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PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Ausencia a nivel nacional de aeronaves autonomas que involucren el
manejo de fuentes de energia renovable para desempefiar amplias
jornadas de vuelo.

Modelos comerciales disponibles en el extranjero ofrecen una gran
autonomia de vuelo cuyo costo de adquisicion de estos equipos
representa una inversion elevada.

La falta de recursos financieros enfocados a la investigacion y
desarrollo de equipos capaces de aprovechar la energia solar como
fuente alternativa de consumo.

El constante uso de aeronaves basados en el empleo de motores a
combustion para ejecutar tareas de vuelo prolongado, involucra la
emision de gases y particulas que contaminan el medio ambiente.
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JUSTIFICACION E IMPORTANCIA

« El Centro de Investigacion y Desarrollo de la FAE cuenta con
mas de 10 afios de experiencia en el desarrollo y construccion
de plataformas aéreas no tripuladas

 La principal desventaja del UAV, es su reducida autonomia de
vuelo

« La caracteristica principal del UAV solar es el aprovechamiento
de la energia que proviene del sol a través de paneles
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OBJETIVOS

Objetivo General

Diseflar 'y  construir  un
prototipo de plataforma aérea
no tripulada de ala fija, capaz
de aprovechar la energia solar
para el incremento de la
autonomia de vuelo para el
Centro de Investigacion vy
Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana (CIDFAE).

Objetivos Especificos

> Identificar parametros de disefio

Determinar el tipo y la cantidad de celdas
solares

Disenar el conjunto alar, fuselaje y cola de
un UAV de ala fija

Analizar el comportamiento del ala,
fuselaje y cola del UAV

Construir la estructura del UAV mediante el
empleo de materiales compuestos

> Determinar la autonomia del UAV Solar
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HIPOTESIS

¢El UAV de ala fija sera capaz de aprovechar la energia
solar para incrementar su autonomia de vuelo?
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FUNDAMENTACION TEORICA

Cargas aerodindmicas

Sustentacion

[ Caracteristicas aerodinamicas ]

(Lift) Sustentacion
A
% Resistencia Arl‘aStI‘e
'\_ R L {Drag)
N\ oy Curva Polar
fa'rﬂfti.’}?/ | = Momento de cabeceo
4
e NUmero de Reynolds
[ Perfil aerodinamico ]
Posicién de la Ordenada maxima de la linea de curvatura media
P ordenada maxima .
Baris e ~ Posicién del espesor

maximo

Extradds Linea de curvatura media

—
——
—
—

Radio de A

curvatura ¥ Intradés \ Borde de

del borde Espesor maximo Cuerda salida

de ataque Sentido del avance (B.S.) E S p E
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REQUISITOS DE DISENO

> Prototipo de bajo peso

> Vuelos de alta duracién

> Diseno aerodinamico

> Capacidad de carga de hasta 3 Kg

> Fiabilidad estructural

> Estabilidad de vuelo

> Bajo costo
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SELECCION TIPO DE AIRFRAME

Requisitos de disefio de aeronaves
(Mision, rendimiento, estabilidad, control, costo, tiempo, fabricacion)

<

Identifigue los componentes principales que la aeronave requiere para satisfacer
los requisitos de disefio.

A 4 A 4

Configuracion | | Configuracion Configuracion | | Configuracion || Configuracion
de ala de cola de motor Estructural de mecanismos

\ 4 v \ 4 v v

Aproximacion de la aeronave sin dimensiones

U

Configuracién optima de aeronave
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ALTERNATIVAS PARA CONFIGURACION UAV

Numero de alas: Monoplano
Ala Localizacion: Ala alta
Tipo: Rectangular
Fuselaje Geometria: Tadpole shape
Cola horizontal Tipo: Convencional
Ubicacién: Cola de popa
Cola vertical Individual
Tipo: Eléctrico (Alimentado por energia
51| Motor solar)

Ubicacion: Delante de la nariz
Numero de motores: monomotor
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SELECCION DE PERFIL AERODINAMICO

[

Curva Polar

)

Curva de sustentacion

L st ( HOBIE SM (Reynolds 250.000) )
- Al18 SM (Reynolds 250.000)
- CR001 SM (Reynolds 250.000)
\_ E387 (Reynolds 250.000) )
Nombre perfil (D) (Cp)
Hobie SM 1,043 0,023
Al8 SM 1,279 0,043
CR001 SM 1,330 0,040
cd
E387 1,225 0,045
1.320
Nombre
. C) (Cp) (A0A)
perfil
Hobie SM 1,043 0,023 6,5°
Al8 SM 1,279 0,043 8,5°
CR001 SM 1,330 0,040 10,5°
E387 1,225 0,045 10,2°

