo libre (MDSolids 4.0) — ala, elemento critico en rojo

Figura 14. Elemento infinitesimal / critico para el ala (estatico)
Donde
P, =R =—(ry| + |m2])(49) = —12.12 [N] Peso del pilon completo

Se utiliza el valor absoluto en las reacciones porque tienen la misma direccion de fuerza.
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P, = 0.5 kg x —9.81 m/sz = —4.905 [N] Peso del ala en su centro de gravedad

Figura 15. Diagrama de cortante y de momento, utilizando MD Solids 4.0 — ala

Como resultado del analisis en MDSolids se obtiene la fuerza (r1) y se utiliza el
momento (M) presentado a continuacion calcular el momento de inercia:
M = —8484.64 [N mm)]
Para hallar la inercia del ala se utilizo el software SolidWorks, se calculd de un perfil

NACA 2412 que tiene una forma hueca.

Figura 16. Dimensiones del perfil NACA 2412 dibujado en el software SolidWorks

I =11 494.62 [mm*]
Por lo tanto, se considera ¢ = 15.84 [mm], dado que el elemento critico esta ubicado
en la parte superior del perfil; el esfuerzo maximo usando la ecuacidn 46 sera:
o = 1.213 [MPa]

Para el factor de seguridad en flexion:

Sy 290 MPa

n=—

o~ 1213Mpa 23908

C4.1.5 Patas
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Figura 17. Diagrama de cuerpo libre de la pata del dron

Para obtener el peso que soporta cada pata se considera la siguiente ecuacion, donde m
es la masa del dron planteada previamente, g es la gravedad previamente planteada a nivel del

mar, y Npaws €8 €l nimero de patas del frame (4):

N = m*—2—(50) N = 36.79 [N]

Npatas

Ademas, de acuerdo con la geometria del frame, se establecen los siguientes valores,
donde «a es el angulo de las patas:
a = 60[°] altopqeq = 200 [mm]

Se plantea la ecuacidn para obtener el largo de la pata:

altopata

largopata = o (1)
Para obtener la fuerza a lo largo de las pataseny: N1 = N - cosa (52)
Para obtener la fuerza a lo largo de las patasenx: N2 = N - sena (53)
Para obtener el momento que actua sobre la pata se realiza:
Mpata = N1 - largopata  (54)
Se asume una seccidn transversal rectangular de medidas:
base = 40 [mm] h = 10 [mm]

Por tanto, se procede a calcular el momento de inercia de la pata:

3
Lyata = base - h /12 (55)
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De lo que se obtiene el valor de ¢, mismo que corresponde a:
h
CZE(56) ¢ = 5[mm]
Se obtiene el esfuerzo flector:

flex = 222 (57) flex = 6.372 [MPa]

pata

A continuacion, se obtiene el esfuerzo a compresion:
N2
comp = — (58) comp = —12.02 [MPa]

Se calculan los factores de seguridad a compresion y flexion:

S
Nestatico,pata = |cor3n/p | (59) Nestaticopata = 24.13
S
Nflex = ﬂ% (60) Nflex = 45,51

Dados los factores de seguridad se determina que las patas no fallaran en el caso estatico

C4.2 Calculo de Despegue (Motores encendidos al maximo).

Para los demés componentes se aplica el procedimiento anterior del Célculo Estatico,
con el unico cambio que existe una fuerza hacia arriba ejercida por el empuje de los motores
en maxima potencia. Todas las ecuaciones y la teoria empleada que se muestra a continuacion
fueron obtenidas del libro de Shigley “Mechanical Engineering Design”.

C4.2.1 Pilon delantero

Figura 18. Diagrama de cuerpo libre al despegue (MDSolids 4.0) — pilon delantero, elemento critico en rojo
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Figura 19. Elemento infinitesimal / critico para el pilon delantero (despegue)

—1.3734 [N] Peso del pilon en el centro de gravedad
= —3.2148 [N] Peso de un motor y una hélice
= 75.52 [N] Fuerza de empuje del motor

Figura 20. Diagrama Cortante/Momento (despegue) utilizando MD Solids 4.0 — pilon delantero

Se calculan los esfuerzos, usando la ecuacion 46 se obtiene el esfuerzo maximo:
o = 3.379 [MPa]

Para obtener el factor de seguridad se usa la siguiente ecuacion;

n=22(58) n = 1406

Sigma de amplitud y sigma medio se utilizan las siguientes formulas:

Oapt = Umax;”min (61) Omp1 = Umax;""min (62)

Ua,pl == 1.595 [MPa] O-m,pl = 1.784’ [Mpa]
(C4.2.2 Factor de Seguridad

Para este calculo se utilizan los valores de a, b, N de “Study on fatigue life and

fracture behaviour of fibreglass reinforced composites” los cuales fueron obtenidos mediante

procesos experimentales y corresponden a vida finita (Zakaria et al., 2016).

a =468.96 [MPa] b =0.119 N =500000



Por lo tanto, el esfuerzo a fatiga que falla con dicho nimero de ciclos es:

S; = a* N? = 98.39 [MPa]
*Este valor se lo utilizara para todos los calculos a fatiga.
El esfuerzo reversible es la suma de los esfuerzos de amplitud y medio
Orey = Ogq + 0y, = 3.379 [MPa]

Para el calculo de factor de seguridad se utiliza la siguiente ecuacioén

Sf

Grev

= 29.119

77 =
C4.2.3 Pilon trasero
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Para los célculos a fatiga se considera el esfuerzo minimo cuando el motor esta apagado

y el esfuerzo maximo cuando el motor estd trabajando al tope de su capacidad. Se repite el

proceso de fatiga del calculo del pilon delantero, a continuacion, solo se mostraran las variables

modificadas.

Figura 21. Diagrama de cuerpo libre del pilon trasero, elemento critico en rojo

Figura 22. Elemento infinitesimal / critico para pilon trasero (despegue)

Datos
P1 y P4 estan en la misma ubicacion

P, = —3.2148 [N] Peso del pilon en el centro de gravedad
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= 75.52 [N] Fuerza de empuje del motor
= —1.5696 [N] Peso del pilon en el centro de gravedad
= —2.943 [N] Peso de la mitad del empenaje

Figura 23.. Diagrama Cortante/Momento (despegue) utilizando MD Solids 4.0 — pilon trasero

Se procede a calcular los esfuerzos mediante la ecuacion 46:
o = 2.351 [MPa]
El factor de seguridad del caso estatico se obtiene mediante la ecuacion 59:
n = 2020

Se obtienen los esfuerzos en fatiga, para esto se usan las ecuaciones 62 y 63:

Ogp2 = 0.8919 [MPa] Omp2 = 1.459 [MPa]
Esfuerzo reversible Orey = 0q + 0,y = 2.351 [MPa]
Factor de Seguridad para vida finita n= UST]; - = 41.853
C4.2.4 Ala (despegue)

Figura 24. Diagrama de cuerpo libre, al despegue (MDSolids 4.0) — ala, elemento critico en rojo
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Figura 25. Elemento infinitesimal / critico para ala (despegue)

Donde
P, =R = (|ry| + |r,]) = 138.724 [N] Reaccion generada por el empuje de los motores
Se utiliza el valor absoluto en las reacciones porque tienen la misma direccion de fuerza.

P, = —4.905 [N] Peso del ala en su centro de gravedad

Figura 26. Diagrama Cortante/Momento (despegue) utilizando MD Solids 4.0 — ala

Para calcular el momento de inercia se utilizdo SolidWorks
I = 11 494.62 [mm*]
Sin embargo, para este caso se debe utilizar la distancia de abajo, dado que el elemento
critico esta ubicado en la parte inferior del ala.
¢ = 8.48 [mm]
Al usar la ecuacion 46 se obtiene el esfuerzo maximo: o = 4.115 [MPa]
El factor de seguridad del caso estatico se obtiene mediante la ecuacion 59:
n =119.8
Se procede a calcular los esfuerzos a fatiga con las ecuaciones 61 y 62:

Oaata = 25.67 [MPa] Omaia = 13.98 [MPa]
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Esfuerzo reversible Orey = 04 + 0, = 39.65 [MPa]
Factor de Seguridad para vida finita n= :f = 2.4815
C4.2.5 Patas

Se procede a analizar en el caso de despegue, para lo cual se analiza a fatiga:

Omin = 0 oy, = 0, = 3.186 [MPa]
Esfuerzo reversible Orey = 0q + 0y = 6.372 MPa
Factor de Seguridad para vida finita n= Jsf = 15.441

Estos factores de seguridad en estatico, ascenso y descenso para fatiga son altos, se los
calcula unicamente para demostrar que no existira falla al nimero de ciclos dados. Los
esfuerzos mas altos y criticos se producen en el vuelo del dron mientras realiza maniobras, los

cuales se muestran a continuacion.

