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INTRODUCCION

Hoy en dia en Colombia la agricultura le aporta al PIB1 mas del 10%?2, lo que muestra
la riqueza en su region tropical. Lo anterior se evidencia en la implementacion de alta
tecnologia en su proceso, variables como la irrigacion, el drenaje, entre otras, hacen de
este un proceso de sembrado exitoso. Por otro lado la quimica agricola se encarga de
la aplicacion de fertilizantes, herbicidas y fungicidas para la reparacién de suelos y

analisis de productos agricolas, que incluso llegan a mejorar semillas.

Los cultivos ilicitos en Colombia, segun la Direccion Nacional de Estupefacientes
(DNE), han sido tema de discusién y sobre el cual se han realizado algunos estudios.
La década de los noventa se caracterizé por la expansion de los cultivos ilicitos en
Colombia, asociada en parte a una demanda externa en crecimiento y a una
disminucion de estos cultivos en Peru y Bolivia. EI Programa de las Naciones Unidas
para la Fiscalizacién Internacional de Drogas PNUFID, estima que a nivel mundial
existen 180 millones de personas que consumen drogas ilicitas, lo que equivale al 3%
de la poblacién mundial. Especificamente el consumo total de cocaina se estima en
650 toneladas de las cuales 300 se consumen en Estados Unidos, 100 en Europa, 150
en América del Sur, incluidas 50 en forma de hoja de coca para consumo tradicional y

las restantes en otros mercados.

En vista de lo descrito anteriormente, surge entonces la necesidad de realizar
fumigaciones controladas a dichos cultivos. Uno de los métodos mas utilizados para la

fumigacidn es por la via aérea y en Colombia es utilizado en regiones como el Uraba

PIB: Producto interno bruto.

2 Wikipedia. Colombia (en linea). Disponible en internet en la direccion: http://es.wikipedia.org/wiki/Colombia. (Acceso enero 9 de

2012)
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antiogquefio, la costa del caribe, en los llanos orientales, y en el sur del pais. , donde se
fumiga palma de cera, banano, y se erradican cultivos de amapolas3, entre otros. Para
esto es necesario contar con aeronaves disefladas para fumigar, conocidas como

aeronaves agricolas.

Las aeronaves que se utilizan actualmente para fumigacion en Colombia son
tripuladas como las Cessna AV WAGON, TURBO TRUSH, PIPER PA 25. estas aeronaves
son tripuladas requiriendo por regulacion pilotos capacitados tanto en aviacion
general, como especificamente en el campo de la fumigacion acarreando un alto costo

en la operacion por el entrenamiento.

También es una operacién realizada a baja altura, encontrando una operacién
riesgosa que en nuestro pais se incrementa por la situacion politica, pues muchos de
estos cultivos estan en zonas de guerra, y protegidos por personas al margen de la ley,

gue pueden atentar contra la integridad de la aeronave y su tripulante.

No se cuenta con un desarrollo sobre esta tematica pues no existe una aeronave para
fumigacidén no tripulada, por ello se propone la construccion de una aeronave de este
tipo para fumigacion. Se utilizara una mezcla entre las aeronaves no tripuladas
actuales pequefias y de corto alcance debido a que se quiere encontrar una aeronave
de bajo costo y de facil manejo. Se piensa que es un campo inexplorado en el que se
puede encontrar la manera de fumigar de diferentes formas, minimizando el riesgo de
los pilotos, reduciendo costos de operacidn, entrenamiento, mantenimiento, entre

otros.

En este trabajo se va a realizar el disefio de una aeronave no tripulada para
fumigacion. Se comenzara desde el peso de operacion llegando asi a un disefio

conceptual y finalmente se realizaré el disefio detallado y la construccion. El método

3 FAC. Erradican cultivo de amapola en Iquira (En linea). Disponible en internet en la direccion:

http://www.micrositios.us/~aforero/facmil2008//?idcategoria=29726. (Acceso enero 9 de 2012)
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gue se va a utilizar para el disefio y construccion de la aeronave esta basado en el

autor PhD Jam Roskam.

El proyecto tiene como objetivo principal el desarrollo de una aeronave no tripulada
para fumigacién, cambiando dos lineamientos de disefio: El primer lineamiento a
cambiar es la forma de dichos aviones, que se considera que genera una resistencia
gue se podria reducir u optimizar con una aeronave mucho mas “limpia”
aerodinamicamente. La pregunta es: ;Por qué se podria optimizar estas aeronaves? o

¢Por qué estas aeronaves son llamadas “sucias” aerodindmicamente hablando?

Hay varias formas de responder a estas preguntas, pero la mejor manera de hacerlo es
argumentar que a simple vista las aeronaves de fumigacion son aeronaves robustas
con una cuerda alar muy grande, sin mencionar el uso de perfiles de alto coeficiente
de sustentacidén. Todo esto se traduce en una gran area mojada que incrementa la

resistencia total por lo que este seria uno de los campos de accion de este proyecto.

1.1. DEFINICIONES BAsICAS

Area mojada

Cuando se menciona el término area mojada, se hace referencia al area expuesta

proyectada en la cual el fluido, para nuestro interés el aire, impactay “moja” esta area
Cuerda Alar

Es la distancia que existe entre la parte de delante de una ala y la parte de atras, en

términos técnicos, distancia entre el borde de ataque y borde de fuga.
Envelope

Es el area de una gréfica de peso contra % de CG, en donde se puede operar una

aeronave en condiciones 0ptimas, fuera de esta area, la aeronave puede estar pesada

18



de nariz o de cola, presentandose un peligro para la operacion, porque la dindmica de

vuelo se ve afectada.
Numero de Reynolds

La dependencia del flujo a patrones como la velocidad, densidad, viscosidad y longitud
puede ser expresada como un namero simplemente, el cual es denominado nimero de

Reynolds y es expresado como:

densidad * velocidad * longitud del objeto

NU deR lds =
UmerodeReynolds viscocidad

O usando simbologia matematica queda:

Ecuacion 1. Numero de Reynolds.

De la expresion anterior se puede decir que es una cantidad que no cambiara siempre
y cuando se mantengan las unidades consistentemente, ya sea sistema de unidades

internacional o inglés.

Si un vehiculo se mueve en medio de condiciones de aire a cierta densidad y
viscosidad los cuales seran constantes, el numero de Reynolds dependera

directamente de la velocidad del vehiculo.

Asi que si el numero de Reynolds es incrementado por un aumento en la velocidad, se
puede afirmar que el punto de transicién se movera hacia adelante y la capa limite

sera mas delgada.

Lo anterior demuestra la importancia del nimero de Reynolds, para entender los

fendmenos aerodinamicos alrededor de un vehiculo que se desplaza en medio del aire.
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Figura 1 Variacion del nimero de Reynolds.

Fuente: HOERNER, S.F. Fluid-dynamic drag. Gran Bretafia: Hoerner A. Liselotte, 1992. p. 38

El coeficiente de resistencia o arrastre aerodindmico decrece a medida que el nUmero
de Reynolds aumenta. Ya que el niumero de Reynolds depende de la velocidad,
densidad y tamafo del objeto, es gracias a la velocidad que se puede realizar la prueba
en una zona de estabilizacién entre un Reynolds de 10,000 y 10,000,000 (ver figura
1).

La prueba de vuelo se realiza a una velocidad que represente un nimero de Reynolds

gue se encuentre dentro de la zona de estabilizacion, el cual es 0,47.

La informacion sobre el nimero de Reynolds es presentada en este trabajo ya que se
va a desarrollar un prototipo a escala y para que el prototipo corresponda al modelo

real, debe cumplir con lo anterior.
Dinamica de vuelo

Un avion, tiene tres ejes que interactian durante su movimiento, estos ejes son el
longitudinal que tiene un movimiento asociado de “roll” y es controlado por los
alerones, el lateral que tiene un movimiento asociado de “pitch” controlado por el
elevador y el vertical que tiene asociado un movimiento de “yaw”, controlado por el

timén de direccion.

Los tres ejes se conectan en un punto que coincide con el centro de gravedad de la

aeronave.
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PRONOSTICO

El sector de los UAV es el de mayor crecimiento en la industria aérea. La compafiia
GLOBAL gast6 en el afio 2008 cerca de $3.4 billones de ddlares y se espera que a 2014
se excedan los $5.8 billones. Por otro lado el gobierno de Estados Unidos, estima que
va a gastar cerca de $12.8 billones en el afio 2015, inicamente en desarrollo, disefio y
construccion de UAV. Las principales entidades que desean gastar dinero en este tipo
de aeronaves, son la armada, y el departamento de estado de Estados Unidos, con el
fin de mantener la seguridad. Al igual, existen compafiias que le apuntan al desarrollo

de las

UAV como lo es la compafiia Northrop Grumman, experta en desarrollo, disefio y
construccion de UAV en América. Los UAV estan en la capacidad de innovar tanto en
actividades civiles como militares. Esta compafiia provee mas de 100,000 UAV a los
Estados Unidos, pero la idea es que crezca en los préximos afios mas que lo que ellos
vendieron desde los afios 60.Se tienen datos que confirman que Northrop increment6
su proyeccion de ganancias para el afio 2010 a $7 por accion, mientras que los
analistas encuestados por Bloomberg estimaron $6.86 en promedio. En julio, la
compafiia dijo que sus ganancias anuales serian de 6.80 ddlares por accion, la idea de
ganar dinero con esto se debe a la produccion de vehiculos aéreos no tripulados. Para
los préximos cinco afios la empresa entregar acerca de 13.000 aviones nuevos en el
periodo de 2009 y 2018 que representan cerca del 65% de las entregas de vehiculos

aéreos no tripulados.