Alph

f
.0

.0
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SELECCION DE PERFIL AERODINAMICO

[ Coeficiente de momentos ] — ~N
. - (Reynolds 250.000)
T 5.0 1020 1‘;.; -Al8 SM (Reynolds 250.000)
~6.02 - CR001 SM (Reynolds 250.000)

\ E387 (Reynolds 250.000) )

I
/\
S—————— Hobie SM 1,043 0,023 0,107
Lo.10] Al8 SM 1,279 0,043 -0,127
SR CRO001 SM 1,330 0,040 -0,122
s E387 1,225 0045  -0,085

[ Grafica cl/cd vs angulo de ataque ]

Loo " 1/cd
50
s
| Nombre perfil (CLCp) (AoA)
Hobie SM 86,55 4,03°
/ Al18 SM 93,74 3,96°
i CR001 SM 95,80 3,47°
§ E387 88,61 5,03°

T4

&0

C
0
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SELECCION DE PERFIL AERODINAMICO

Nombre Descripcion Serie
Hobie SM Hobie Hawk airfoil — Bajo numero Reynolds Hobie Hawk R/C
Perfil de vuelo libre de bajo nimero de
Al8 SM Archer A18 F1C
Reynolds

Perfil aerodinamico de lanzamiento manual,
CR001 SM _ _ Cody Robertson
bajo niUmero de Reynolds (suavizado)

E387 Eppler E387, bajo nimero de Reynolds Eppler

i Alto coeficiente de sustentacion

_ Bajo coeficiente de resistencia al aire

' Bajo coeficiente de momento de cabeceo

: Bajo nimero de Reynolds
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RESUMEN DE CARACTERISTICAS DEL
CONJUNTO ALAR

Velocidad de crucero Carga y superficie alar

- Re = 250 000 . Carga = 3,05 Kg/m? - b=348m
« ¢ =330,72 mm « S=1,150 m?
e V=12,398 m/s

Relacion de aspecto Angulo de ataque

« AR =10,521  AOA =0,585° e Ala alta: 2°
e Ala media: 3°
e Ala alta: 4°

Diedro (2° - 5°)
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DISENO DE FUSELAJE

1. Seleccionar una geometria adecuada

S S — R
(a) (b) E "

(c) (d @ €>. 225

O o=

2. Establecer la relacion optima longitud-diametro

L
)
f7 opt
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DISENO DE FUSELAJE

3. Aproximar de dimensiones

4. Optimizar

Sadi—
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DISENO DE ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Configuracion de
cola y ubicacion

T invertida
» Popa

Coeficiente de
volumen (VH)

 Planeador = 0,6

Calcular la distancia
optima
« 1796,753 mm

Coeficiente de
elevacion a
velocidad de crucero

+-0,139

Momento de
cabeceo
aerodinamico

* -0,0958

Superficie de la cola
horizontal

¢ 127,058 x103 mm?

Seleccionar el perfil
aerodinamico para
EH

* NACA 0006

Relacion de aspecto
y conicidad

« AR, = 7,014
L4 )lh = 0,7

Angulo de barrido y
diedro

® Aprg = 0°
° Fh = )°
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Pendiente de la
curva de
sustentacion

e Cio n = 5,054 (1/rad)

Angulo de ataque
del perfil
aerodinamico

. ay = —1,604°

DISENO DE ESTABILIZADOR HORIZONTAL

Flujo descendente
de cola horizontal

e £ =1,609°

Angulo de
Incidencia de la cola
horizontal

e iy =—0,58°

A

Chpunta =

109,701 mm
v

Envergaduray
cuerda
aerodinamica media

e by, = 994,025 mm
e ¢y, = 134,591 mm

156,715 mn\

Estabilidad
longitudinal

* Cna = —1,345 (1/rad)

Unidn fuselaje/cola

-

b, = 994,025 mm
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DISENO DE ESTABILIZADOR VERTICAL

Determinar Coeficiente
de volumen

V, = 0,03

Calcular la distancia
optima

L, =1, = 1,796x10% mm

Superficie del
estabilizador vertical

S, = 66,829x10% mm?