C4.3 Calculo de esfuerzos en maniobra.

Es conocido que la maniobra que mds carga provoca sobre la estructura de una aeronave
de ala fija es la que se conoce como “pitching”’(Megson, 2017), en otras palabras, subir y bajar
la nariz. En especifico esto ocurre cuando se desea bajar y luego subir de manera abrupta desde
una condicion de vuelo nivelado horizontal. Para este caso se va a considerar una maniobra en
un caso extremo en el que el dron tenga que evadir un obstaculo en el aire sin mas alternativa
que efectuar un descenso abrupto. Se elige este tipo de maniobra y no un giro lateral (roll) pues
esta generara esfuerzos mas grandes en toda la estructura, mismos que son de interés para hallar
la resistencia y los factores de seguridad.

Al realizar una maniobra de este tipo se consideran tres fuerzas fundamentales:
sustentacion o “lift”, arrastre o “drag” y una fuerza de cola horizontal (Megson, 2017). Como

el disefio de esta estructura no contempla una cola vertical convencional, sino mas bien una
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fusion de la cola vertical y dos horizontales se considera como cola horizontal a toda la

estructura del empenaje.

nw

Figura 27. Fuerzas involucradas en la maniobra (Megson, 2017).

El escenario para estos calculos sera el de una recuperacion de un descenso abrupto
desde velocidad promedio de crucero y altura de 20 metros a un angulo de 45 grados, con un
radio de curvatura de maniobra de 15 metros. Aqui la unidon de cada ala con el fuselaje es el
elemento critico, pues esta parte soporta flexion por efecto de la fuerza de sustentacion, cortante
por el arrastre y un momento generado por la fuerza P de la cola, transmitido mediante el pilon
hacia el ala, todas estas fuerzas convergen en el centro de gravedad de esta. Por simetria se

decide dividir la fuerza de levante y de cola para 2 y se calcula solamente sobre un ala.

Figura 28. Diagrama de cuerpo libre para la maniobra. (Yangda, n.d.), elemento critico en rojo
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Figura 29. Elemento infinitesimal / critico para maniobra

C4.3.1 Calculo de fuerzas de maniobra simétrica

Para esta seccion se plantean las mismas condiciones de temperatura y presion a nivel
del mar y a 900 [m] de altura que se usaron en las secciones previas, ademas, los valores de s,
Cry Cp.
Se asume el valor del angulo de ataque, dado que es un angulo comun para el descenso
brusco segun el libro “Aircraft Structures for Engineering Students”: 0 = 45°

Para obtener la fuerza de sustentacion se usa la siguiente ecuacion:
1 2
L=;*p1*V *s*(Cp (63)

/s

0.2778 * -

Se plantea la velocidad minima para vuelo horizontal: V =65+*

2
Para obtener el factor de carga se tiene: n= gVTR + cos(60) (64)

Se plantea la masa del dron en 16 [kg], de modo que se tenga seguridad respecto a los

calculos, de modo que el peso es: W = 156.96 [N]
Para obtener la carga de cola: P=nxW —L (65)
Radio de curvatura de la trayectoria de vuelo: R =15 [m]

Con eso se obtiene la fuerza de arrastre D:
D =—#plxV2xsxCp(66) D = 10.35 [N]
Radio del empotramiento al CG Tmomento.ala = 711.45 [mm]

(C4.3.2 Calculo de esfuerzo de flexion en el ala por la fuerza de sustentacion



Se obtiene el momento de inercia del perfil NACA previamente planteado para las alas:

Ivacax = 11494.62 [mm*] Inacay = 662386.34 [mm*]
Dado esto, se obtiene el momento: Maia = Tmomento.ala * Ll/ 2 (67)
Distancia al plano neutro superior ¢4, y al inferior ¢inf giq:
Cala = 15.84 [mm)] Cinfala = 8.48 [mm]
Se obtienen los esfuerzos en el ala:

Oqlq = M Cinfala Q) Ourq = 73.03 [MPa]

Inaca

(C4.3.3 Calculo de esfuerzo cortante producido por drag
Fuerza cortante de drag/2 porque se calcula para una sola ala: E, = D 1/ 2 (69)

Se tiene como el area del perfil NACA del ala, gracias al software SolidWorks.
ANACA == 18695 [mmz]

Con los parametros previos se calcula el esfuerzo cortante

__hK

o, (70) o, = 0.02769 [MPa]

Anaca

(C4.3.4 Cdlculo de esfuerzo de torsion en el ala producido por la cola

Se tiene la distancia ala-cola: distg1a—cola = 1200 [mm)]

Torque involucrado: Tor = g * distgia—cota (71) Tor = 108259 [N-mm]

84

Se calcula el momento polar de inercia del perfil NACA, los momentos de inercia x, y fueron

obtenidas de SolidWorks: ] = Iyacax t Ivacay (72)

J = 673881 mm*]

Con lo que se procede a obtener el esfuerzo total de torsién que es la suma de la torsion pura

__Tor *Cinfala

y del esfuerzo cortante: T=—""—+407,(73) T = 1.39 [MPa]

J

Con esto se obtienen los esfuerzos principales:

1

— 2 2
o=tk () 4 00 o =7306 Pl
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1
u— 2 2
o, = O'al;1+0 . [(Ualzzz 0) + TZ]Z (75) Oy = —0.02645 [MPa]

Se procede a calcular el esfuerzo de Von Mises:
o' =02 —0, %0, + 022]1/2 (76) o' = 73.07 [MPa]
Usando la teoria de Energia de Distorsion (Budynas & Nisbett, 2015)
Nep = Sut/g' (77) Ngp = 65
(C4.3.5 Calculo a Fatiga
Se considera el caso de un esfuerzo completamente reversible, colocando como fuerza

minima a la fuerza de lift en sentido opuesto.

Para el levante

—Mgia*Cala
Ogla,dive = II\;ACA l (78) Ogla,dive = —136.4 [MPa]
__ Oala*%ala,dive 79 = 104.7 [MP
Og.ala = 2 (79) Og,ala = .7 [MPa]

Para el P (carga sobre la cola)
Ty = M + 0, (80) 7, = 1.362 [MPa]
T—Ty

T, = =2 (92) 7, = —1.335 [MPa]

Esfuerzos amplitud y medio (completamente reversible) para esfuerzos combinados:

1
04 = (Oaaa® + 3 *142)? (81) o, = 104.8 [MPa] oy, = 0 [MPa]
Esfuerzo reversible Orey = 0q + 0, = 104.8 [MPa]
Factor de Seguridad para vida finita n= :f = 0.93885

Para hallar el nimero de ciclos al cual va a fallar se asume un factor de seguridad de
1 = 1 como especifica la literatura (Budynas & Nisbett, 2015).

Por lo tanto, la ecuacidn para el nimero de ciclos seria:

Orepy = Sn—f =ax* NP(82)
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De manera iterativa se halla el valor de N, resultando: Nyear = 294 200

Tras haber obtenido los factores de seguridad en todos los casos, se determind que el
elemento mas critico de la estructura es la junta entre el fuselaje y las alas; con un factor de
seguridad de 0.93885 para fatiga a 500 000 ciclos. Cabe mencionar que en condiciones reales
no se suscitarian maniobras que provoquen “pitching” extremo y continuo, la fatiga seria una
razon para la falla del componente a una cantidad de 294 200 ciclos con un factor de seguridad
de 1. Se recomienda que antes de realizar la maniobra se reduzca la potencia del propulsor
principal al minimo con el fin de reducir la velocidad antes de comenzar a recuperar altura de

nuevo para reducir aun mas los esfuerzos sobre las alas.

Apéndice D. Experimentacion ingenieril para verificacion

En primer lugar, se analizaran los esfuerzos que se presentan en el dron en maniobra, es
decir, en el momento con mas cargas en el vuelo; de esta manera se localizaran los elementos
criticos y se verificara si son aptos para el vuelo.

Posteriormente, se analizara la aerodinamica del dron, lo que permitira constatar los
calculos realizados y verificar si efectivamente el dron tiene la capacidad de volar toda la

distancia previamente calculada con el combustible estipulado.

D1. Simulaciones de Esfuerzos.

D1.1 Simulacion para despegue.
La simulacion se realizo en SimScale, se aplico una fuerza en cada pildon de 75.52 [N]
que corresponde al empuje generado por cada motor eléctrico y se aplicaron empotramientos

en las patas, como se puede ver en la figura 30.
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Figura 30. Diagrama de fuerzas aplicadas.