Al final del periodo de prondstico, la compafiia habra desarrollado plataformas en

Europa, Asiay donde quiera que se requieran entregas de UAV.

La compaiiia estima gastar cerca de 340 millones de délares en los proximos 10 afios,

alcanzando los $60 millones en el 2018.
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Otro aspecto que es muy importante en la prediccién de los UAV, es el avance
tecnoldgico en los materiales compuestos. La industria de los UAV trabaja con
desarrollos en materiales metalicos, pero con el paso del tiempo, se han desarrollado
nuevas tecnologias y los materiales compuestos se estan convirtiendo en el material
principal para producir aeronaves, la razon es basicamente debido al peso, la idea es
gue los nuevos UAV estén hechos en compuestos, en un porcentaje no menor al 75 %
Por esta razdn, las compafiias esperan que a 2015 las tecnologias de los materiales

compuestos estén desarrolladas en su totalidad.

Tomado del prondstico realizado por la compafiia norteamericana fabricante de UAVS Global.
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OBJETIVOS

Objetivo General

Disefiar una aeronave no tripulada en proyeccion a UAV para fumigacidn y construir y

volar su prototipo a escala.
Objetivos Especificos

e Comprobar la dindmica de vuelo de manera experimental subjetivamente

basado en la prueba de vuelo del prototipo

e Determinar si los elementos constitutivos del avion pueden operar de manera
normal con la realizacion de las pruebas a altas velocidades y gravedades

expuestas, de manera subjetiva en las pruebas de vuelo del prototipo.

e Verificar si la combinacion entre la variacién de pardmetros aerodinamicos
como los coeficientes de sustentacidn, la cuerda, la relacion de aspecto y el area
alar, respecto a las aeronaves tripuladas de fumigacién pueden llevar a la

obtencion de un disefio funcional y controlable.
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RESUMEN

se realiz6 un estudio para el disefio de una aeronave no tripulada en proyeccion a UAV
obteniendo un disefio conceptual de la aeronave partiendo del peso de operacién,
esto es el peso del combustible més el peso de la carga paga(basado en el autor PhD
Jam Roskam ), luego se realizé el disefio detallado y la construccidon del prototipo a
escala. Finalmente se le realizaron pruebas de vuelo para obtener los indicadores

para utilizar la escala Cooper Harper.
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2. INFORMACION PRELIMINAR.

2.1. MARCO TEORICO

Para este proyecto se tomaron las siguientes caracteristicas de disefio como las de

mayor prioridad:
e el despeguey aterrizaje corto o rapido,
e configuracion de aeronave tipo STOL®y
e unaaltacarga paga.

Cabe resaltar que hablar sobre el actual desarrollo de esta tematica no es posible, ya
gue no existe una aeronave para fumigacion no tripulada, pero si existe la necesidad
sobre como afrontar este problema desde otra éptica, basandonos en el hecho de que
la construccion de nuevas aeronaves tripuladas para estos propoésitos viene en
decadencia. Un ejemplo claro es el hecho de que las dos reconocidas casas fabricantes
Cessna y Piper ya no construyen los modelos AGwagon A188 y PA 26,

respectivamente, los cuales son aeronaves de fumigacion.

Con el fin de obtener una aeronave Unica para un nuevo tipo de mision, fumigacion

agricola, se intentar utilizar una mezcla entre las aeronaves no tripuladas actuales.
2.2. ESTADO DEL ARTE
Lineamiento De Disefio (“Baseline™)

Para la realizaciéon del proyecto, se busc6 un estado del arte de aeronaves no

tripuladas utilizadas varios propdsitos, ya que no existen aeronaves de ese tamafio

STOL: Short Take Off and Landing
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para propositos de fumigacion , se buscaron UAV que estuvieran en un rango de pesos

entre 240y 380 MTOW. La razén por la que se escogid este rango es porque se quiere

construir una aeronave pequefia, con facilidad de transporte, y que se pueda ubicar

facilmente en huacal para su transporte, por lo que este tamafio es el escogido.

Tabla 1. Lineamiento base (“Baseline™) aeronaves.

Nombre MTOW | PESOVACIO | CARGAPAGA | WFUEL | WINGSPAN | Vcrucero

(Lbs) (Lbs) (LBS) (LBS) (FT) (Mph)
MINIFALCON 242 121 62 59 16,764 50
IRIS PROP 242 132 65 45 16 80
TARZAN 255 150 68,2 36,8 18 81
DRAGON FLY 2000 | 308 1848 35,2 88 151 60
SKYLYNX 2 310 209,44 70 30,56 184 80,5
SOKJA I 319 2134 72 336 135 81
MINIFALCON2 330 143 77 110 16,6 59
SHADOW 200T 375 186 60 129 14 138

2.3. MISION

El recorrido tipico que hace cualquier aeronave que se dedique a la fumigacion es el

gue también se adopta como misién de recorrido para la aeronave planteada en este

trabajo. Las etapas son las siguientes ,como se muestra en la siguiente figura realizada

con software AutoCAD:

Figura 2. Perfil de mision.
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Las fracciones de peso numero para el tipo de aeronave agricola.

Tabla 2. Fracciones de peso.

Encendlfm Taxeo | Despegue | Ascenso | Crucero | Descenso Aterrizaje
y calentamiento
Fase 1 2 3 4 5 7 8
Agricola 0.996 0.995 0.996 0.990 0.998 0.999 0.998

Fuente: Pagina 12, capitulo 2 parte 1 ROSKAM, Jan, Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985. 2612p
Y para los datos estadisticos, se utilizaron las siguientes tablas:

Tabla 3. Datos estadisticos para los perfiles de mision (1).

Crucero
Tipo de Aeronave L/D Cp[lbs/Hp/hr] Hp
Agricola 5-7 0.5-0.7 0.82

Tabla 4. Datos estadisticos para los perfiles de mision (2).

Sostenimiento

Tipo de Aeronave L/D Cp[lbs/Hp/hr] Hp
Agricola 8-10 0.5-0.7 0.72

Fuente: Pagina 14, capitulo 2 parte 1 ROSKAM, Jan, Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985. 2612p

Escogiendo los L/D de 8 por que la idea es crear una aeronave con la menor
resistencia posible. Los Cp se escogieron de 0.6 Debido a que es una tendencia

promedio, y el Hp nos da un valor especifico para cada condicion 0.82y 0.72.

Para los datos de los otros cruceros y ascensos se calcularon con las siguientes

formulas:
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E, = 375(
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VCL

L

D

Ecuacion 2. “Endurance climb”.

) | w3
cl n(W4

Fuente: Pagina 13, capitulo 2 parte 1 ROSKAM, Jan, Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985. 2612p

Vel en la anterior ecuacién estd en MPH (millas por hora), y si la fraccion de

combustible para el ascenso es calculada de esta manera, esto es necesario para

estimar el promedio del valor durante el ascenso por vcl, para (np, cp) cl y para (L/D)

cl. La tabla 2.2 de Roskam provee una guia de cual cantidad puede ser encontrada.

Para aeronaves propulsadas con motores y hélices:

Ecuacion 3. Rango.

W.
Rep =375 (np/cp)cr(L/D)Crln(Wj)

Fuente: Ecuacion 2.9, pagina 15 capitulo 2 parte 1 ROSKAM, Jan, Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985. 2612p

Y de acuerdo al perfil de mision estas son las fases:

Tabla 5. Fracciones de peso

Puesta en . . . s
marcha del Taxeo | Despegue Primer Primer Primer Mision de Segundo Segundo Apox. | Aterrizaje
motor Ascenso | Crucero | Descenso | Aspersion Ascenso Crucero '
0,996 0,995 0,996 0,998 0,92 0,999 0,93 0,998 0,93 0,999 0,998
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
i=7
W,
Mep = (_W )| | Wi/ Wy
to =1

Ecuacion 4. Fraccion de combustible.

Fuente: Pagina 16, capitulo 2 parte 1ROSKAM, Jam, Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985. 2612p
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La siguiente tabla son los calculos de los pesos a partir de los 7 pasos tomados del

libro de Roskam pagina 7, capitulo 2, parte 1.

Tabla 6. Pesos calculados.