Angulo de barrido y
diedro

A, = 0°
Fh:()o

Relacion de conicidad de
0,7a1

A, =0,7

Seleccionar el perfil
aerodinamico

NACA 0006

Valor de la envergadura
b, = 316,612 mm

Valor de la cuerda o
MAC

C, = 211,075 mm
Co, o, = 245.77 mm

C = 172,040 mm

Upunta
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DISENO DE ESTABILIZADOR VERTICAL

Valor de la cuerda de base

C

Vraiz

= 245.77 mm

Valor de cuerda de punta

C

Upunta

= 172,040 mm




DISENO DE SUPERFICIES DE CONTROL

1. Dimensionamiento de Alerones

halerén = 53 mm balerc’m = 1044 mm

Figure 2 aileron

s 25% chord ——|
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DISENO DE SUPERFICIES DE CONTROL

2. Dimensionamiento de Rudder

CR

316.61

= 0.3

Upunta

|51.61 |
3. Dimensionamiento de Elevador
1
Cp = 3 (Chraiz)
R S §
[Ty

994.03
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SELECCION DE MATERIALES

40

Cedro

Sauce

Ceiba

Limite elastico (MPa)

Balsa

20

H H H
T t T
240 260 280 300 320 340 360 380 400 420 440

Densidad (kg/m”3)

Madera Densidad Moddulo de Limite elastico
(Kg/m?3) elasticidad (GPa) (MPa)
Balsa 240 - 300 7,2-88 16,2-19,8
Ceiba 280 - 340 3,7-45 18,4225
Sauce 310-380 71-8,7 24,4-29,9
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SELECCION DE MATERIALES |

200

g

Limite elastico (MPa)

a1
=}

Epoxy/Fibra de carbono (HS)

Epoxy/S-glass (Fibra de vidrio)

/T

o
-

\

|
Epoxy/E-glass (Fibra de vidrio) /ll/

D
e —-

__Polyester/E-glass (Fibra de vidrio) __

1400

1500

Matearial

Epoxi/Fibra de

carbono

1600 1700

Densidad

(Kg/m?)

1,55x108%- 1,58x10°

T T
1800 1900 2000

Densidad (kg/m"3)

2100

2200 2300

Epoxi/E-Glass

1,6x10%- 1,95x103

Epoxi/S-Glass

1,84x103- 1,97x10°

Modulo de elasticidad Limite elastico
(GPa) (MPa)
129 - 154 1,74x103 - 2,17x108
35-45 300-1,1x103
47,6 - 47,8 1,70x103% - 1,76x103

=
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DETERMINACION DE CARGAS
AERODINAMICAS SOBRE EL ALA

[ Plano YZ ]

Fuerza Valor (N)

Sustentacion 56,071
Peso 34,3
Reaccion A-B 3,132
Diedro Izquierdo Ala central Diedro Derecho
W/2
r.v F1/6 F/12 R, Ry FUI2 Fi/6
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DETERMINACION DE CARGAS
AERODINAMICAS SOBRE EL ALA

[ Plano YZ ]

Rg Fr/12 FL/6
=
[ Diagrama de fuerzas cortantes y momento flector y
B i =
0,00
‘ -9,35 -9,35
-14,02 -14,02
A1?,]!5
-17,15
(m)
m Shear Diagram ﬂ
)
12,30
11,73
‘ 8,13
0,00,00
X 0,00
(m) 1,16 1,61 11,74
m Moment Diagram

\Jm

-SPE
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DETERMINACION DE CARGAS
AERODINAMICAS SOBRE EL ALA

[ Plano XY ]

Fuerza Valor (N)

Arrastre 1,658

Empuje 30,87

Reaccion A-B 10
Diedro Izquierdo Ala central Diedro Derecho

F\/6 Fum/6 Fa/6

Fp/12 Rs R Fp/l2

B ESPE
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DETERMINACION DE CARGAS
AERODINAMICAS SOBRE ELALA

[ Plano XY ]

0,00 0,00
-5,
5,14
X
(m)
N - Shear Diagram ﬂ
0,00,00 E
0,00
4,31
-5,38
x
(m) 1,16 1,58 1,67 1,7

Nm <] Moment Diagram {L ) t S p E
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ESFUERZOS PRINCIPALES MAXIMO Y
ESFUERZO CORANTE MAXIMO

11,756 MPa
IO 6s98mMPa omMPa 3299 MPa
D so189MPa  0MPa 29,595 MPa

n 26,582 MPa 0 MPa 13,291MPa

Sut Syt = 190 MPa n =321
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ANALISIS ESTRUCTURAL DEL ESTABILIZADOR

[ Plano YZ ]

L
F
o Fuerza Valor (N)

[ Plano XY ] Arrastre 1,903
Sustentacion 10,154

X Foy,
i > Fp,/2 Fpp /2 sl | E—
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ANALISIS ESTRUCTURAL DEL ESTABILIZADOR

[ Plano YZ ]

Vo, (A B c D
be

Rg,

Fp, /4

[ Diagrama de fuerzas cortantes y momento flector ]