Como resultado de la simulacién se confirmo lo concluido en la seccion de calculos,
como se puede ver en las figuras a continuacion, el dron se encuentra lejos de la falla al tener
un esfuerzo de Von Mises relativamente pequefio en comparacion con las caracteristicas del
material. Se obtuvo un esfuerzo maximo de 7.284 [MPa] como se puede observar en la figura
31. La zona con mas esfuerzos estd ubicada en las uniones de los componentes, y el elemento

critico estd ubicado en la parte posterior, en la union entre la cola y el pilon.

Figura 31. Esfuerzo de Von Mises en el UAV en el momento del despegue vertical.

Por otro lado, en la figura 32 se muestra que la region con mayores desplazamientos es
el extremo mas alejado del ala, teniendo un desplazamiento de aproximadamente 3.586 [mm]

en el momento del despegue.
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Figura 32. Desplazamiento en el UAV en el momento del despegue vertical.

Se focalizo el andlisis en el ascenso debido que para el descenso se realiza el mismo
procedimiento solo que con fuerzas menores. El esfuerzo maximo encontrado fue de 7.284

[MPa], siendo este extremadamente pequetio a comparacion del limite de fluencia del material

que es de 290 [MPa].

D1.2 Simulacion para maniobras.
D1.2.1 Caso 1.

Se considera que el dron se encuentra descendiendo, por lo que las fuerzas se ubican en
la parte inferior de las alas (fuerza de lift) con una magnitud de 278.3 [N] asi como en direccion
del eje z negativo la fuerza de drag con una magnitud de 5.18 [N], finalmente, se toma un
momento en direccion del eje x positivo con una magnitud de 108.26 [N]. De esta simulacion

fue posible obtener los esfuerzos en el dron.
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Figura 33. Esfuerzo de Von Mises en el UAV para el caso 1.

Se puede apreciar en la figura 33 que los esfuerzos no superan los 5 [MPa], lo que
permite confirmar que el dron no fallara durante el vuelo, incluso al realizar maniobras que
podrian poner en peligro su integridad.

D1.2.2 Caso 2.

Se considera que el dron se encuentra ascendiendo, por lo que las fuerzas se ubican en
la parte superior de las alas (fuerza de lift) con una magnitud de 278.3 [N] asi como en direccion
del eje z negativo la fuerza de drag con una magnitud de 5.18 [N], finalmente, se toma un
momento en direccion del eje x negativo con una magnitud de 108.26 [N]. De esta simulacion

fue posible obtener los esfuerzos en el dron.
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Figura 34. Esfuerzo de Von Mises en el UAV para el caso 2.

Se puede apreciar en la figura 34 que el esfuerzo maximo es de 5.281 [MPa], lo que
permite confirmar que el dron no fallara durante el vuelo, incluso al realizar maniobras que
podrian poner en peligro su integridad. Cabe recalcar que estos dos casos fueron analisis
dinamicos, es que decir que el dron se encuentra en movimiento, donde se ve reflejado el poco
esfuerzo que estd involucrado. Estas simulaciones permiten determinar que el dron podra
tolerar las diferentes condiciones de viento, es decir, no se vera comprometida la estructura

bajo las diferentes condiciones que se pueden presentar.

D2. Simulacion Aerodinamica.

D2.1 Simulacion para empuje de hélices verticales.
Para este caso, las hélices de los motores eléctricos estan destinadas solo al ascenso y
descenso del dron. Se utilizaran motores “MAD 5015 IPE 270KV V3.0” los cuales sugieren

para la hélice utilizar “Fluxer Matt Pro 17x15.8 in Prop”. (MAD Components, sf.)



Figura 35. Modelo CAD Hélice 17x15.8 in
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Los siguientes datos fueron utilizados para la simulacién de la hélice de los motores

eléctricos, se utilizan la presion y temperatura promedio de las Galapagos. (Weather Spark,

n.d.)

Tabla 20. Parametros ingresados para la hélice vertical

Hélice — motor eléctrico

Velocidad angular 2575 [RPM]
Temperatura 298.15 [K]
Presion 91.8 [kPa]
Material High quality carbon
fiber Resin

Figura 36. Velocidad de flujo hélice en motor eléctrico, despegue vertical

La fuerza obtenida a 2750 [RPM], que es el minimo de potencia, es de

aproximadamente 12 [N]. Por lo tanto, alcanzar un empuje de 17 [N] no es ningun problema

para el motor y la hélice, debido a que el fabricante del motor sugiere una operaciéon maxima

de 6000 [RPM], lo cual deja un amplio margen de porcentaje que se puede ocupar segun las
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necesidades. Ademas, que los 17 [N] son utilizados en un despegue con su capacidad de carga

maxima lo cual puede variar segtin la operacion del dron.

D2.2 Simulacion de hélice en modo vuelo horizontal.
La simulacion para vuelo horizontal se la realizé en SolidWorks. Las condiciones de
borde incluidas en este andlisis serdn la altura maxima de vuelo 90 m; asi como la temperatura,

densidad y velocidad del aire correspondiente a dicha altura que son mencionados en la tabla

21.

Tabla 21. Parametros de simulacion para vuelo horizontal con viento de cola

Hélice — motor combustion

Velocidad de viento de -5m/s
cola
Temperatura 298.15K
Presion 91.8 kPa
Material Madera

Del fabricante se obtiene el tamafo de la hélice adecuado o sugerido para el motor Saito

FG-17. el cual es una hélice de 14 x 8.

Figura 37. Hélice 14x8 in de madera utilizada para motor a combustion, vuelo horizontal
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Figura 38. Simulacion de aire desplazado por hélice 14x8 in a 9000RPM

De la simulacion realizada se obtiene parametros de funcionamiento tomando en
consideracion el aire a la entrada de la hélice (V};,), se obtiene la velocidad a la salida (V) y

gracias a esto se puede obtener la Fuerza de empuje real (F,.q;). Aplicando la ecuacion
analitica Figeq = % * A * pair * (V2 — VZ,) (NASA, 2015) se obtiene la fuerza ideal. De la

tabla 22 se establece un rango de operacion de acuerdo con las condiciones de la velocidad del

viento, sea este a favor del desplazamiento: viento de cola; o en contra: viento en contra.

Tabla 22. Datos de empuje obtenidos a diferentes revoluciones de giro para vuelo con viento de cola

REV Vin[m/s] Vour[m/s] Frear [N] | Figear [N] Eff
2500 -5 9,917 7,328 4,707 0,642
3500 -5 13,764 14,312 9,507 0,664
4500 -5 17,893 23,770 16,390 0,690
5500 -5 21,901 35,540 24,800 0,698
6500 -5 25,851 49,612 34,739 0,700
7500 -5 29,78 65,992 46,260 0,701
8500 -5 33,897 84,952 60,059 0,707
9000 -5 35,91 95,274 67,472 0,708

El motor y la hélice seleccionadas resultan adecuados y cumplen con los requerimientos

del sistema, dado que se requiere una velocidad angular en el rotor de 5500-6500 [RPM], lo
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que quiere decir que no se utiliza el 100% de la capacidad del motor a combustion. Se confirmo
que la eficiencia de la hélice en viento a favor es 70.2%, mientras que para en viento en contra
es 61.35%. La simulacién permitié comprobar que, para un vuelo con viento en cola a 6500
[RPM], el empuje es de 49.75 [N] y la velocidad en tierra del dron seria aproximadamente de
75.81 [km/h], mientas que, para un vuelo con viento en contra a 6500 [RPM], el empuje es de
47.48 [N] y la velocidad en tierra del dron seria aproximadamente de 65.9 [km/h]. Ademas, si
se asume una velocidad constante, el dron recorreria los 180 [km] planteados en poco menos

de tres horas en las condiciones mas desfavorables.

D2.3 Simulacion del fuselaje del dron.

Para la simulacion del fuselaje se uso el software ANSYS en el modulo de CFD de
Fluent. Para efectos précticos se realizo un perfil longitudinal, el cual corresponde a la vista
lateral en 2 dimensiones. Una vez importado el modelo se procedid a crear los alrededores del
fuselaje para proporcionar la condicion de inmersion en el fluido, dejando como vacio
solamente al perfil del fuselaje. Ademas, se coloca una capa adicional sobre el area del fluido,
esta capa se conoce como cuerpo de interaccion y servird para generar un mallado mas fino en
el fluido de manera localizada, la zona a mallar sera la estela que deja la trayectoria del perfil

en movimiento.

Tabla 23. Parametros de simulacion para fuselaje en modo vuelo horizontal

Fuselaje- Vuelo horizontal

Velocidad de viento -16 [m/s]
de frente

Temperatura 298.15 [K]

Presion 91.8 [kPa]

Densidad de aire 1.073 [kg/ m]
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Una vez terminada la simulacidn se obtienen los coeficientes y fuerzas de arrastre y de
sustentacion en ANSYS. Los contornos de presion, velocidad y lineas de flujo se obtienen

mediante post procesamiento de la simulacion en el modulo de resultados de Fluent.