Mt

(Ibs)

WTOGuess

(Ibs)

Woe

Wete nt

We

%error

0,779145

63,675

275,98

64,269

167,455

165,96

166,47

0,30%
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3. DISENO CONCEPTUAL
3.1. ESTIMACION DE PESOS
A partir de los datos mostrados en la tabla 1, se obtiene la siguiente gréfica,

construyendo finalmente una linea de tendencia polinémica, como se muestra a

continuacion en la figura 3

Peso vacio Vs MTOW
250
200
186
=)
< 150
E
>
@ 100 y = -0,0076x2 + 5,0424x - 646,3
e R2=0,6006
50
0 T T T T T T T 1
0 50 100 150 200 _ 250 300 350 400
MTOW (Ib)

Figura 3. Peso vacio vs mtow.

Para la estimacion de los pesos, se siguieron los pasos descritos en el libro de Roskam,
Fuente: pagina 7 ROSKAM, Jam, Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985.
2612p| Para mas detalle de la estimacion de pesos, se muestra la tabla a continuacion
la cual contiene el procedimiento detallado que fue seguido para encontrar los
valores.se hace claridad que para el paso numero 6 en donde se debe hallar el peso
siguiendo las tendencias, se construy una tendencia mostrada en la tabla namero 1.
De alli se tabularon los pesos de despegue contra los pesos vacio, donde se graficaron
y finalmente se obtuvo una ecuacion exponencial, de donde luego de iterar 7 veces y

un error por debajo del 0.5%, se obtuvo el peso vacio.
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Tabla 7. Detalle de la estimacion de pesos.

1. Determinar el peso de la carga paga en la mision Wpl
Wpl 63,675
2. Suponer un valor probable de peso de despegue Wtoguess
Wtoguess 297
Wtoguess después de 6 iteraciones 275,98
3. Determinar el peso de combustible de la mision Wf
Fase 1 0,996
Fase 2 0,995
Fase 3 0,996
Fase 4 0,998
Fase 5 0,92
Fase 6 0,999
Fase 7 0,93
Fase 8 0,998
Fase 9 0,93
Fase 10 0,999
Fase 11 0,998
Mff 0,779145
wi 64,269
4. Encontrar Woe tent 167,455
5.Calcular We tenet 165,9669
6.Encontrar We 181,23
%error 8,50%
We, Después de 6 iteraciones del MTOW 166,47

3.2. TABLAS DE RELACIONAMIENTO O “MATCHING CHART”

El propdsito de este capitulo es establecer una serie de relaciones entre el empuje en
la condicion de despegue y el peso, carga alar al despegue, los coeficientes de

sustentacion maximos requeridos y la relacién de aspecto.

Lo que se obtiene al final de este procedimiento es una gréafica en la cual se puede
encontrar un punto 6ptimo que cubra todos los requerimientos. En resumen, se trata
de seleccionar la relacion mas baja de peso-potencia, garantizando una optimizacion

traducida en un mayor empuje con relacién el peso requerido y la mas alta relacion

31



de carga alar (W/S), en donde se busca un gran valor de sustentacién de acuerdo al

areaalar y el peso de la aeronave.

Se escogieron las cuatro condiciones mas importantes y de mayor relevancia para este
trabajo de acuerdo a las condiciones de célculo del Matching Chart sugerido por Jan
Roskam. Cabe aclarar que existen aproximadamente 8 condiciones de calculo segun la
bibliografia, pero por practicidad, importancia de resultados y demas, solamente se
seleccionaron las siguientes:

- Despegue: Condicién inicial en la cual por medio de parametros como la distancia

de rodaje se calcula por medio de la ecuacién cuadratica:

Srog = 4.9TOP,; + 0.009TOP,;*

Ecuacién 5. Calculo del TOP23.

Fuente: Ecuacién 3.4 del libro de Roskam, se saca el TOP236
Luego se utiliza la ecuacion:
()
P

TO
———=—=TOP2
oC 3

LmlleO

Sroc = W/S)1o

Ecuacion 6. Construccion de tablas de W/Sy W/P.

- Ascenso: Todos los aviones deben cumplir con ciertas velocidades de ascenso o
requerimientos de gradientes de ascenso. Para dimensionar los requerimientos de
la condicion de ascenso en una aeronave de este tipo es necesario estimar primero
la curva polar de arrastre en los diferentes segmentos de ascenso. De acuerdo al
baseline realizado previamente en este trabajo para una aeronave no tripulada, fue

asumida una carga alar en el momento del despegue, W/S. Una relacion de aspecto

6 TOP: Take off Parameter.
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de 8 fue seleccionada ya que maximizar fue uno de los objetivos mas importantes
con el fin de cumplir los requerimientos. El &rea parasita equivalente, la cual es de
7 Ft cuadrados, fue obtenida con la ecuacion 3,21 del libro Roskan Airplane Design.
El &rea mojada, equivalente a 730 Ft cuadrados, de acuerdo a la ecuacion 3,22, fue
seleccionada del mismo libro. Se toma un coeficiente de friccion en la piel de la
aeronave de Cf=0,009, Con la curva polar de arrastre estimada, todos los
requerimientos pueden ser encontrados para diferentes segmentos, procediendo a

graficarlos para una evaluacién visual mas efectiva:

- Crucero: De acuerdo a la siguiente ecuacién

b=|Ered]”

Ecuacion 7. indice de potencia.

Fuente: ROSKAM, Jan Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985.2612p

El indice de potencia (Ip) se obtuvo de la gréafica 3.29y con una velocidad de crucero
de 183Km/h (Tomada del “baseline” de aviones agricolas), el indice de potencia es de

aproximadamente 0.9.

- Aterrizaje: De acuerdo a los requerimientos FAR 237 (aviacion Civil), se tiene que

la distancia de aterrizaje debe ser de 1500 Ft o menos.
sic = 0.265V;,

Ecuacion 8. Calculo de la distancia de aterrizaje.

Fuente: Ecuacion 3.12, ROSKAM, Jan Preliminary sizing of airplane, Ottawa Kansas, 1985.2612p

7 El trabajo, y por lo tanto el UAV se basa en la FAR 23 ya que es la norma mas aproximada a las caracteristicas de la aeronave, ademas de

ser menos restrictiva en comparacion con la FAR 25.
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, de este grafico se puede sacar la potencia requerida y asi seleccionar el motor de la

aeronave.

MATCHING CHART

70

(W/P)[Lbs/hp]

15 20 25 30 35

(W/S)[Psf]

Figura 4. “Matching chart” incluyendo todas las condiciones.

Si la relacidn de peso — potencia es muy alta, esto significa que hay un menor peso en
la aeronave y que el empuje es suficiente, y para la aeronave la situacién estd muy
clara: Entre mas peso tenga, el coeficiente de sustentacion debe ser mayor. El punto
optimo de disefio fue seleccionado de acuerdo con las condiciones mas criticas en la
aeronave, con el fin de optimizar W/S y minimizar la relacion peso - potencia. Con
estos pardmetros y el peso tentativo de despegue calculado en la seccion de los pesos,

se puede llegar a una idea general de la potencia requeriday del area alar.

El punto éptimo de disefio seleccionado se observa en la gréfica en la coordenada
(10,50) debido a que es el punto mas restrictivo que contiene a todas las condiciones

mencionadas anteriormente.

Este gréafico nos arroja los siguientes datos:
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Tabla 8 Resultados “matching chart”.

W/P[Lbs/Hp] 50
W/S[Psf] 10
P.Requerida @ 281Lbs[Hp] 56
Area alar[Ft2] 28

3.3. CONFIGURACION

En esta seccidn se define la configuracién final de la aeronave, de acuerdo a aspectos
de criterio del disefiador y de la mision de la aeronave (Ver Anexo 3 para informacion

de costos)

3.3.1. Tren De Aterrizaje.

Para escoger el tren de aterrizaje, se pensoé en la idea de tener una aeronave lo mas
“limpia” aerodindmicamente posible. Realizando una matriz de seleccién (ver tabla 9),
y al tener en cuenta parametros como la simplicidad, el costo, el peso y la resistencia
aerodinamica, por baja simplicidad y alto bajo se descarto tren retractil. De acuerdo a
las opciones restantes, la configuracion que menos resistencia producia es el tren fijo
tdndem. De acuerdo a la formula de resistencia se puede afirmar que hay parametros
gue son fijos como la velocidad, la densidad, el coeficiente de arrastre. Con estos

factores se puede predecir que entre menor area expuesta, la resistencia tiende a ser

menor.
Tabla 9. Matriz de seleccion tren de aterrizaje.
Parametro de escogencia Valor | Triciclo | Patin de Cola Tandem Retractil
Simplicidad 3 12 15 15
Costo 4 16 16 16
Peso 1 4 4
Resistencia aerodinamica 5 5 15 25 25
TOTAL 36 50 60 42
Nota: las calificaciones van de 1 a 5 y multiplicandolas por el valor, dan el nimero de la columna
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Observando una aeronave de frente, la que menor &rea expuesta tiene es la aeronave

tipo Tandem. (Ver figura 5)

Figura 5 Tren de aterrizaje tipo tandem.

Fuente: Aviones de guerra (En linea) Disponible en internet en la direccion:
http://www.avionesenguerra.com.ar/index.php/index/seccion-Aviones/id-37/nombre-Harrier/(Acceso 20 de abril de 2011).
Las consideraciones mas importantes cuando se disefia un sistema de tren de
aterrizaje son peso, configuracion, fuerza, amortiguadores y llantas. Para esta
aeronave, como ya se ha demostrado es mas conveniente un tren de aterrizaje tipo
Tandem, con ventajas como el bajo peso y desventajas como la dificil maniobrabilidad

en tierra.