EMB:O
222222222222

Rg, = 0,475 N N M, = 0,229 Nm
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ANALISIS ESTRUCTURAL DEL ESTABILIZADOR

[ Plano YZ ]

l Fr,/4

Rp,

[ Diagrama de fuerzas cortantes y momento flector ]

zMB:O

Rg, = 2,538 N N M, = 1,223 Nm

@ESPE

UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
AAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAAA




SIMULACION ESTATICA - ALA

A: Static Structural
Static Structural
Time: 1, s

2/1/2020 18:37

JA Fixed Support
[Bl weigth: 343N
@ vt 56071 N
. Drag: 1,658 N
[El Motor: 3087 N
Bl rB1:3132N
8 r2:10,N

0,60 300.00 600,00 {mm}
I 4092 a0

150,60 450,00

A: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1

2/1/2020 18:24

48,207 Max
‘ 42,851

37494
32,138
26,782
21425
16,069
10,713
5,3563
0 Min

.00 300,00 ED0.20 {mm)

150,00 456,00
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SIMULACION ESTATICA - ALA

A: Static Structural

Maximum Principal Stress
Type: Maximum Principal Stress
Unit: MPa

Time: 1

2/1/2020 18:31

101,83 Max

H 91,772
81,712
71,652
61,593
51,533
41,473
31,414
21,354
11,294

1 ’2345 000 20000 600,00 §rmm}
-8,8252 Min _muo—_mn:—‘

A: Static Structural
Safety Facter
Type: Safety Factor
Time: 1

2/1/2020 1826

15 Max
13,636
12,273
10,909
9,5455
8,1818
6,8182

— 54545

— 40909
27273

i 0,35437 Min

0

200 300,00 600,00 (mim)
I 28092

150,00 450,00
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SIMULACION ESTATICA - FUSELAJE

A: Static Structural
Static Structural
Time: 1. s

2/1/2020 00:27

& weight: 343 N

Bl Thrust: 350. N

@ Lift: 56071 N

. Drag: 1.658 N

BBl stabilizer lift: 2.538 N
Bl stabilizer drag: 0475 N
I8 Fixed Support

0.00 350.00 700.00 (mmj}
L S S —
175.00 525.00

A: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 1

2/1/2020 00:27

. 0.11097 Max
0.098639
0.086309
— 0.073979

0.06165
. 0.04932
= 0.03699

0.02466
l 0.01233

0 Min

0.00 350.00 0000 (mm)

§ESPE
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SIMULACION ESTATICA - FUSELAJE

A: Static Structural

Maximum Principal Stress
Type: Maximum Principal Stress
Unit: MPa

Time: 1

2/1/2020 00:28

. 6.1986 Max
5.4932
— 47879
— 4.0826
mm 33773
EE 2,672
— 1.9666

1.2613
I 0.556
-0.14932 Min

000 350,00 700.00 {mm)
I 2090909 I 000909
175.00 525.00
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SIMULACION ESTATICA - ESTABILIZADOR

B: Static Structural
Static Structural
Time: 1.5

1/1/2020 22:31

. Fixed Support
Bl Lift Force: 2538 N

. Drag Force: 0475 N
[Bl Re1:2.538 N
[l RB2: 0475 N

0.00 150.00 30000 (mm}
— — I
{500 22500
B: Static Structural
Total Deformation
Type: Total Deformation -

Unit mm

Time: 1 /\

1/1/2020 22:33

15.345 Max
13.64
Automati}:
10.23
8.525
6.82
5115
34
1705
0 Min
000 150.00 300.00 (mm}
— |

1500 22500
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SIMULACION ESTATICA - ESTABILIZADOR

B: Static Structural

Maximum Principal Stress
Type: Maximum Principal Stress
Unit: MPa

Time: 1
1/1/2020 2233

38.485 Max
33.579
28.673
23767
18.861
13.956
9.0498
4144
-0.76174

-5.6675 Min

000 150.00 30000 imm)
L | L |
1200 22500

B: Static Structural
Safety Factor

Type: Safety Factor
Time: 1

1/1/2020 22:34

15 Max

13.5

12

10.5

9 -
7.5 .