Figura 39. Streamline y Contorno de velocidad para el fuselaje Ansys

Como método de comprobacion se realizdé la misma simulacion de forma

tridimensional en SimScale.

Figura 40. Streamline y Contorno de velocidad para el fuselaje SimScale

Tabla 24. Resultados obtenidos de la simulacion para el fuselaje

Resultados obtenidos - fuselaje

Simulacion 2D - Ansys Fuerza de levante [N] -13.64450
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Fuerza de arrastre [N] 5.918729
Simulaciéon 3D - SimScale Fuerza de levante [N] 0.055861
Fuerza de arrastre [N] 0.152508

Comparando ambas simulaciones, los valores hallados en la simulacion bidimensional
llegan a ser limitados. Esto se debe a que los “vectores” del viento solo pueden tener una inica
direccion produciendo una fuerza de arrastre de 5.92 [N]. Sin embargo, la aproximacion mas
real es la tridimensional, donde se obtuvo una fuerza de arrastre de 0.1525 [N]. Esto se debe a
que la seccion posterior es recta en sentido vertical para colocar el motor, lo que provoca una
reduccion dramatica de la velocidad del fluido alrededor de esa seccion como se puede apreciar
en el contorno de velocidad. En cuanto al levante se encontré una fuerza de 0.055861 [N]. Cabe
recalcar que el fuselaje como tal no estd disefiado para proporcionar un levante a toda la

estructura como si lo hacen las alas.

D2.4 Simulacion para ala en vuelo horizontal.

Se efectia una simulacién en dos dimensiones, tomando como referencia el borde
interno del ala, es decir el que va unido al fuselaje. Este perfil aerodindmico corresponde al de
un NACA 2412. Los preparativos para las simulaciones del ala son los mismos que los del
fuselaje, es decir, se asigna el mismo tipo de malla, condiciones de borde y propiedades del

fluido, como indica la tabla 25. Los resultados de las simulaciones son los siguientes:

Figura 41. Contorno de velocidad / Contorno de lineas de flujo para ala en vuelo horizontal
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Tabla 25. Resultados para el ala en vuelo horizontal

Fuerza de arrastre [N] | Fuerza de levante [N]
0.71727652 8.8401449

En el contorno de velocidad se puede apreciar una ligera caida en la punta de salida del
perfil aerodinamico, esto se debe a que en la simulacion no existen condiciones ideales. En la
parte superior del perfil se puede apreciar un incremento de la velocidad con relacion al resto

del sistema, esto es coherente, pues es lo que se espera en un perfil de esta naturaleza.

D2.5 Simulacion del perfil alar con angulo de ataque de +45°.

El proposito de esta simulacion es analizar el comportamiento aecrodinamico del perfil
alar cuando se efectia la maniobra mas fuerte que puede soportar toda la estructura del dron,
es decir, en una maniobra extrema de ascenso y descenso abrupto a gran velocidad. Como se
ha establecido en los célculos para determinar los esfuerzos en esta maniobra, el angulo de
ataque es de +45°, lo que corresponde a la parte de ascenso. Al igual que en el fuselaje y el
perfil del ala en vuelo horizontal, se utiliza el mismo tipo de mallado, y las mismas condiciones
de borde del sistema, con la excepcion de que la velocidad se incrementa a 23.61 [m/s], la cual

corresponde a la velocidad de crucero del dron de 85 [km/h].

Figura 42. Contorno de Velocidad para el ala en subida
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Tabla 26. Resultados para ala en angulo positivo de 45 grados

Fuerza de arrastre | Fuerza de levante
[N] [N]
382.23917 433.25994

En las simulaciones del ala inclinada a 45 grados positivo se obtuvieron valores bastante
altos tanto para las fuerzas de arrastre como las de levante y sus respectivos coeficientes, esto
se debe logicamente a que el dron se encuentra subiendo durante esta maniobra y a la gran
velocidad a la que viaja. Debido a este comportamiento mas complejo, la simulacion tardé mas
en ejecutarse, pero produjo contornos con mas informacion para cada escalon de tiempo, lo
cual ilustré de buena forma el comportamiento turbulento del flujo al salir del ala. Esto es
coherente pues es lo que se espera cuando se efectian maniobras de este tipo, produciendo
remolinos que parten desde la cara superior del perfil que se incrementan proporcionalmente
con el angulo de ataque, algo que se puede observar en todos los contornos obtenidos para este

caso.

D2.6 Simulacion del perfil alar con angulo de ataque de -45°.

Esta es la continuacion de la simulacion anterior, sin embargo, esta corresponde a la
maniobra de descenso a -45°. Los mallados, condiciones de borde y pardmetros de simulacion
son exactamente los mismos que en el fuselaje y demas simulaciones del perfil alar. La

velocidad también es de 23.61 m/s.
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Figura 43. Contorno de la presion para el ala en bajada

Tabla 27. Resultados obtenidos de la simulacion

Fuerza de arrastre [N] | Fuerza de levante [N]
318.97555 -406.04623

En las simulaciones del ala inclinada a 45 grados hacia abajo viajando a gran velocidad
se puede observar que existen también valores elevados de las fuerzas de arrastre y levante y
sus respectivos coeficientes, sin embargo, son un poco menores que las que aparecen en el caso
del angulo positivo. Los valores guardan coherencia pues el coeficiente de levante y su fuerza
tienen que ser negativos debido a que la aeronave se encontraria bajando en esta circunstancia.
A pesar de que los valores de estas fuerzas son un poco menores que los obtenidos en el caso
del angulo de ataque positivo, se producen corrientes mas turbulentas, pero en este caso parten
en su mayoria de la cara inferior del perfil como se puede observar en todos los contornos

obtenidos en ANSYS.

D2.7 Simulacion de superficies de control (alerones).

Las superficies de control son secciones moviles en las alas o en los estabilizadores que
mueven el flujo de aire en una direccion deseada, de esta manera brindando control y la
habilidad de maniobra a la aeronave. Estas superficies, dependiendo de donde se encuentren

cumplen las funciones de elevadores o de alerones. Se analizan dos casos, con el aleron
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inclinado a 45° hacia arriba e inclinado a 50° hacia abajo. Al tratarse de una seccion aislada, se
efectiia un analisis bidimensional en ANSYS del perfil alar con su respectiva superficie de
control usando las mismas propiedades del aire de las otras simulaciones de CFD en estado
transitorio y velocidad minima.

Se obtiene una fuerza de arrastre de 17.88 [N] y una fuerza de levante de -90.82 [N]. A
continuacion, se presentan contornos de velocidad, presion, turbulencia y lineas de flujo para

el sistema.

Figura 44. Contornos de velocidad, turbulencia y lineas de flujo para el perfil del ala con aleron inclinado a 45 grados

En los contornos de la figura 44 se puede apreciar una caida considerable de velocidad
del fluido en la zona ubicada detras de la superficie de control. Esto es coherente por la forma
que presenta este perfil, ya que, por la direccion del aire, la salida no es suave como seria el
caso del alerén en posicion horizontal. Esto se deriva en un flujo turbulento en dicha region y

un vacio en las lineas de flujo, lo que se traduce en una fuerza de arrastre relativamente elevada.
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Figura 45. Contorno de presion para el perfil del ala con aleron inclinado a 45 grados

En la figura 45 se puede apreciar un aumento de presion en la parte superior del perfil.
Esto provocaria que el ala pierda sustentacion, que es lo que sucede cuando se realiza una
maniobra de banqueo, es decir, de giro hacia la izquierda o derecha. En situaciones reales, el
aleron que sube es el del lado hacia el que se esta girando, por ejemplo, si este fuera el extremo
del ala derecha, la aeronave se inclinaria hacia ese lado provocando que su trayectoria cambie.
Cuando se utiliza este perfil en una situacion de estabilizador horizontal, es decir para controlar
el ascenso y descenso de la aeronave, esto provocaria que la aeronave ascienda, algo que puede
parecer paraddjico puesto que se esta perdiendo sustentacion, sin embargo, lo que sucede en el
ascenso no es un levantamiento directo de la nariz, sino mas bien una caida de la cola, que al
estar como un cuerpo completo hace que la nariz suba, de esta manera incrementando el angulo
de ataque y por consiguiente la fuerza de levante sobre las alas. La sustentacion solo se perderia
en los estabilizadores horizontales.