De acuerdo con la configuracion, hay una llanta de soporte en cada una de las semi-
alas. De acuerdo con las cargas estaticas maximas en la rueda de nariz y las ruedas
laterales de soporte, es posible escoger el tamafio de llanta que satisfaga todos los
requerimientos en la aeronave. Para la llanta de nariz el tamafio perfecto es 10x2
pulgadas iny para las llantas laterales es de 4x1,5 pulgadas. El procedimiento correcto
a seguir es aproximar este tamafio a uno comercial, de algunos de los fabricantes
autorizados por la FAA para distribuir Ilantas en aviacion, tales como Michelin,

Goodyear o Goodrich.
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3.3.2. Ubicacién del ala

Para escoger la ubicacion del ala (Ala alta, ala media, o ala baja), se observé el
“baseline”, y apoyado en la razén de facilidad en el proceso de fumigacion (ver tabla
10.) se decide seleccionar el ala media. (Ver figura 6).

Tabla 10. Matriz de seleccién tipo de ala.

Parametro de escogencia Valor Ala alta Ala media Ala baja
"Baseline” 3 6 6 15
Proceso de fumigacion 4 12 16 20
TOTAL 18 22 35
Nota: las calificaciones van de 1 a 5 y multiplicandolas por el valor, dan el nimero de la columna

Figura 6 Aeronave en configuracion ala media.

Fuente: Desarrollo y defensa (en linea). Disponible en internet en la direccion:
http://desarrolloydefensa.blogspot.com/2009/04/recordando-al-avion-de-ataque-6e.html (Acceso 20 de julio de 2011).

3.3.3. Tipo De Empenaje

Para escoger el tipo de empenaje, (en T, en H, cruciforme, en V,), Fue necesario
basarse en el baseline. De acuerdo a varios parametros, como la simplicidad en los
sistemas de las superficies y bajo peso en la estructura, ademas de la fabricacién
relativamente sencilla, la decision final es un empenaje convencional. Cabe resaltar
gue la totalidad de las aeronaves que se tuvieron en cuenta en el base line tienen esta
configuracion de empenaje, asi que los fabricantes la consideran como una forma

Optima para el tipo de aeronave a desarrollar.
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Tabla 11. Matriz de seleccion tipo de empenaje.

Pardmetro de escogencia Valor Convencional EnT EnV EnH
Baseline 3 15 0 0 0
Simplicidad 3 15 6 3 0
TOTAL 15 6 3 0
Nota: las calificaciones van de 1 a 5 y multiplicandolas por el valor, dan el nimero de la columna

La siguiente figura nos muestra el tipo de empenaje convencional.

Figura 7. Aeronave con empenaje convencional.

Fuente: SKYSCRAPERCITY (En linea) Disponible en internet en la direccion:
http://www.skyscrapercity.com/showthread.php?t=437541&page=15 (Acceso 20 de julio de 2011).

3.3.4. Tipo De Propulsion

Finalmente es necesario escoger el tipo de propulsiéon (Pusher, tractor, pusher-
tractor). La gran mayoria de aeronaves para actividades relacionadas con la
agricultura y la fumigacién son aeronaves tipo tractor, por lo que la configuracion
escogida es tractor. Ademas cabe resaltar que esta configuracion es idonea para la
mision de la aeronave, ya que el flujo de aire de la hélice no interviene en gran medida

con el liquido particulado que sale de los aspersores.
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Tabla 12. Matriz de seleccion tipo de propulsion.

Pardmetro de escogencia Valor Tractor Pusher Pusher - tractor
Aeronaves de fumigacion del mundo 2 10 0 0
Distancia hélice al piso 2 10 6 2
Interferencia de la hélice con el fluido 2 6 8 0
TOTAL 26 14 2

Nota: las calificaciones van de 1 a 5 y multiplicandolas por el valor, dan el nimero de la columna

La siguiente figura nos muestra una aeronave tipo tractor.

Figura 8. Aeronave tipo tractor.

Fuente: RODRIGUEZ, Fumigaciones (en linea). Disponible en internet en la direccion: <http://www.airplane-
pictures.net/image55300.html (Acceso 20 de julio de 2011).

3.4. DETERMINACION DE LAS SUPERFICIES DE ESTABILIZACION

La dindmica de vuelo en una aeronave de ala fija es algo demasiado complejo, pues de

esto depende la estabilidad y el control de ella.

La estabilidad es la propiedad que tiene todo cuerpo a regresar por sus propios
medios a su posicién de equilibrio después de haber sido alterada dicha condicion. La

estabilidad se puede lograr de dos tipos de estabilidad: dinamica y estética.

Es de vital importancia tener en cuenta los factores de estabilidad durante un disefio
aeronautico, esto se puede controlar desde una aproximacion conceptual con los

coeficientes de volumen de las superficies de control.
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Un avion posee estabilidad estéatica si luego de perturbar su condicion de equilibrio,
manteniendo fijos los controles, este retorna a su posicion inicial (de equilibrio)
inmediatamente, sin la necesidad de realizar ninguna accién en los controles para

Ilevarlo a esta posicion.

Existen tres tipos de estabilidad: estabilidad neutra o indiferente, estable o positiva e

inestable o negativa.

La siguiente figura muestra los tres tipos de estabilidad que existen, estos tres tipos de

estabilidad son los mismos tipos de estabilidad que actuan sobre una aeronave.

9 d

Equilibrio Estable Equilibrio Inestable Equilibrio Indiferente

Figura 9. Tipos de equilibrios o estabilidades.

Fuente: FISICA ESTATICA (En linea) http://www.didactika.com/fisica/estatica/equilibrio.html (Acceso 20 de abril de 2012)

Un avidn posee estabilidad dinamica, si luego de perturbar su condicion de equilibrio,
manteniendo fijos los controles, este retorna a su posicién inicial (de equilibrio) luego
de una serie de oscilaciones, sin la necesidad de realizar ninguna accién en los

controles para llevarlo a esta posicion.
Existen otros tipos de estabilidad asociados a una aeronave:

Estabilidad longitudinal, es la estabilidad asociada como su nombre lo indica al eje

longitudinal, y depende del movimiento sobre el eje lateral.

Esta depende de parametros como:
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e laposicién del centro de gravedad respecto del centro de presién, esto hace
que el avion tenga una tendencia natural hacia abajo, que en condiciones
extremas como una pérdida hacen que la aeronave baje la nariz

subitamente recuperando su velocidad y saliendo de la perdida, la siguiente

figura nos muestra lo anteriormente descrito

Figura 10. Posicion del centro de presion respecto al centro de gravedad.
Fuente: AERODRIGUS, Equilibrado de un modelo (En linea) http://aerodrigus.blogspot.com/2008_06_17_archive.html (Acceso 20 de
abril de 2011)
e El tipo de superficie, ubicacion del estabilizador horizontal respecto a la
ubicacién de las alas, La siguiente figura nos muestra la posicion del

estabilizador respecto a la ubicacion de las alas.

Figura 11. Distancia entre el ala y el estabilizador horizontal.

e Del momento inherente que tiene todo perfil aerodindmico, pues todo perfil
aerodinamico tiene un momento inherente que es cuantificado por su

coeficiente de momento.
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e De la fuerza de empuje en ocasiones no es colineal con el eje longitudinal, por
lo que puede generar un momento que altera el equilibrio, como lo muestra la

siguiente figura.

[ d6MEIn

L (11.1 m)

Figura 12. Desplazamiento del eje de empuje respecto al centro de gravedad.

Fuente: AIRLINERS (en linea). Disponible en internet en la direccion: http://www.airliners.net/aircraft-
data/stats.main?id=92(Acceso Agosto 8 de 2012)

e De la estabilidad vertical, asociada como su nombre lo indica al eje vertical y
depende del movimiento sobre el mismo eje. Los factores que intervienen

directamente sobre la estabilidad direccional son:

- lasustentacion producida por el estabilizador vertical, que a su vez produce un
momento por estar desplazado del centro de gravedad, y asi produce

movimiento, asi no los muestra la siguiente figura.

I

F
Trayectaria i 1\
- - W

Figura 13. Comportamiento del estabilizador vertical respecto al viento.

Fuente: MANUAL DEL VUELO (en linea). Disponible en internet en la direccion:
http://www.manualvuelo.com/TCV/TCV58.html(Acceso Agosto 8 de 2011)

- los tipos de angulos de aflechamiento al cuarto de la cuerda, poco aflechada,
medio aflechada, muy aflechada, la siguiente figura nos muestra los tipos de

aflechamiento.
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Figura 14. Tipos de las alas.