6 -

45

3

0.42757 Min
0 0.00 150.00 30? 00 (mniy
—

500 225.00
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DISENO ELECTRONICO

Servomotor:
DS-843MG
- Alerones

- Timon

- Elevador

Mov. superficies de control

Telemetria
Pixhawk APM ArduPilot
915 MHz

Comunicaciones

Pixhawk (32-bit ARM)
- Acelerometro

- Giroscopio

- Barometro

Receptor RC
FUTABA R2008SB
8 canales (puerto S.BUS)

Comunicaciones

Piloto automatico

SN
S ¥

- Sensor de voltaje (30 V) f/ NN

- HO
Tubo Pitot \\E'E
mRo I2C MS4525D0O

-

Sensor de velocidad

Moédulo de energia

GPS
Ublox Neo-MS8
- Acelerometro

‘—_
Power Module APM V2.6
- Sensor corriente (90 A)
Motor: QA 2825
Hélice: 13x5.5 -BEC 5V
ESC: Graupner 60A DS-
843MG
BEC: 5V (3A) SV
Propulsion I
<

| 222V

Georreferencia
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DISENO ELECTRONICO

| 22.2v

Fuente de alimentaciéon (22 V)

4

| Modulo BMS cf-6540S-A —p Capacidad: 2600mAh (celda)
== _ Descarga continua: 40 A (70 A) — Descarga continua: 20 A
=5 Voltaje de carga: 25,5V —p Tensién nominal: 3.7 V
- Deteccién sobrecarga: 4,25 V —: Tension de carga: 4.2V
— Médulo de balance 1oV Banco de baterias (18650)

Regulacion de tension de entrada (31,2 Va252V)

4252V
MPPT Reductor DC-DC
- Tensién de entrada: 6-36 'V &
- Salida ajustable: 1,25 -32V
- Ajuste MPPT: 6 -36 V !

MPPT

“ G ESPE

UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
eCunoon INNOVACION PARA LA EXCELENCIA




ESQUEMA DE CONEXIONES DE PIXHAWK

(Connectors)

Channel 1 output
$
Channel 7 output

for conventional
system

o || o [|— S.BUS Port

@ESPE
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CONFIGURACION DEL SISTEMAAUTONOMO

— Spektrum Bnd

[

Modo de Wiseal

alog Voltage and Cument - Capacidad

UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
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SINTONIZACION DE PID

Roll
Roll
Roll
Pitch
Pitch
Pitch

1,0
0,30
0,080
1,0
0,30
0,040

2,08496
0,15759
0,15637
1,07751
0,08979
0,08081

: ESCUELA POLITECNICA DEL EJERCITO
CAMINO A LA EXCELENCIA



Unit:wW

SISTEMA DE APROVECHAMIENTO DE

ENERGIASOLAR

[ Eficiencia de celdas solares

== Module Power Output (W) ~o- Cell Efficiency (%)

Unit: %
50 Y | *
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P-Multi P-Mono N-Mono

Caracteristica

Maxeon Gen 3 Neon R Single Junction
Fabricante SunPower LG Alta Device
Caracteristicas eléctricas
Eficiencia (%) 24,3% 20,8 % 26%
Voltaje en méxima potencia
0,632V 0,608 V 0,97V
(Vmp)
Corriente en méxima
] 589 A 9,87 A 0,229 A
potencia (Imp)
Potencia maxima (Pmpp) 3,72W 6W 0,25 W
Voltaje a circuito abierto
0,730V 0,711V 1,10V
(Voc)
Corriente en corto circuito
6,18 A 10,79 A 0,240 A
(Isc)
Factor de forma 0,825 0,782 0,946
Coeficiente de temperatura
) -1,74 mV/°C -1,706 mV/°C -2,09 mV/°C
(Voltaje)
Caracteristicas Fisicas
Silicio Silicio )
) o o Arseniuro de
Tipo de celda monocristalino monocristalino )
Galio
(N) (N)
Dimensiones (mm) 125 x 125 161.7 x 161.7 50 x 19.6
Peso (gr) 6,5 7,0 0.112
Precio (USD) $3,20 $7,00 $11,00
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SISTEMA DE APROVECHAMIENTO DE
ENERGIASOLAR

Potencia  Consumo/dia
Descripcion ) ka * N
) (Wh/dia) =1 —-ky—k,—k,) * B
Calculo de S. Propulsion 324,636 649,272 d
consumo Servomotores 10 20
energetico Sensores y
o 26,48 52,962 Er !
micropiloto E = = b E = 929,76 Wh/dia
Comunicaciones 8 16
Total tedrico 369,12 738,23
Nivel de irradiacién en Ambato durante 2015
8000
.. 7000
Criterio de 5000
dimensionamiento = 5000 ,
1t = m |. horizontal 5855,42 W h/m* « dia
del mes critico L 4000
g 3000 m|. normal
1000
0
& ;@ ‘b' \\5\ %Z;Q o 'QQ
Calculo del sistema c E*N B P 6S — 2P
1 sist — 7 . o sist — T
de baterias Ve * Py 222V — 5.24h
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SISTEMA DE APROVECHAMIENTO DE
E N E RG IIA SO LAR Irradiacion y HSP en el mes de Mayo (2006 - 2015)