Para simular el comportamiento de la superficie de control inclinada con un dngulo de
50 grados hacia abajo se repite el procedimiento anterior. Se obtiene una fuerza de arrastre de
26.75 [N] y una fuerza de levante de 100.37 [N]. A continuacion, se muestran coturnos de

velocidad, presion, energia cinética turbulenta y lineas de flujo.
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Figura 46. Contornos de velocidad, turbulencia y lineas de flujo para el perfil del ala con alerén inclinado a 50 grados

hacia abajo

En los contornos de la figura 46 se observa un comportamiento similar al del caso de
45 grados hacia arriba, sin embargo, los efectos de arrastre para este caso son ligeramente mas

severos debido a que el angulo de la superficie de control es mayor en valor absoluto.

Figura 47. Contorno de presion para el perfil del ala con aleron inclinado a 50 grados hacia abajo.

En la figura 47 se puede apreciar un aumento de presion en la parte inferior del perfil.
Esto provocaria que el ala gane sustentacion, teniendo en general un efecto contrario al que

sucede en el contorno de la figura 44.

D2.8 Simulaciones para cuerpo completo.
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D2.8.1 Caso 1: Dron a 16m/s.

Para este caso se analiza el ensamble completo del UAV con y sin flotador. Se realiza
una simulacion en SimScale para analizar la aerodinamica del sistema y de esta manera obtener
los coeficientes de arrastre y de levante para el vuelo horizontal. Entre los pardmetros de la
simulacion, se asign6 un volumen de fluido a su alrededor con 10 longitudes caracteristicas
hacia atras, 30 en total hacia arriba y hacia abajo, 3 hacia adelante y 5 hacia la izquierda y
derecha por recomendacion del software. El fluido en el que se mueve el cuerpo es aire, y se
usan las mismas propiedades que en anteriores simulaciones. Tras correr la simulacion con una

velocidad minima del dron de 16 [m/s] se obtienen los siguientes valores para arrastre y levante:

Tabla 28. Promedio de resultados obtenidos, coeficiente de drag y lift — Simulacion a 16m/s

Dron CL CL total frontal CL total posterior CD
Sin

flotadores 1.72 0.94 0.79 0.3
Con

flotadores 0.96 0.60 0.35 0.24

Ademas, se obtienen varios contornos:

Figura 48. Contorno mixto 1 de dron completo (presion y viscosidad turbulenta) a 16m/s
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En la figura 48 se aprecia un contorno mixto. Sobre el cuerpo del dron se puede observar
un contorno de presion, y en el fondo se observa un contorno de viscosidad turbulenta
proyectado desde un plano de corte. Esta imagen sirve de ilustracion para indicar la estela que
deja el dron durante el vuelo, cabe mencionar que para esta simulacién se omitid la presencia
de la hélice de vuelo horizontal, que esta produciria una estela més grande. Al analizar con un
mayor acercamiento se pudo observar que en la cara inferior del ala existe una presion alta
mientras que la presion en la region superior es menor. Esto concuerda con los resultados
esperados para un perfil alar, lo que significa que el dron se logra mantener en vuelo. El
aumento del flotador genera un cambio en la estela y se puede ver el aumento de la presion en

su punta.

Figura 49. Contorno mixto 2 de dron completo (presion y viscosidad turbulenta) a 16m/s

En la figura 49 se ilustra de mejor manera la membrana limite alrededor del UAV en
diferentes regiones basada en los contornos de viscosidad turbulenta ubicando planos de corte

paralelos al plano XY.
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Figura 50. Streamlines de velocidad de flujo de aire a 16m/s

En la figura 50 se aprecian las lineas de corriente de aire que poseen una salida suave
en las zonas mas perfiladas como lo son el ala y la cola, algo que no sucede con la parte
posterior del fuselaje, pues esta region posee una salida abrupta del flujo aire. Esto coincide
con las simulaciones del fuselaje aislado. Esta salida abrupta de la corriente provoca una
disminucién considerable de la velocidad en esa zona, por ende induciendo pérdidas por
arrastre.

Con la presencia del motor y la hélice en esa zona las pérdidas de velocidad se vuelven
despreciables, pues en esa region es donde se va a generar el empuje, que si bien producird un
flujo turbulento, no necesariamente va a significar una caida del rendimiento general del
vehiculo.

D2.8.2 Caso 2: Dron a 32.167 m/s

Para el caso de velocidad maxima se realiza una simulacién usando el mismo espacio
de trabajo, propiedades del fluido y mallado, cambiando solamente el valor de la velocidad por

el de 32.167 m/s. Se obtienen estos nuevos coeficientes:

Tabla 29. Promedio de resultados obtenidos, coeficiente de drag y lift — Simulacion a 32m/s

Dron CL CL total frontal CL total posterior CD

Sin

flotadores 1.75 0.95 0.8 0.29
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Con

flotadores 0.98 0.62 0.36 0.22

En la tabla anterior se puede observar un ligero incremento de estos valores con
respecto a los de la primera tabla obtenida. En la siguiente figura se puede observar un aumento

del tamafio de la estela turbulenta dejada por el dron con respecto al contorno similar anterior.

Figura 51. Contorno mixto de dron completo (presion y viscosidad turbulenta) a 32m/s

Para el plano que corta el sistema a la altura de las patas se puede observar que también
existe un aumento de las corrientes turbulentas alrededor de los extremos de estas, que también
producen una estela que se extiende a lo largo de la parte inferior de la aeronave. También se
puede apreciar un crecimiento notable de la capa limite en diversas regiones del sistema.

En el contorno de presiones se vuelve mas notable el incremento de presion en los
puntos de estancamiento ubicados en los bordes de ataque del vehiculo, los cuales se muestran
en rojo en la siguiente figura. En este régimen de velocidad también aparecen altos puntos de
presion en las caras frontales de las patas, especialmente en la pata delantera, sin embargo,
debido a que esta cara no es de un tamafio considerable, los efectos de resistencia aerodinamica

son minimos.
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Figura 52. Contorno de Presion en el cuerpo completo a 32 m/s

En cuanto al contorno de lineas de flujo se puede observar que aumenta el ancho de las

corrientes alrededor de las regiones que atraviesan al dron, esto se debe al crecimiento de la

capa limite producto del aumento de la velocidad.

Figura 53. Streamlines de Velocidad en contorno de Presion a 32m/s

Con el aumento de la velocidad también se puede evidenciar un crecimiento de la region

de baja velocidad en la parte posterior del fuselaje, lo que justifica el aumento del coeficiente

de arrastre.

Apéndice E. Analisis de riesgos

Tabla 30. Andlisis de riesgos.
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Apéndice F. Manual de operacion y mantenimiento



Guia de
mantenimiento para
Shark G

Version 1

USFQ

Proyecto integrador

Calvopina, Iza, Lopez, Vargas

Estimado usuario:



Se recomienda leer el presente documento previo al uso del dron Shark-G. El mantenimiento
trata tanto el mantenimiento preventivo como el especifico.
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Perfil del producto

Introduccion

Shark-G es un dron hibrido disefiado para realizar actividades de deteccion de focos de
basura en las islas Galapagos. Esta disenado para operar con una masa de despegue total de
15,5 kg aproximadamente. Cuenta con cuatro hélices de fibra de carbono de dimensiones
17x15.8 pulgadas de fibra de carbono, las cuales estan acopladas a un motor eléctrico cada
una. Cada motor otorga una potencia de 473[W]. Para el vuelo en modo horizontal esta
equipado con un motor SAITO-FG17 que entrega 1.9 hP y cuenta con una reserva de
combustible de 3.2L los cuales son suficientes para un vuelo de 180 km a una velocidad de
75km/h. El dron cuenta con dos flotadores fijos, elaborados de balsa, que permiten el
amerizaje segun la necesidad. Cada flotador es capaz de soportar una masa maxima de 15 kg
y son resistentes al agua por el recubrimiento con el que cuentan.

Adicionalmente el fuselaje del dron cuenta con espacios suficientes para la colocacion de
camara, sensores, controles de vuelo y demés componentes eléctricos que se requiera para el
funcionamiento completo.

e La consideracion de despegue y aterrizaje esta disenado para realizar dos
& fases de vuelo completas; dos despegues; dos aterrizajes.

e La velocidad de vuelo horizontal de 75 km/h es probada en simulacién con
un viento en contra de 18km/h a una altitud de 900m. Estos valores solo son
de referencia, pueden variar por las condiciones climaticas de la estacion, asi
como también del peso del dron y el nivel de combustible presente.

e Serecomienda no pasar los 110km/h en vuelo horizontal ya que el fabricante
del perfil alar no aprueba su uso pasada la velocidad limite.