Fuente: NASA QuestAerospace (en linea). Disponible en internet en la direccion:

http://quest.nasa.gov/aero/planetary/atmospheric/aerodynamiclift.html (Acceso agosto 8 de 2011)

- De la estabilidad lateral, estabilidad asociada como su nombre lo indica al eje

longitudinal y depende del movimiento alrededor del mismo eje.
Los factores que influyen en la estabilidad lateral son:

- Lasiguiente figura muestra un angulo diedro positivo

_...__}_..._.........

Figura 15. Esquema angulo diedro.

Fuente: CLUB DE PLANEADORES (en linea). Disponible en internet en la direccion:
http://www.loscaranchos.com.ar/biblio/teoria/cap5.htm (Acceso 18 de abril de 2011)

A partir de estos tipos de estabilidad, surge otro concepto que se llama
maniobrabilidad, y se define como la facilidad de un vehiculo para ser dirigido. Esta
definicibn en una aeronave, es la facilidad para maniobrar una aeronave, y esta

propiedad es inversamente proporcional a la estabilidad, un avién que es muy

maniobrable, tiende a ser inestable, como por ejemplo en la siguiente figura este avidn
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acrobético, un YAK54., aeronave de plano corto, perfil simétrico, ala baja 0 media,

superficies de control grandes.

Figura 16. Aeronave acrobética

Fuente: YAK UK (En linea). Disponible en internet en la direccion: http://www.yakuk.com/yak54pics.htm (Acceso 18 de abril de
2011)
En cambio un avion como el de la siguiente figura que es poco maniobrable, tiende a
ser muy estable. En diferencia con el YAK 54 de la figura anterior, se puede observar
una aeronave de plano muy largo, superficies de control pequefias y un pronunciado

angulo diedro.

—E¥ .

-

Figura 17. Aeronave entrenadora

Fuente: SAIL WINGS (En linea). Disponible en internet en la direccion: http://www.sailwings.com/motor-glider/ (Acceso 20 de abril
de 2012

Para efectos de calculos en la aeronave, se utilizaron los coeficientes de volumen para

el calculo de las superficies del empenaje, la siguiente tabla sugiere los valores para el

tipo de aeronave agricola, debido a que son pardmetros adimensionales, se utilizaron

a pesar de los diferentes tamarios de las aeronaves.
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Tabla 13. Coeficientes de volumen para empenaje.

Valores tipicos
Tipo de aeronave |Estabilizador Horizontal |Estabilizador vertical
Agricultural 0.5 0.04

Fuente: RAYMER, Daniel, Aircraft Design :A Conceptual Approach; Air Force Institute of technology Washington D.C. Wright

patterson Air force, Ohio, second Edition USA;1992 American Institute of aeronautics and Astronautics INC P112.

De acuerdo al software AAA8 y los resultados obtenidos a partir de los datos
previamente calculados y otros asumidos de acuerdo a rangos y referencias

bibliogréficas se pueden encontrar los siguientes resultados:

Para el estabilizador horizontal: Utilizando los parametros de entrada, se obtuvieron

los parametros de salida necesarios (Output Parameters).

7 ? Fl
Altitude 5000 i i 0,80 & 0.70
A | oy
? 7 7
Uy 40,00 ks (Pei,, 0.0 deg (e, 0.0 deg
A | o
? 7 7
T 20,0 degF  |fopex, 15.00 t Fape, 23,00 t
A | o
2 Fl 2
B 37,00 e Sy 6,00 2 o .00 # =
3 N 3
? 7
AR, 12,00 AR, 8,00
3 3
Qutput Parameters
2 9l 7
i
My 0,060 h 7.65 f =, 0.2715 =
3 N 3
2 9
b 21,07 f g, 23,30 f =
3 N
2 9
Cor 1,76 fi = 0,5430 =
N N

Figura 18 Resultados experimentales de acuerdo al software A.A.A .para el estabilizador horizontal.

Para el estabilizador Vertical: Utilizando los parametros de entrada, se obtuvieron los

parametros de salida necesarios (Output Parameters).

AAA: Advance Aircraft Analysis, software de disefio aeronautico con un médulo disponible para el analisis de la estabilidad y control de

unaaeronave.
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Input Parameters

Altitude 5000 ft A II],HI] A, 0,80
2 a A
U, 20,00 ks Ao [o.0 deg Ao 0.0 deg
2 a 2
? 9 ?
LT 20.0 degF [fewes,, [15.00 f Fapex,, [z000 &
A 3 A
? ? 2
Sy 37,00 2 s, oo e 8,00 ft =
=\ d Y
? ?
AR, 12,00 _IAFQv 2.00 B
2 a
Output Parameters
=) . &
it 0,060 I, [1.92 ft =%, 0,0170 =
A A A
) [Z
by, 21,07 f ac, [20.68 # =
2 a
? ?
e 1.76 ft v, |u,[|43? =
N a

Figura 19. Resultados experimentales de acuerdo al software A.A A. para el estabilizador vertical.

Teniendo en cuenta estos valores, y los valores ideales descritos en la tabla de
Raymer, los porcentajes de diferencia entre el primero y el segundo antes
mencionados son de 11,82% para el estabilizador horizontal y de 55% para el
estabilizador vertical, por lo que se considera que son valores dentro de los limites

para el empenaje.

No se incluye derivadas de control, pues no se tiene contra qué compararlas y dar un
juicio por medio de un software, dentro de las conclusiones se da una muy importante

referente a la estabilidad y el control de nuestra aeronave.

La configuracién final de la aeronave esperada es una aeronave de ala media, con una
relacién de aspecto de aproximadamente 12, El peso maximo de despegue es de
275,98Lbs, una capacidad de combustible de 64 Lbs y de carga paga de 63,675Lbs.

(Ver Anexo 4 para mas informacion acerca del rendimiento de la aeronave).

3.4.1. Escala Cooper Harper

La escala Cooper Harper es una serie de criterios usados por pilotos e ingenieros de
prueba para evaluar las cualidades de control de una aeronave durante sus pruebas

de vuelo. Los rangos de la escala van de 1 a 10, donde 1 indica la mejor cualidad y 10
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la peor. La escala es considerada una evaluacion subjetiva, la siguiente figura nos

muestra los pasos a seguir para realizar la evaluacion.

Handling Qualities Rating Scale

Adequacy for Selected Task
or Required Operation

Aircraft
Characteristics

Demands on the Pilot in Selected
Task or Required Operation®

Excellent
Highly desirable

Pilot compensation not a factor for
desired performance

‘ Good
Hegligible deficiencies

Pilot compensation not a factor for
desired performance

Fair - Some mildly
unpleasant deficiencies

Minimal pilot compensation required for
desired performance

Minor but annoying

Is it
satisfactory without
improvement?

No | Deficiencies
= warrant
improvement

deficiencies

Desired performance requires moderate
pilot compensation

_‘ Maoderately objectionable
deficiencies

Adequate performance requires
considerable pilot ¢ fon

Very objectionable but

tolerable deficiencies

Adequate performance requires extensive
pilot compensation

Major deficiencies Adeguate performance not attainable with

ilot
Is a}dequate wo | Defici U
performance o eficiencies i B ¢ z
attainable with a - warrant -‘ Major deficiencies pilot L

tolerable pilot required for control

workload?

impravement

Intense pilot compensation is required
to retain control

Fe
O00|OC0O|00CKEH
.Eﬂ

Major deficiencies

Ho Control will be lost during some portion

Impravement 4 sl
- d Major deficiencies of required operation

mandatory

\ J

Pilot decisions

* Definition of required operation involves designation of flight
phase and/or subphases with accompanying conditions

Figura 20. Escala Cooper Harper.

Fuente: COOPER HARPER RATING SCALE (en linea). Disponible en internet en la direccion: <
http://en.wikipedia.org/wiki/Cooper%E2%80%93Harper_rating_scale>(Acceso 20 de julio de 2012).

Decisiones del piloto:
e Escontrolable? Si

e Esadecuado el rendimiento alcanzado respecto a la carga de trabajo del piloto?
Si

e Essatisfactorio sin ninguna mejora? Si

Se requieren pequefias compensaciones para obtener el rendimiento esperado.
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Figura 21. Configuracion final y aspecto esperado de la aeronave.
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4. DISENO PRELIMINAR

De acuerdo a los resultados del matching chart se procedié con lo propuesto por el
método clase 1 de Roskam para el desarrollo de una plataforma alar y para las

medidas y la localizacion de las superficies de control laterales.

e Areaalar 28 FT
e Relacion de aspecto: 8
e angulo de aflechamiento: 0 grados

Para decidir la configuracién estructural del ala, existen dos opciones:

e Ala cantiléver: Esta es la escogida por hacer una aeronave sin estructuras

adicionales que aumentan la resistencia parasita.
e Alacon brazos o montantes
Localizacién del ala:
e De acuerdo alaseccion 2.3.2, se escogio la localizacion del ala.
Escogencia del angulo de aflechamiento:

e Debido a que es una aeronave de baja velocidad, se escogié un ala sin

aflechamiento.