900 | HSPp =586 h/dia ] HSPg =
< 800 B(CEM)
. £ 700
Horas solares pico S so0 o
< —@— Radiacion Global
(HSP) S 500 > o
S 400 —@— Radiacion Directa
.©
g 300 Radiacion Difusa
= 200 o
P —o—HSP
100 ol
0 =~ C
00:00 02:24 04:48 07:12 09:36 12:00 14:24 16:48 19:12 21:36 00:00

Horas del dia

Calculo del B
generador No = T I
fotovoltaico T " HSP * Py * i T =%/ T

2xp*L*l S = 0,674 mm?
S=—r—— '
Cableado [ AV (%) * V} { AWG 18 }
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SIMULACION AERODINAMIC

Perfil cr001sm

1.759e+01
1.633e+01
1.508e+01
1.382e+01
1.257e+01
1.131e+01
1.005e+01
8.796e+00
7.539e+00
6.283e+00
5.026e+00
3.770e+00
2.513e+00
1.257e+00
0.000e+00
[m s”-1]

1.329e+02
9.970e+01
6.651e+01
3.332e+01
1.320e-01
-3.306e+01
-6.624e+01
-9.943e+01
-1.326e+02
-1.658e+02

-1.990e+02
[Pa]

‘-
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SIMULACION AERODINAMICA

Perfil NACAOQ0006

P 1721e401

1.620e+01
1.518e+01
1.417e+01
1.316e+01
1.215e+01
1.113e+01

1.012e+01

9.110e+00
8.098e+00
7.086e+00

6.073e+00
5.061e+00 Q
4.049¢+00 —

3.037e+00
2.024e+00
1.012e+00

0.000e+00
[m s”-1]

. 1.131e+02

8. 396e+01
5.483e+01
I 2.569e+01
-3.436e+00
[ -3.257e+01
-6.170e+01
-5.083e+01
-1.200e+02
-1.491e+02
F-1.782e+02

-2.074e+02
-2.365e+02
-2.656e+02

-2.947e+02

[Fal
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CONSTRUCCION
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PRUEBAS DEL PANEL C60

Corriente de Panel Solar

Lo < (g2l
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PRUEBAS DE VUELO (BATERIA LI-PO)

20/11/2019 00h:19min 22,2 1024
- 22/11/2019 00h:15min 23,4 27 13 1029
- 22/11/2019 00h:17min 22,5 27 14 1022
- 25/11/2019 00h:22min 22,0 22 11,1 1028
- 26/11/2019 00h:19min 22,3 20 11,1 1027
- 27/11/2019 00h:16min 22,6 18 14,8 1029
- 28/11/2019 00h:18min 22,3 18 11,1 1030
- 02/12/2019 00h:20min 21,9 18 11,1 1030
- 03/12/2019 00h:20min 22,1 23 14,8 1030
- 05/12/2019 00h:18min 22,4 24 11,1 1030
- 16/12/2019 00h:16min 22,35 23 14,8 1030
- 17/12/2019 00h:15min 22,81 24 18,5 1028
- 20/12/2019 00h:16min 22,55 16 11,1 1029
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PRUEBAS DE VUELO (BATE

25

24.5

Voltaje (V)
S
[3;] N

N
w

22.5

22

00:00 00:02 00:05 00:08 00:11 00:14 00:17 00:20 00:23
Tiempo (minutos)
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PRUEBAS DE VUELO (ION-LITIO + PANEL
SOLAR)

27/12/2019 02h:52min 25.25 21,51 3,7 P. Nublado (dia)

28/12/2019  03h:30min 25.24 21,12 16 7,4 Soleado (tarde)

02/01/2020  02h:44min 25.25 21,98 13 0 P. Nublado (dia)
03/01/2020  03h:38min 25.25 22,40 14 3,7 Soleado (tarde)
06/01/2020  03h:55min 25.24 22,72 12 0 Soleado (dia)
07/01/2020  04h:02min 25.25 21,28 19 0 Soleado (tarde)
08/01/2020  01h:25min 25.24 21,59 10 7,4 Soleado (dia)
08/01/2020  01h:40min 25.24 19,20 18 0 Soleado (tarde)
09/01/2020  03h:40min 25.25 18,12 19 12 Soleado (dia)
10/01/2020  02h:52min 25.24 21,51 18 10,2 Nublado (tarde)
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PRUEBAS DE VUELO (ION-LITIO + P#
SOLAR)