DIAGRAMA DEL DRON

1. Fuselaje

[\

. Estructura de aterrizaje/Despegue

. Ala seccion central

5w

. Ala seccion izquierda

5. Ala seccién derecha

6. Motor de combustion

7. Aleron/elevador posterior

8. Flotadores

9. Motor eléctrico

10. Hélice de madera 14x8 in

11. Estructura de motores eléctricos (pilon)

12. Hélices de fibra de carbono 17x5.8 in
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Envergadura: 3,2 m

Longitud: 1.88 m

Altura: 80,8 cm

Bateria recargable: 12S Li-Po de 22000mAh

Peso del dron montado: 15 kg

Condiciones ambientales de uso:

Temperatura 10°C —40°C ~ Humedad 20-80%
Condiciones ambientales 6ptimas de almacenamiento:

Temperatura -18°C — 60°C ~ Humedad 10-90%



Montaje del producto

Instalacion de las hélices — motores eléctricos

(1, 3) Hélices en sentido antihorario (2, 4) Hélices en sentido horario

e Instale las hélices en el sentido que muestra la figura, las hélices 1 y 3 van en
& sentido antihorario y las 2 y 4 en sentido horario.

e En caso de que las hélices se encuentren en una posicion incorrecta, el dron no
volara.

e Asegurese que la hélice, motor y pilon estén correctamente conectados para que
no exista ningun tipo de desprendimiento en el vuelo

e Las hélices son de un material sensible, por lo que se sugiere que no sean
manipuladas de forma brusca o se les coloque algtin objeto encima.

e Se recomienda utilizar inicamente las hélices emitidas por el fabricante.

e Las hélices son piezas de constante uso, por lo que el desgaste esta inmerso. En
caso de ser necesario, adquiera repuestos del fabricante.



Instalacion de la hélice — motores a combustion

Hélice del motor a combustion, sentido de giro horario.

e Lahélice a combustion gira en sentido horario, desde una vista posterior.
e Como referencia, existe una linea en la punta de la hélice que debe estar en el
& mismo sentido de la punta frontal del dron.

e En caso de que la hélice se encuentre en una posicion incorrecta, el dron no
generara empuje de forma horizontal.

e Asegurese de que la hélice, motor y fuselaje estén correctamente conectados
para que no exista ningun tipo de desprendimiento en el vuelo

e Las hélices son de un material sensible por lo que se sugiere que no sean
manipuladas de forma brusca o se les coloque algin objeto encima.

e Serecomienda utilizar inicamente las hélices emitidas por el fabricante.

e Las hélices son piezas de constante uso, por lo que el desgaste esta inmerso. En
caso de ser necesario, adquiera repuestos del fabricante.



Ajuste de Hélices

e Asegurese que los pernos estén bien asegurados.
e No olvide de conservar la posicion adecuada de las hélices que se indican en la
seccion de “Instalacion de las hélices™.

Uniones Alas



Instalacidn Pilén - Cola
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Operacion de Vuelo horizontal

Combustible

Para llenar el tanque de combustible es necesario utilizar gasolina del tipo Stper mezclada
con aceite. La razon de mezcla es de 20 a 1; es decir, por cada veinte mililitros de gasolina se
necesita uno de aceite. El aceite recomendado por el fabricante es cualquiera que sea sintético
de alta calidad para motores de dos tiempos.

Hélices y consumo de combustible

La hélice recomendada es de tamafio 14x8 pulgadas. Esta configuracion permite un consumo
adecuado de gasolina de aproximadamente 15 mililitros por kildmetro a una potencia alta
pero no a maxima.

Sistema de igniciéon

El sistema de ignicion viene incluido con el motor. Es recomendado usar una bateria de cinco
celdas de minimo 1000mAh de 6.6V para el funcionamiento del sistema. En un rango de 2-3
horas de vuelo.

Antes de volar

e Cerciorarse de que el filtro de combustible se encuentre en buenas
condiciones.

e Revisar que el escape del motor se encuentre libre, sin impurezas.

e Revisar el carburador, debe abrir y cerrarse sin dificultad.

e Lalinea de combustible debe estar sujetada adecuadamente.

e Equilibrar la hélice para prevenir balanceo y esfuerzos que puedan dafiar el
motor.

e Revisar la carga de la bateria del sistema de ignicion.

e Elaceite sugerido por el fabricante es Evolution Oil (EVOX1001Q)

e Las lineas de combustion no deben ser de silicona o plastico comun.

& e Mantener despejada la zona de entrada de aire, una obstruccion puede provocar
que no se produzca la combustion.

e FEl uso de un aceite distinto al recomendado puede provocar con el tiempo la
obstruccion de los sistemas de escape y de ignicion.

e Después de un vuelo es necesario retirar el combustible restante del carburador.
Se desconecta la linea del carburador y se deja funcionar al motor hasta que
quede seco.

e Al comenzar el vuelo horizontal nunca se debe operar al méximo el motor ya
que requiere trabajar al menos 15 minutos en bajas revoluciones 3500RPM-
4500RPM. Se puede activar el motor unos 5 minutos antes de despegar para que

€ste Se caliente.
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INSPECCION DE LA AERONAVE

En primer lugar, asegurese en qué condiciones climaticas volara el UAV, asi como las
restricciones de vuelo que se puedan presentar y la zona en que la aeronave operara.
Asegurese de que la integridad de personas o animales no se vea comprometida durante el
despegue y aterrizaje, de modo que eviten dafios a terceros y al dron en si.

HERRAMIENTAS BASICAS PARA EL MANTENIMIENTO BASICO

Recomendamos un juego de herramientas compuesto por:

e 4 arandelas de presion

e 4 tornillos M10x1.5

e 4 tacos Fisher

e Destornillador plano

e Destornillador de estrella

MANTENIMIENTO RUTINARIO

Se recomienda siempre aterrizar y despegar en superficies libres de obstaculos, a pesar de que
el dron es capaz de reposar en el agua se recomienda que esto se realice solo si las
condiciones del agua lo permiten, es decir, sin oleaje.

Aeronave

Asegurese de que:

e Los motores giren sin problema alguno.

e La bateria se encuentre completamente cargada.

e El tanque de combustible se encuentre lleno.

e Las hélices esténn acopladas a los motores y no presenten dafio alguno.

e Las hélices estén dispuestas simétricamente.

e Tren de aterrizaje en el angulo correcto.

e En caso de que se planee usar flotadores, asegurese de que estén correctamente
sujetos.

MANTENIMIENTO TRAS 25 VUELOS

Aeronave

e Elimine las particulas de suciedad y realice una limpieza profunda del UAV.

e Asegurese de que los cables se encuentren en condiciones adecuadas para volar.

¢ Elimine particulas de polvo de los motores.

e Verifique la sujecion de los diferentes componentes al frame, tanto externos como
internos.



Realice un vuelo para asegurarse que todo se encuentra en perfectas condiciones.

MANTENIMIENTO TRAS 100 VUELOS

Aeronave

e Realice el mantenimiento tal como se hace tras 25 vuelos.

e Compruebe el estado de los motores, asi como de su sujecion.

e (Cambie la bateria.

e Revise los demés componentes, y reemplacelos de ser necesario.

Realice un vuelo para asegurarse que todo se encuentra en perfectas condiciones.

CAMBIO DE PIEZAS RECOMENDADO POR EL FABRICANTE

20 vuelos

Hélices

100 vuelos

Flotadores y tren de aterrizaje dependiendo de sus condiciones.

Bateria.

Baterias

Las baterias pueden fallar por sobrecalentamiento, o si llegan a caerse. Debe verificarse
siempre que se las carguen que no se hayan inflado o deformado, de ser el caso, deben

12

reemplazarse inmediatamente. Recuerde desechar las baterias segtn indican las regulaciones

medioambientales.
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Apéndice G. Planos



4 2 1
F IF
207 91
E |E
LN
o
N
Dj ID
C IC
NOTAS:
- Componente a adquirir de un distribuidor.
| : . B
- Plano para medidas de referencia.
FORMATO A4
MASA 2.72 [kg] B
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Maria José Calvopifia
DIS.
1:2
REV. A
, FECHA
BATERIA BOS 6-5-2021
4 2 1



79,6

Notas:
- Componente a adquirir de un distribuidor.