4.1. ESCOGENCIA DEL PERFIL

Para la seleccion del perfil, inicialmente de la base de datos de donde se escogieron los
pesos, encontramos los perfiles de estas aeronaves, se tomaron cinco perfiles para la
seleccion inicial. El proceso se llevd a cabo con el software “Profili” y para esto el
primer paso era encontrar el nimero de Reynolds adecuado. Para calcularlo fue

necesario tener en cuenta datos tan importantes como la altitud, la velocidad y la
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cuerda del ala, de los cuales se tenian los valores de 0 pies(nivel del mar),80MPH vy 36
pulgadas. Respectivamente. Con los datos anteriores y la formula de Reynolds
planteada en el Capitulo 1, fue posible obtener un numero de Reynolds equivalente a
4,984,000.

Haciendo un analisis detallado, de la primer gréafica se puede observar que los perfiles
TSAGI 12 y NACA 4412 son los que mejor relacién Coeficiente de “Lift” / Coeficiente
de “Drag”.

El criterio de escogencia en la segunda gréafica es primero observar los perfiles de
menor coeficiente de “drag” y luego los que tengan mayor coeficiente de “lift. Los
perfiles que se acomodan mejor a estas pautas nuevamente son los NACA2412, NACA
4412 Y TSAGI 12%. Estos dos pasos deben dar el mismo resultado, pues la segunda

gréafica es la primera grafica, pero separando los coeficientes de “lift” y “drag”.

Para la tercera grafica, el criterio es tener un bajo coeficiente de momento, con el fin
de més adelante no tener problemas de dindmica de vuelo, ya que el avidén tendria un
momento inherente que habria que entrar a corregir. El perfil que cumple con estas
caracteristicas es el TSAGI 12%, Después le siguen los NACA 2412 y el NACA 2413.

Por consiguiente el perfil que se escoge es el TSAGI 12%
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Re = 4924000 HASALANGLEY LS[1}0417 [GAW}]])= = C:}-
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Figura 24. cl/cd Alphay Cm alpha @4.984.000 Re.

Escogencia de la relacion de cuerdas

e Tomando como referencia el lineamiento de disefio, de las aeronaves de
fumigacién y debido a que esto es un parametro adimensional,
pudiendo comparar los tamafios reales, con el que se piensa disefiar, se

puede observar que varian entre 0,7 y 1, el escogido es 0,7.

Para determinar los coeficientes de sustentacion en las configuraciones de limpio,

despegue y aterrizaje, se utilizaron los datos del matching chart.

e Clmax limpio: 18
e CLmax configuracion de despegue: 16
e CLmax configuracion de aterrizaje: 13

Para determinar tipo, tamafio y ubicacién de las superficies laterales de control, se

utilizé las relaciones de las aeronaves de fumigacion existentes, debido a que estos
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parametros son adimensionales y en relacién con las otras aeronaves de fumigacion

son muy similares sin importar el peso.
e Relacion alerdn cuerda 52/.92
e Relacion alerén-envergadura 26
Determinar la ubicacién de las vigas del ala:

e Por criterio, debido a que es una ala que no va a cargar peso de combustible y
una cuerda pequenfia, solo se utilizard una sola viga en forma de o ubicada al

30% tal cual se asume para todas las vigas delanteras.
Computar la el peso del combustible en el ala:
e NO APLICA, por llevar el combustible en el fuselaje.
Definir al angulo diedro:

e Aungue se puede observar que las aeronaves de fumigacion poseen un angulo
diedro que oscila entre 3 y 7 grados, se escogié por facilidad para la

construccién un angulo de 0.
Definir el angulo de incidencia:

e Una de las consecuencias del angulo de incidencia del ala se pueden ver
reflejadas en la resistencia de la aeronave en el crucero, ademas que un
excesivo angulo de incidencia genera un desbalance sobre el eje transversal,
generando un excesivo trim o en su defecto una incidencia contraria en el
estabilizador horizontal. Por ello para el primer vuelo se inicié con un angulo

de 0 grados, dejando la incidencia con la posibilidad de modificarse.

e La otra consecuencia del angulo de incidencia en el ala, es la distancia de

despegue, en este caso no se tiene en cuenta ya que el perfil escogido es un
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perfil semiplano por debajo, por lo que este perfil en su posicién de 0 grados de
angulo de incidencia es un perfil que ya esta generando sustentacion, caso
contrario que el de un perfil simétrico en donde si se deberia colocarle algun

tipo de incidencia positiva para que este generara sustentacion.

4.2. PREDICCION DE LA SUSTENTACION

Con el fin de conocer la fuerza de sustentacidén exacta que producira el ala, para poder
disefiar la estructura que soporte dicha sustentacién, se utilizar la herramienta de

“lifting line theory”.
4.2.1. Prandtl’s Classical Lifting Line Theory

La primera teoria practica para la prediccion de las propiedades de sustentacion en un
ala finita fue desarrollada por Ludwig Prandtl y sus colegas en Gottingen, Alemania
durante el periodo de 1911-1918. La utilidad de la teoria de Prandtl es tan buena que
es utilizada hoy en dia en las predicciones preliminares para las caracteristicas de alas

finitas.
Eleccion de la posicion de los puntos de control

ParaK=1,23,4

=412

Ecuacion 9. Ecuacion para el calculo de la posicidn de los puntos de control.

b: Envergadura
k: punto de control
m: numeros de punto de control

Posicion del punto de control en coordenadas polares
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0(k) = cos™1(— ZYT(k))

Ecuacion 10. Posicion del punto de control en coordenadas polares.

Donde:

)

S

3
o I3
Y

Figura 25. Posicion del punto de control en coordenadas polares.

Fuente: Lifting line theory (en linea). Disponible en internet en la direccion: http://en.wikipedia.org/wiki/File:Prandtl-lifting-line-
coordinate-change.PNG (Acceso 20 de julio de 2012).

Longitud de la cuerda en cada punto de control

C(K) = Croot (1 — (%) Y(K))

Ecuacion 11. Longitud de la cuerda en cada punto de control.

Croot: Cuerdaen la raiz

A: Relacion de cuerdas.

b: Envergadura.

Y(K): Posicion de los puntos de control.

Calcular los coeficientes del sistema de ecuaciones lineales

55



C(K,m) = (

4b 2m -1
+ —
a(k) = c(k) sin6(k)

Tabla 14. Propiedades de la seccidn.

)* sin((2m — 1) * (k)

Ecuacioén 12. Calculo de los coeficientes del sistema de ecuaciones lineales.

PROPIEDADES DE LA SECCION

k=| y(k)= 6(k)= Ck)= a(k)= a0 (k)= k)= D(k)=
1 | -2667 | 2895502437 | 0,56745497 0,566125 0 0 0,01745329
2 | -1905 | 51,31781255 | 0,61581832 0,614375 0 0 0,01745329
3 | -1143 | 6797568716 | 0,66418168 0,662625 0 0 0,01745329
4 | -0381 | 8281924422 | 071254503 0,710875 0 0 0,01745329

Escribir y resolver el sistema de ecuaciones lineales

M
Z (K, m) = A(m) = D(K)

Ecuacién 13. Sumatoria del sistema de ecuaciones lineales.

Expandiendo la sumatoria,

C(L.1)A; + C(1,2)A, + C(1,3)A; + C(1,4)A, = D(1)
C(2,1)A; + C(2,2)A, + C(2,3)A; + C(2,4)A, = D(2)
C(3.1)A; + C(3,2)A, + C(33)A; + C(3.4)A, = D(3)
C(4,1)A; + C(4,2)A, + C(4,3)A; + C(4,4)A, = D(4)

Tabla 15. C(k,m).

1 37,74657381 81,97730849 49,737129 -34,8499
2 51,31078845 29,9873185 -68,922428 -0,99342
3 52,36196145 -23,78335814 -20,915572 56,66639
4 48,76168967 -47,58908407 43,0749732 -35,2823
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Tabla 16. C(k,m) invertido.

0,003675 0,004628 0,00617696 0,00616
0,007712 0,000961 0,00024756 -0,00725
0,006062 -0,01053 0,0045087 0,001551
0,002078 -0,00776 0,01370746 -0,00816

Calcular el CI

Tabla17. A(m).

A(m)=C(km)*-1*D(K)

Al= 0,000360239
A2= 2,92E-05
A3= 2,77E-05
Ad= -2,39E-06
Cl=m+AR x A,

Ecuacion 14. Calculo del coeficiente de sustentacion.

Cl =1 x9,52 %0,000360239

Cl =0,0107797

Cl: Coeficiente de sustentacion.

1t: NUmero pi.
AR: Relacion de aspecto.

Calcular Cd

=3(3)
s

Ecuacion 15. Calculo de 6.
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6 =0,0107797

Ecuacion 16. Factor de eficiencia de Oswald.

e =0,9825718
cd. = cL?
T mxARx e

Ecuacion 17. Resistencia inducida.

Cd; = 0,000003952

Tabla 18. Coordenadas del ala.

Axis B C D
X 3,048 3,048 0
Y 0,048363352 0,59163665 0,736726703

La siguiente figura nos muestra la gréfica en coordenadas de nuestra ala, observando

la vista superior.

Chord [m]

ALA

Semi-Span [m]

05 1 15 2 25 3 35

Figura 26. Vista superior del ala.
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De acuerdo a la siguiente formula se calcula la distribucién de la sustentacién a lo

largo de la envergadura:

Dénde:

b: Envergadura.