VALIDACION DE LA HIPOTESIS

Para realizar la validacion de la hipdtesis del proyecto en funcion de una cantidad de muestras
inferior a 30 se utilizara la prueba de T-Student a través de los siguientes pasos:

e H,: La autonomia de vuelo del UAV usando energia solar es igual a 180 minutos.
e Hy: u =180

Establecer la hipoétesis nula

Establecer la hipotesis alternativa

e H,:La autonomia de vuelo del UAV usando energia solar es superior a 180 minutos.
e Hi: u> 180
Nivel de significancia

e a = 0,05 (Proyectos de investigacion)

Identificacion del estadistico de la prueba donde X = 181, 8 min
« t=0,104
Formulacion de regla de decision

» Rechazar la hipotesis nula (H,) si el valor de t es mayorat, = 1,833
« 0,104 <1,833

Toma de decision

« La hipétesis nula (Hy) no se rechaza con el nivel de significancia de 0,05.
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CONCLUSIONES

« Para el disefio del planeador solar se selecciona el perfil alar CR001 SM debido a su
elevado coeficiente de sustentacion (1,330), baja resistencia al flujo de aire
determinado por su coeficiente de arrastre (0,040), bajo momento de cabeceo siendo
igual a -0,085 cuyo valor negativo indica el momento antihorario con respecto a la
nariz de avion, finalmente, la finura aerodinamica del perfil puede alcanzar un
rendimiento de 95,80%.

» De acuerdo a las cargas aerodinamicas primordiales para el disefio de aeronaves se
determina la fuerza de sustentacion necesaria para levantar al avion equivalente a
56,071 N, el arrastre dependera de la geometria de la aeronave es igual a 1,658 N, la
estimacion de peso permitid dimensionar el conjunto alar del UAV y seleccionar un
motor de acuerdo a las especificaciones de disefo, el peso del planeador solar es 3,5
Kg, finalmente, el empuje minimo requerido del motor seleccionado es 30,87 N.

« Dentro de una amplia gama de paneles solares, la mejor alternativa de acuerdo a la
potencia de salida y su eficiencia por célula es el panel monocristalino del tipo IBC
(células interdigitadas de contacto posterior) elaborados con silicio de tipo N, se
selecciona el panel solar Maxeon Gen 3 (C-60), presenta una eficiencia de 24,3%,
potencia maxima de salida de 3,72 W, a diferencia de otros tipos de paneles su pérdida
de voltaje es baja debido al coeficiente de temperatura de -1,74 mV/°C, siendo la mejor

alternativa ofreciendo un rendimiento aproximado de 82,5%
— Ty
/1]
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CONCLUSIONES

» El célculo de la cantidad de paneles solares depende del voltaje nominal del sistema,
consumo energético de los equipos y la capacidad de irradiacion solar en la ciudad de
Ambato tomando como punto referencial el mes critico mayo y su cantidad de horas
solares pico (5,86 h/dia), se estimé un total de 52 celdas solares para obtener una
autonomia promedio de 3 horas de vuelo utilizando un banco de baterias de lon-Litio
con una capacidad de 5200 mAh en configuracion 6S-2P.

« La ubicacidon de las celdas solares sobre el extrados del ala permite aprovechar de
manera directa la radiacion solar durante la ejecucion de planes de vuelo, teniendo en
cuenta la ubicacion geografica del Ecuador no se requiere emplear un angulo de
inclinacién del panel solar ya que la radiacion global que experimenta toda la zona del
pais incide de forma perpendicular a un angulo de inclinacion de 0° (horizontal)
permitiendo aprovechar la maxima cantidad de radiacion solar.

« Atraves de la aplicacion de un software CAE se analizaron las deformaciones, esfuerzos
méaximos y factor de seguridad, permitiendo identificar zonas criticas dentro de la
estructura del UAV que no se contemplan durante un analisis mecénico tedrico del
conjunto alar, permitiendo aplicar correcciones del modelo CAD previo a la
construccion, para garantizar un funcionamiento 6ptimo del prototipo disminuyendo el
riesgo de falla que pueda comprometer la integridad del UAV incluyendo los equipos y

carga transportada.
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CONCLUSIONES

« Con la herramienta CFD se analizé el comportamiento de los perfiles aerodindmicos
utilizados en el desarrollo del UAV solar (CR001 SM y NACA 0006) para observar las
velocidades y presiones sobre las superficies de intradds y extradds a diferentes angulos
de ataque para analizar la capacidad de sustentacion y su viabilidad aplicativa durante
la etapa constructiva, debido a que cada perfil aerodinamico cuenta con caracteristicas
de utilidad de acuerdo al requerimiento de disefo.