195 4

36

IF

[E

D

B| - Plano de medidas referenciales. IB

FORMATO A4

MASA 90 [g]

MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Maria José Calvopifia

1:1 DIS. MAD Components
A ) REV. MAD Components A
ESC (Electronic speed £06 FECHA
controller) 6-5-2021
2 1

4 I 3
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F IF
411,8
E |E
D ID
C IC
Notas:
gl Componente a adquirir de un distribuidor. 5
| - Plano de medidas referenciales.
FORMATO A4
MASA 32.5 [g] B
MATERIAL: TOL. GRAL ESCALA DIB. Maria Jose Calvopifia
) DIS. MAD Components
A 13 REV. MAD Components A
L _ FECHA
Helice 17x5.8 in H18 652001
4 p] 1



3,8

30,5

IF

[E

D

C IC
Notas:
Bl - Componente a adquirir de un distribuidor. ls
- Plano de medidas referenciales.
FORMATO A4
MASA 0.23 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Maria José Calvopifia
1:1 DIS. MAD Components
' REV. MAD Components
A < A
o FECHA
Motor electrico M17 6-5-2021
4 2 1
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T _— m
e 355,6
DI

IF

[E

D

C IC
NOTAS:
B| - Componente a adquirir de un distribuidor. IB
- Plano para medidas de referencia.
FORMATO A4
MASA 0.02 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| _DIB. APC
Madera 1:4 DIS. APC
r : REV.
A APC A
_ FECHA
Helice 14x8 HO9 8-5-201
4 3 2 1
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64

-
E

@8

IF

[E

D

IC
Notas:
- Componente a adquirir de un distribuidor. I
- Plano de medidas referenciales.
IB
FORMATO A4
MASA 770 [g]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Eduardo Iza
DIS. Saito
1:2 REV. | Saito
A
N FECHA
Motor a combustion M04 652001
4 2 1




6 | 5 3 | 2 | 1
PARTS LIST
ITEM QTY PART NUMBER DESCRIPTION
1 1 MITAD S
4 1 Tapa superior
5 1 Tapa inferior
6 1 TAPA 3 SUPERIOR
7 1 TAPA 3 INFERIOR
8 2 LATERAL MITAD
9 1 MITAD I
10 1 LATERAL INFERIOR
DERECHO
11 1 LATERAL INFERIOR
IZQUIERDO
12 1 TAPA 2 INFERIOR R
13 LATERAL
SUPERIOR
DERECHO
14 1 LATERAL
SUPERIOR
IZQUIERDO
15 1 TAPA 2 SUPERIOR
16 4 10x10
17 2 15X15
Nota: FORMATO A3
- Se sugiere unir las partes con pegamento. MASA 1.14 [kg]
SUSTITUYE A: SUSTITUIDO POR: IESCALA DIB. Maria Jose Calvopifia
Flotador Mara Jose Calvopifia 1.9 DIS. Eduardo Iza
REV. Eduardo Iza

Ensamble flotador

FO07.16

FECHA
8-5-2021

3 I

z I




4 3 ] 1
w IF
10 75,25
|IE
ID
IC
Nota:
- Se requiere 4.
IB
FORMATO A4
MASA 2.85 [q]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Eduardo Iza
Madera de Balsa 1mx1mx0.01 1 1:1 DIS. | Eduardo Iza
ad de badlsa Imx1mxU.Ulm ' REV. Eduardo Lz A
10x10 F07.1 FECHA
X L[]
8-5-2021
4 3 p) T



4 3 ] 1
w |
156,1
15 _
|E
ID

IC
Nota:
- Se requiere 2.
IB
FORMATO A4
MASA 0.0133 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Eduardo Iza
Madera de balsa 1mx1mx0.015 1 2:3 DIS. Eduardo Iza
adera de palsa 1mx1lmxu. m : REV. Eduardo Lz A
15x15 FECHA
X F07.2 8-5-2021
4 3 y) T



4 3 2 L
0,

¢ IF

316,5 |E

< ID

>
O o
o
ml
Nota:

- Se requiere 1.

IB
FORMATO A4
MASA 0.0412 [kg]
ATERIAL: TOL. GRAL | Escalal| DiB. Maria Jose Calvopifia
Madera de balsa 1mx1mx0.003 1 1:4 o oA 172
adera de balsa 1mx1mx0.003m : REV. Eduardo Iza A
rer ) FECHA
Lateral Inferior Derecho F07.3 8-5-2001
3 3 2 !



4 3 2 1
¢ IF
4
316,53 F
2
,6\)0
9 m%ﬁ B
X
0
et ol ID
Te)
q-\
(o)
O o
H\
o)) .6_
t
IC
Nota:
- Se requiere 1.
IB
FORMATO A4
MASA 0.0412 [kg]
yp— TOL. GRAL ESCALA DIB. Maria Jose Calvopifia
DIS. Eduardo Iza
Madera de balsa 1mx1mx0.003m 1 1:4 REV Eduardo Iza
: A
Lateral Inferior Izquierd o
ateral Inrerior 1zguierdao
g F07.4 5-8-2021
7 3 2 L



4 3 2 1
F VAl
717,7
— __3__ I
i
0o)
E Lo |=
D| ID
C IC
1 Nota: -
- Se requiere 2.
Bl IB
FORMATO A4
MASA 0.128 [kd]
MATERIAL: TOL. GRAL ESCALA DIB. Maria Jose Calvopifia
DIS. Eduardo Iza
Madera de balsa 1mx1mx0.003m 1 2:10
REV. Eduardo Iza
A A
Lateral mitad 0 e
ateral mita FO7.5 8-5-2001
4 3 2 1



4 3 5 .
0.3 w IF
NI e
I\\
O
N
o
H\
(o))
LN —
i
11,68
|E
ng
Qo
% —m%
Do —
0,3
512,42
IC
Nota:
- Se requiere 1.
B
FORMATO A4
MASA 0.0551 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Maria Jose Calvopifa
Madera de balsa 1mx1mx0.003 1 1:5 DIS. Eduardo Iza
adera de balsa 1mx1mx0.003m . o — = A
Lateral ior derech FECHA
ateral superior derecho
° F07.6 8-5-2021
4 3 5 r



512,41 w |
O
9O
o)
N
o
i
d —
rp}
i
0,33 |IE
——I_—
oY
O
N
o
m% —
Bs
‘o
ID
11,68
0,33 lc
Nota: |
- Se requiere 1.
IB
FORMATO A4
MASA 0.0551 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL ESCALA DIB. Maria Jose Calvopifia
1: DIS. Eduardo iza
Madera de balsa 1mx1mx0.003m 1 5 eV = uardo a A
. . ; FECHA
Lateral superior izquierdo F07.7 e 001



4 3 5 .
717,7
3
L
i
N
i
|E
ID
IC
Nota:
- Se requiere 1.
IB
FORMATO A4
MASA 0.14 [kq]
MATERIAL: TOL. GRAL| EScalAl Dis. Maria Jose Calvopifa
Madera de balsa 1mx1mx0.003 1 1:7 DIS. Eduardo Iza
adera de balsa 1mx1mx0.003m . o — = A
itad FECHA
tad F07.8 8-5-2021
4 3 5 T



w |IF
B 512,43 717,70 317,91 _—3__
E ﬂ m
=
~
i
|E
108,3
ID
60,3 IC
——I—I——
Nota: —
- Se requiere 1.
IB
FORMATO A4
MASA 0.26 [kg] _
MATERIAL: TOL. GRAL ESCALA DIB. Maria Jose Calvopifia
) DIS. Eduardo Iza
Madera de balsa 2mx1mc0.003 1 1:20 REV. F iuarco Iza A
. FECHA
Mitad S F07.9 8-5-2021
4 3 ) T



102,76

3 318,86

163,36

IF

[E

D

IC
Nota:
- Se requiere 1. I
FORMATO A4
MASA 0.05 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL| EScalAl Dis. Maria Jose Calvopifa
Madera de balsa 1mx1mx0.003 1 1:4 DIS. Eduardo Iza
adera de balsa 1mx1mx0.003m . o — = A
T 2 Inferi FECHA
apa 2 Inferior
P F07.10 8-5-2021
4 3 5 T



T, v
|E
< a
. LN
g et
ID
(o)
1079 165,09
=
IC
Nota:
- Se requiere 1.
IB
FORMATO A4
MASA 0.066 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| Dis. Maria Jose Calvopifa
Madera de balsa 1mx1mx0.003 1 1:4 DIS. Eduardo Iza
adera de balsa 1mx1mx0.003m . = — = A
T 2S i FECHA
apa uperior
P i FO7.11 8-5-2021
4 3 > T



4 3 2 1
¢ |F
60,31 29,65
A R14,83
(o} |_ _________ _| [i___;, —
q’)‘)\ !_ _________ _ ~_~
56
|IE
o | 1 C
r A
||-L -H_ | -
I— i
ID

CC(1:1)

N 2 <
(@)
A LN
5 50,31
IC
Nota:
-Se requiere 1.
IB
FORMATO A4
MASA 0.022 [kg]
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Eduardo Iza
. 1 1:1 DIS. Eduardo Iza
Plastico PLA : eV R A
T 3 inferi FECHA
apa 3 inferior
P F07.14 8-5-2021
4 3 p) T