[=2%bx*V,*A, *sin(nb)

Ecuacion 18. Distribucion de la sustentacidn a lo largo del ala.

V..: Es la velocidad.

A,: Coeficientes de la ecuacion lineal resuelta lineas atras.

8: angulo de la posicion del punto de control.

Tabla 19. Distribucion de las cargas en el ala.

y Tetha(y)= Gamma(Y)= y/s= Cl(y)/CL L(y)
3,048 0 0 1 0 0
2,667 28,95502437 0,127606093 0,875 0,695366242 665,869
1,905 51,31781255 0,20572444 0,625 1,033015597 1073,503
1,143 67,97568716 0,244279371 0,375 1,137295969 1274,689
0,381 82,81924422 0,26142773 0,125 1,134522033 1364172

0 90 0,263492558 0 1,10595012 1374946

La siguiente gréfica nos muestra la distribucidén de la sustentacion a lo largo de la

envergadura.
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Distribucién local del coeficiente de sustentacién

respecto ala localizacion de la cuerda
1,4

l’il ¢ ¢ I —
0,8
0,6
0,4
0,2
0 + w w w w w w w w w \ 4
o 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1

y/(s)

Cl(y)/CcL

Figura 27. Distribucion local del cL(y)/Cl vs y/(S).

La siguiente figura nos muestra la distribucion de la circulacion sobre cada punto de

area por envergadura,

Distribucion Circulacion

0,3

0,25 $

o

[

SN
\ \

Gamma(Y)m~"2/s
o
i

y/(S)

Figura 28. Distribucion de la circulacion.

Finalmente la siguiente figura nos muestra la distribucién de la carga (sustentacién),

respecto a cada punto de area por envergadura.
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Distribucion de la carga

yl(s)

Figura 29. Distribucién de la carga respecto a media envergadura.

4.3. ANALISIS ESTRUCTURAL

De acuerdo al perfil escogido (TSAGI 12%) y tomando como cuerda del perfil el valor

de 3 pies, la forma final del perfil es mostrada en la siguiente figura:

Figura 30. Vista de la costilla en Autodesk AutoCAD ®.

El peso estimado de la aeronave es de 298,414 Lbs, ademés de contar con factores de

carga 6 positivos y 2 negativos, los cuales son los valores tipicos de carga estructural
para este tipo de aeronaves.

El punto de mayor carga se tiene en la raiz (Root), y el punto de O carga se tiene en la
punta (Tip). La distribucion de cargas mostrada en la siguiente figura es una

aproximacion de la misma, la cual nos permite obtener valores muy similares a la
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distribucion real de cargas que se asemeja mas a una distribucion parabodlica o semi —

parabdlica.

Figura 31. Vista de la distribucién de cargas en el ala.

Una vista de la seccion transversal del ala con su configuracion de vigas, como se

puede ver en la siguiente figura.

Figura 32. Configuracioén de la viga central del ala.

Ampliando la seccidn, tenemos la siguiente figura:

Figura 33. Configuracion de la viga central del ala, ampliada. (Medidas en in.).
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Debido a que el ala es donde va a estar suspendido el resto del avion, se calcul6 su

esfuerzo en su punto maximo (explicado lineas atras).

El ala se comporta como una viga en cantiléver, se tiene una carga de 294,414 Lbs que
es el peso maximo de despegue, este peso multiplicado por el factor de carga 6 que
pudiese alcanzar durante un viraje cerrado o alguna maniobra nos da la carga

méaxima.

El factor de carga es la relacion entre el peso actual que actla sobre el ala y el peso
total del avidn, en otras palabras es la relacion entre el peso total y el peso muerto de
la aeronave, este factor de carga varia desde 1 cuando el avion esta recto y nivelado, 4
0 5 cuando el avion estéa virando, o realizando alguna maniobra un poco brusca. Este

término se conoce como gravedades o G's

En el siguiente grafico podemos ver como se incrementan las gravedades del avion al

aumentar el angulo de alabeo.

so*xw( \F / y, I_?G

+
r
o \ i
) A
Factores de carga > ;\ 30."\‘\ !6',
para varios angulos

de alabeo

Figura 34. Factores de carga en un viraje.

Fuente: EET Numero 4 (en linea). Disponible en internet en la direccion:

http://www.oni.escuelas.edu.ar/2003/buenos_aires/62/tecnolog/clasifi.htm (Acceso 16 de abril de 2011)

De acuerdo a lo anterior, se construy6 la Tabla 15 para el calculo de dicho esfuerzo.

Partiendo de la ecuacion,
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Ecuacion 19. Esfuerzo de una viga en cantiléver.

Fuente: BEER, Ferdinand & JHONSTON, Rusel E. Mecanica de materiales, Ed.2 McGraw hill, Ecuacién 4.15

Donde o es el esfuerzo maximo, M es el momento, C es la distancia al eje neutro e | es

el momento de inercia.

El momento de inercia de una viga en forma cuadrada es:

I ! b x h3
=—bhx
XX = 1o

Ecuacién 20. Momento de inercia.

Ddnde:

Ixx: Es el momento de inercia.
b:Es la base de la viga.

h:Es la altura de la viga.

A continuacién se muestran las dimensiones de la viga cuadrada y el célculo del

momento de inercia de la misma.

Tabla 20. Dimensiones de la viga cuadrada.

b(m) | h(m) | B(in) | h(in) Inercias 1 b(m) | h(m) Inercia 2

Dimensiones
viga cuadrada|0,042|0,108(1,668|4,234( 4,392E-06 |[0,088| 0,019 1,088E-06

De acuerdo a la anterior tabla y ecuacion, se construye la siguiente tabla en donde se
calculan las cargas maximas en la raiz, el momento producido por esta carga y su

distancia 'y el momento de inercia.
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Tabla 21. Distribucion de medidas de la viga central.

Carga max(N) [ Momentos(N-m) | ej.neut(m)|Esf(Mpa)F.S| Esfno F.S.
Peso(Lbs) 294,41 | 7860,390133 | 14403,37888 0,054 70,669 0,043
Gravedades 6 801,2630105 | 22,62996942

Lo anterior es sacado de la ecuacion 9 que es el céalculo de la flexion en una viga, en la

pagina anterior se explicé dicha ecuacion.

Datos para el calculo:

Tabla 22. Calculos de esfuerzo para la viga central.

ej.neut(m)

Esf(Mpa)F.S

Esfno F.S.

0,054

105,614

0,043

Dénde:

Carga max: Carga maxima en la raiz del ala.

Momento: Producto entre la carga maximay la distancia (Media envergadura)

B: Longitud de la base de la viga

h; Longitud de la altura de la viga

Ej.neut: Distancia al eje neutro

Esf: Esfuerzo

F.S: Factor de seguridad

De acuerdo a la seccion anterior en donde se predice la sustentacion, se halla que en la

raiz del ala donde la carga es la maxima, la fuerza en Newtons es de 1374 N, lo que
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significa que es de 140 Kg, aproximadamente unas 308 Lbs, que es inclusive superior
al MTOW calculado.

El disefio de la viga en forma cuadrada, garantiza que con dicha configuracion, el
disefio cumple para dicha fuerza, inclusive se pensd en que no solo debia soportar el
peso maximo si no también la existencia de 6 gravedades, pues se podria llegar a

experimentarlas por el tipo de operacion.
Para el empenaje se utiliz6 la misma configuracion.
4.4. SELECCION DEL MOTOR Y HELICE

De acuerdo a la potencia requerida encontrada previamente, es necesario seleccionar
un motor que tenga una potencia al freno (BHP) del doble, pues debido a la altitud de
ciertas regiones del pais, el motor no tiene bomba de combustible, por lo que el este

usa la succion del pistdon para que el combustible entre al carburador.

La seleccion del motor es uno de los puntos mas criticos en el disefio de una aeronave.

De acuerdo a los resultados y a la potencia requerida.
Dentro de los motores disponibles en el mercado encontramos dos posibles motores,

A continuacién se muestra una tabla con sus caracteristicas:

Tabla 23. Especificaciones de los motores.

DA 200 DLE 222
Desplazamiento [CC] 200 2225
Potencia [HP] 19 215
peso [Ib] 10.95 12.37
Rango de RPM 900-6700 1000-7500
Consumo €| 45 0z/min @ 6000 RPM 6 0z/min @ 7500 RPM

Fuente: Desert Aircraft (En linea) Disponible en internet en la direccion:

http://www.desertaircraft.com/engines_detail.php?Page=DA-200 (Acceso 1 de noviembre de 2011)
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Los parametros para seleccionar el motor fueron el peso, la potencia, y el consumo de
combustible, debido a estos tres parametros el escogido es el DA 200, pues por ser de
menos desplazamiento tiene una potencia al freno de 19 HP, siendo mas liviano que el

DLE, mucho mas econémico en el consumo de combustible.

A continuacién una figura del motor escogido.

Figura 35. Motor DA 200.