« La construccion de la estructura del UAV se basa en el empleo de materiales ligeros
con buenas propiedades mecanicas, siendo la mejor alternativa el compuesto epoxi-
fibra de carbono cuya densidad es 1560 Kg/m?3 que presenta una reduccion de peso
del 17,8% con respecto a otros materiales compuestos basados en fibra de vidrio o
Kevlar, ademas, para diseiio mecanico se considera el limite elastico del material
siendo de 1940 MPa que supone un incremento del 10,82% de resistencia con respecto
a la fibra de vidrio, por lo tanto, la estructura del fuselaje, tubo de acople con el
empenaje y refuerzos sobre la piel del ala donde existe una mayor concentracion de
esfuerzos se implementaron satisfactoriamente en el UAV.
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CONCLUSIONES

« Afin de reducir el efecto del peso del prototipo, el conjunto alar se construyé a base de
madera de balsa debido a su baja densidad 268 Kg/m3 permitiendo la elaboracion de
costillas y la piel del ala, cuidando la direccion de la fibra para aprovechar sus
propiedades mecanicas y agregar rigidez al conjunto alar manteniendo un peso de 1,5
Kag.

» Mediante la ejecucidn de trayectorias de vuelo del UAV solar se logro determinar que
existe una mejora significativa en el tiempo de funcionamiento del prototipo de hasta 4
horas como tiempo maximo de vuelo al integrar un sistema fotovoltaico que
aproveche los indices de radiacion solar a diferencia de otras plataformas no tripuladas
que utilizan combustibles fésiles o baterias con una duracion de 20 a 30 minutos, con
esto se logra demostrar que el uso de energias renovables en aplicaciones tecnologicas
afada una ventaja importante, razon por la cual en paises industrializados tienen mayor
demanda.
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RECOMENDACIONES

» Para la construccién de plataformas aéreas no tripuladas es necesario tener conocimiento previo
del area, debido a que la investigacion parametros tedricos de construccion llevados a la practica
representa una mayor inversion de tiempo en el desarrollo del prototipo y por lo tanto la
probabilidad a obtener fallas aumenta, ademas se debe considerar que la experiencia del piloto es
un parametro importante al momento de realizar pruebas de funcionamiento del prototipo
construido porque las acciones que realice durante el vuelo puede repercutir en los resultados
finales del proceso constructivo.

« Para elevar el tiempo de vuelo actual del prototipo se puede optar por aumentar la cantidad de
cedas solares y realizar una conexion en paralelo para elevar el suministro de corriente
permitiendo tener mayor potencia de salida capaz de alimentar todo el sistema electrénico y a su
vez realizar una carga adecuada de los almacenadores de energia.

» El aprovechamiento de la maxima potencia de los paneles solares depende del tipo de controlador
empleado, la implementacion de un controlador MPPT de alta gama permitird incrementar la
eficiencia del sistema fotovoltaico debido a la precision del seguimiento del punto de méaxima
potencia en funcion del voltaje y corriente de entrada. Ademas, el incremento del nimero de
baterias que conforman el acumulador de energia permitira mitigar la reduccion de autonomia de
vuelo correspondiente a malas condiciones climéticas que afectan a la generacion de energia solar

como soporte del sistema convencional de baterias.

UNIVERSIDAD DE LAS FUERZAS ARMADAS
INNOVACION PARA LA EXCELENCIA




RECOMENDACIONES

» Durante las pruebas de vuelo del prototipo es importante considerar los agentes atmosféricos
presentes como la direccion del viento especialmente durante el despegue y aterrizaje porque
estas condiciones pueden ayudar o perjudicar al UAV. No se debe realizar pruebas de vuelo
durante dias lluviosos porque la presencia de agua ocasionara dafios en los componentes

electronicos del prototipo.

« Como medida de seguridad al realizar pruebas de funcionamiento de las superficies de control
para calibracion o revision se recomienda retirar las hélices del motor de propulsion, un
parametro mal configurado o un desplazamiento inconsciente del stick que controla la velocidad
del motor puede enviar una sefial PWM al variador ESC ocasionado que el motor sea energizado
y al tener una relacion de KV elevada, las hélices pueden herir al operario o en su defecto puede

desestabilizar en prototipo.

« La implementacion de winglets en los extremos del ala puede ayudar a mejorar la sustentacion
del UAV y a reducir las estelas producto de la salida de flujo a través del borde de salida del perfil

aerodinamico esto implica una reduccion de arrastre y un incremento en la autonomia de vuelo.
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