4 3 2 1
F w IF
108,30 69,45
m# R34,73
— o r— - ! r— - e
> I I \\ )
‘bb‘\ !_ ________ _! ~___~
E 100,40 [E
________ |
— Cr 1 C —
S| S
,| |
0| e | Ib
\l
> CC(1:2) <
C IC
5
— = I
Nota:
. -Se requiere 1. ls
FORMATO A4
MASA 0.1027 [kg] B
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA | DIB. Eduardo Iza
. DIS. Eduardo Iza
Plastico PLA 1 1:2 REV. Eduardo 1za A
) FECHA
Tapa 3 superior F07.15 652021
4 3 p] 1
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I
i/
9,00
—DI—I‘—

445,00
A-A (1:4)
2,00
I}
qn
S
S ™
o
O
™
\s
$
®
N~
Q
ee]
|
I 1160,00
Notas: FORMATO A3
'Perf“ NACA 2412 MASA 0.4 kg
-Componente a adquirirse de
Yangda Security MATERIAL- TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Ral Lopez
Fibra de vidri 14 DIS. Yangda Security
ora de vidrio ) REV. Yangda Security
FECHA
Ala secci-n central A03-2 6.5.2021




8 7 6 5 4
19,06 433,72 29 55
RN _ _ ©
o N l e —— q..l:
o o ——— ~
— "r/ B;E :f j— _'---_-_-] >
10,48
_|_
586,71
433,39
A-A (1:4)
e
7 i
]
[
L0
1
(9p]
<
(a\] | ~
©
. o 2,00
o —
¥ | 9@\ &
2,00 e }>
™
Q_
©
v
\ S
S
~
Q-
1020,00
Notas:
-Perfil NACA 2412 FORMATO A3
-Componente a adquirirse de MASA 0.4 kg
Yangda Security
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Ral Lopez
. - ] DIS. Yangda Security
Fibra de vidrio 1:4 REV. Yanada Security
: FECHA
Ala secci-n derecha A03-3 6.5.2021
8 7 6 5 4




7 6 4 3
19,06
43 —
29,55 3,72
S
l\“‘ — e —— e — (QV o
® ¥ f =
10,48
586,70 433,39
_|_
A-A (1:4)
=
b2 — ;
e ol
| >
"2
%
|
2,00 f ) )
™
<
N~ | N
O
o
o
(0]
& ' 2,00
<
,\9\%_ ’\g
| 2
Dy
A = &
=
1020,00
Notas: FORMATO A3
-Perfil NACA 2412
-Componente a adquirirse de MASA 04 kg
Yangda Security MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| _DIB. Ral Lopez
. . ) DIS. Yangda Security
Fibra de vidrio 1:4 REV. Yangda Security
o FECHA
Ala secci-n izquierda A03-1 6.5.2001




PERFIL
NACA 2412
2.60
SECCION B-B E
ESCALA 1:5 DETALLE A
ESCALA 1:2
135.00
g — /\
B
&
ut b‘\x-QQ
S N
AN
~r
S A
R
QY o
O
B C
o
(@)
oS
N
= :
I 1] 8 NOTA: N _
S = g -Componente a adquirirse de Yangda Security B
o = g @ -El empenaje izquierdo es simétrico
S S| @
(9P AN
3 = — FORMATO: A2
N — MASA: 0.3 kg
fe) 7
) TOL. . DIB. Vargas Garcia K.
\ l\/ = MATERIAL: FIBRA DE VIDRIO GRAL. ESIC.%A " DIS. Yanga Security
534.28 ' REV. Lopez R. A
- e FECHA:
Empenaje derecho/Aleron C10 26,321

/ 6 S 4 3 2 ]



7 5 4 3 2 1
970,00
362,25
[ < | © \
5 ) — S o= 8
o O & 219l @ |
— < < b d
— Y
200,00
423,24
1936,66

N~

o

o

™ ~ Notas:

g— = -Estructura externa a adquirirse de Yangda
289 73 S o Security
i & -Flotadores diseflados y fabricados por
USFQ
420,20(325,00 272,18
1 ’ FORMATO A3
MASA 16 kg
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Ral Lopez
Fibra de vidrio. balsa. fibra d b ) DIS. Yangda Security, USFQ
ibra de vidrio, balsa, fibra de carbono 1:25 REV. Yangda Security, USFO
FECHA
Shark-G N/A 6.5.2021

7 5 4 3 2 1




6 ) 4 3 2
2
C(1:5) 20 5 D(1:5)
— __— = O
7,00 40100 /O €2 5 e DBDOD : e 20,00 20’00 039
22500 __—— =\ S3aEeseeasiie i 40,00
— = N =tslalsl=] = I o) & -
542,00 ~ = === = awinlelnlulslny
! g Y ([ JuUudaoddy
_JC J( S
20,00 3 SBs88B8HM]
S = = Juuuoudd /
\/@Q o % L J \ 20,00
Ay 60,00 46,50 L/ A
i 55,00 0
" © St 25,00
40,00 < S = 19,16
= 3 - -
270 \fg\
_‘ —-?
g | ) ::_ //“\ A‘?)j?)
AN S +
R134,67 \-j CCYD).*# e e e e e e e \ R133,88
E(1:5)
5,00
8 /I\-\
o N o
™ 30,00
3 4 HR— ,gﬁ G-G (1:5)
d‘ AN
5O
>
te}
60,00 —%é v’)f}
' ge)
© 2 FORMATO A3
MASA 0.8 kg
NCotas. N S TERIAL TOL. GRAL [ EscaLa| Die. [ Ral Lopez
-Componente a adquirirse de : - -
; . I DIS. angda Security
Yangda Security Fibra de vidrio 1:10 REV. | vangda Security
] FECHA
Fuselaje FO1 6.5.2021
8 7 6 5 4 3 2 1




4 3 2
' o F
| S
| o
. <
157,81 —
20> 8,67 E
o
v.
~
N
H
& ——
o)
2, D
2 ° 3
& S
o N
X
Q~Q 6,91
S Dkl
I C
S
O
Notas:
-Componente a adquirirse de
Yangda Security
FORMATO A4
MASA 209
MATERIAL: TOL. GRAL | ESCALA| DIB. Ral Lopez
ibra de vidri 13 DIS. Yangda Security
Fibra de vidrio ) REV. Yangda Security
FECHA
Pata P02 6.5.2021
2 1




o
S 0
% 150.00 1%
L™ !
| i
944.50
_20.00
cJQ
fooy a081__ P
A
8 A t. \‘1{{\ \Il,' j =~ | A t' ] \
o . ) — — C —
™ : i 1 — S 1 _7[
© SECCION A-A o A o 3 = o
ESCALA1:5 & S 2 < S N
=t ™ ™ — vo)
S
NOTA:
-Componente a adquirirse de Yangda Security B
-El pilon izquierdo es simétrico
FORMATO: A2
MASA: 0.3 kg
, TOL. . DIB. Vargas Garcia K.
MATERIAL: FIBRA DE VIDRIO GRAL. ESE%LA' DIS. Yanga Security
> REV. Lopez R. A
oy FECHA:
Pilon Derecho P13 26391

8 / 6 S 4 3 2 ]
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8 5 4 3 2 1
LISTA DE PARTES
ITEM QTY PART NUMBER DESCRIPTION
1 1 |Fo1 FUSELAJE
2 4 |P02 PATA
3 1 |A03-2 ALA SEC. CENTRO
@ 4 1 |A03-1 ALA SEC. 1ZQUIERDA
5 1 |A03-3 ALA SEC. DERECHA
6 1 |Mo4 MOTOR COMBUSTIEN
7 1 |BO5 BATERGA
@ 8 1 |E06 ESC
9 2 |Fo7 FLOTADOR
10 1 |cos COLA I1ZQUIERDA
@ 11 1 HO9 HELICE COMBUSTIEN
12 1 |c10 COLA DERECHA
e / 13 1 Cc11 ALEREN COLA 120Q.
/ 14 1 |c12 ALEREN COLA DER.
/ 7 15 1 |p13 PILEN IZQUIERDO
/ 16 1 |P14 PILEN DERECHO
/" 17 1 P15 JUNTA PILEN 1Z0Q.
& 18 1 |P16 JUNTA PILEN DER.
o g 19 4  |[M17 MOTOR ELECTRICO
. p 20 4 [H18 HELICE ELECTRICO
_ / 21 4 [E19 EJE ALEREN

NOMBRE

FECHA

FIRMA

DIBUJ.

LOPEZR.

2021/03/26

RL

VERIF.

VARGAS K.

2021/03/26

KV

TTULO:

PLANO DE CONJUNTO

N.A DE DIBUJO:

EXP-VTOL-GAL-01

A3

IAPROB

VARGAS K.

2021/03/26

KV

Material: FIBRA DE VIDRIO

ESCALA: 1:15

IHOJAlDEl

3

2

1