Fuente: Razor Hobbies (en linea) Disponible en internet en la direccion:

http://www.razorhobbies.com/index.php?main_page=popup_image&plD=326 (Acceso 14 de abril de 2011]

De acuerdo al consumo especifico 4.5 Oz/min, y combinandolo con el peso del
combustible estimado de 64 Lb, obtenemos una autonomia de 227 minutos,

aproximadamente 3 horas y 40 minutos.

El tanque requerido, de acuerdo a la densidad de nuestro combustible que es de
6.6671bs/It, seria de 9.59 Litros.

La hélice escogida es una hélice fabricada en fibra de carbono, por la fdbrica Mezklij-
Modellbau.

El fabricante del motor dice que esta hélice es la recomendada para usar, la hélice es la

29X123B, con un diametro de 29 pulgadas y un paso de 12 pulgadas, de tres aspas.
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Figura 36. Hélice de tres palas recomendada por el fabricante del motor.

Fuente: Mejzlik-Modellbau (en linea) Disponible en internet en la direccion http://www.mejzlik.eu/3-bladed/propeller-16-x-11-3b
(Acceso 20 de mayo de 2011)

El area alar de acuerdo al “Matching Chart” es de 28 ft2

4.5. DISENO PRELIMINAR DE LA AERONAVE

Se parte de la idea de disefiar una tendencia nueva en las aeronaves de fumigacion,
aprovechando que la construccion de la aeronave final va a ser en material
compuesto, se puede dar curvas que reducen la resistencia. Se quiere cambiar la

tendencia de las aeronaves actuales. (Ver Anexo 1. Planos)

Figura 37. Disefio final, render CATIA Dassult System ®.

68



La siguiente tabla muestra la recopilacion de todos los datos para la aeronave, con el
fin de seguir el proceso de construccion.

Tabla 24. Datos de la aeronave.

MTOW (Ib) Wto |294,414
Carga paga(lb) Wpl | 63,675
Peso
Peso del combustible (Ib) Wi 64,269
Peso con la aeronave vacia (Ib) |We | 166,47
Relacién de aspecto AR 8
Caracteristicas del ala | Tipo de ala n/a | Alamedia
Area alar (ft2) S 28
W/P (Lbs/Hp) - 50
Numero de motores N 1
W/S (Ps - 10
Motor (P<h
Modelo de motor - DA200
Modelo de hélice - 29x1233
Paso de la hélice (in) - 12
Tren de aterrizaje - Fijo
Otras caracteristicas
Tipo de empenaje - Convencional

4.6. PESOY BALANCE

El calculo del peso y balance en una aeronave es un paso verdaderamente importante
cuando se disefia una aeronave de cualquier tipo. Cualquier modificacidon en el peso,
un nuevo instrumento, carga y otros elementos como baterias y servos que se
relacionen con el peso afectan el centro de gravedad y es importante a la hora de la
distribucion de cargas. El centro de gravedad adelante del centro aerodinamico causa
una pequefa tendencia en un cabeceo negativo, en cambio si el centro de gravedad se
encuentre detras del centro aerodinamico, el comportamiento es totalmente diferente,

ya que la aeronave en vuelo tenderaa ir siempre con la nariz arriba.
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Figura 38. Peso y balance.

A continuacion se muestra la tabla donde se muestran los pesos, el brazo respecto al

datum escogido y el momento que produce cada componente o grupo de

componentes.
Tabla 25. Calculo para peso y balance.

Tipo de Componente Wi (Ibs) Xi (mm) WiXi (Ibs-mm)
Grupo fuselaje 55 2000 110000
Grupoala 52 1600 83200
Grupo motor 20 200 4000
Grupo tren de aterrizaje llanta principal 12 200 2400
Grupo tren de aterrizaje llantas de soporte 14 1400 19600
Grupo equipo fijo 10 1600 16000
Empty weight (lbs) 163 144294 235200
Carga paga 63,675 1500 955125
Combustible 58 650 37700
Takeoff weight (Ibs) 284,68 1294,15 36841250
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Figura 39. Comprobacién peso y balance.

4.7. RENDIMIENTO

Para conocer el comportamiento de la aeronave con las diferentes variables como el
arrastre, la sustentacion, el peso, y el empuje es importante hacer el analisis que
puede mostrar si los calculos realizados sobre estas fuerzas son correctos, o si estas
fuerzas necesitan ser cambiadas para que la aeronave realice correctamente la mision

propuesta.

Las siguientes son las ecuaciones que pueden representar dichas fuerzas,
T=D=qyxn*S*C,4
L=W=q,*S*¢

La siguiente figura nos muestra las 4 fuerzas que actiian sobre una aeronave.

71



Thrust

Weight

Figura 40. Fuerzas Aerodinamicas en la aeronave.

Delas dos ecuaciones anteriores podemos obtener:

w_ G

T (g,
Empuje requerido VS velocidad

De alli, es posible hallar el empuje requerido para una aeronave

Tk =

SIS
SIS

Como nota adicional, es importante saber que el empuje requerido depende de la

velocidad.

A partir de los siguientes datos tedricos, se hizo el calculo de performance, este célculo

es teorico, y se realizé basado en el curso de disefio conceptual de aeronaves.

Tabla 26. Tabla de datos para el calculo de performance.

Envergadura[Ft] 24
Area alar[Ft2] 45
Peso [Lbs] 280
Capacidad de combustible[Gal] 6
Potencia del motor[Hp] 15
IConsumo especifico de combustible[Lb/hp-Hr 0,04
parasite drag coefficient 0,025
Factor de eficiencia Oswald 0,8
Eficiencia de la hélice 0,8
Velocidad asumida[Ft/Sg] 50
Rango de velocidad[Ft/sg] 0-200
Densidad del aire a nivel del mar[Slug/Ft"3] | 0,002377
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Se hicieron algunos cambios como el aumento del rango de la velocidad de operacién,
esto debido a que el resultado a bajas de velocidades de la grafica de potencia

requerida VS velocidad, daba como resultado una gréafica errénea.

La siguiente tabla son los célculos a partir de los datos:

Tabla 27 Calculos de performance para graficar

Relacion de aspecto 12,8
Presion dinamica Q 2,97125
Cl 2,09414294
Cd 0,16132102
T/W 0,07703439
Empuje Requerido 21,5696282
=W 280
T=D 0
zero lift Tr 3,34265625
lift-induced Tr 18,2269719
Empuje Requerido 21,5696282
Cl 2,09414294
Empuje requerido=Empuje
disponible 21,5696282
Potencia requerida 1078,48141
Potencia requerida 1078,48141
Velocidad asumida de crucero 50
Coeficiente de arrastre Inducido 0,075
Potencia Disponible 862,785127
Velocidad asumida de crucero 50
Potencia requerida 1078,48141

La siguiente figura muestra la potencia requerida en funcion de la velocidad
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Figura 41. Potencia Requerida VS Velocidad.

La siguiente figura nos muestra el empuje requerido VS la velocidad.

Empuje requerido Vs Velocidad

"1\ /
ol /
v\

10

0 50 100 150 200 250

Figura 42. Empuje requerido VS Velocidad.

La siguiente tabla nos muestra los resultados obtenidos durante las pruebas de vuelo,
se tomaron tiempos de despegue ascenso Yy crucero, distancias de despegue y
aterrizaje, teniendo en cuenta los porcentajes de potencia, los cuales se tomaron

respecto a la posicion del carburador.
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Tabla 27. Resultados experimentales del prototipo

DISTANCIA[m] | TIEMPO [sg] %POTENCIA Combustible Usado total[mL]
Despegue 45 4 80
Ascenso no aplica 20 70
295
Crucero 300 300 30
Aterrizaje 80 6 Idle
Tiempo total | 5 minutos
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5. DISENO DETALLADO

Figura 43. Modelaje del fuselaje en CATIA.

Para lograr una estabilidad en la forma, se utilizan formadores. En la siguiente figura

se puede ver las estaciones en las cuales van ubicados los formadores del fuselaje:

Figura 44. Modelaje del fuselaje 2 CATIA.

A continuacion se muestran cada uno de los formadores en detalle con las medidas y

la forma correspondiente. La siguiente figura muestra el primer formador:

Figura 45. Cuadernas o formadores nimero 1 del fuselaje.
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La siguiente figura es una vista frontal en donde se ven 4 formadores del fuselaje:

Figura 46. Cuadernas namero 2 del fuselaje.

La siguiente figura es una vista frontal en donde se ven 4 formadores del fuselaje:

Figura 47. Cuadernas nuamero 3 del fuselaje.

La siguiente figura es una vista frontal en donde se ven 5 formadores del fuselaje:

Figura 48. Cuadernas del fuselaje 4.
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La siguiente figura es una vista frontal en donde se ven 6 formadores del fuselaje

Figura 49. Cuadernas del fuselaje 5.

Finalmente, al construir todas las cuadernas se puede proceder al ensamble de

acuerdo a la siguiente figura:

Figura 50. Elementos primarios de la estructura.
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6. MODULO DE COSTOS

El mdodulo de costos se realizo con el objetivo de tener el valor total del proyecto; esta

basado en valores vigentes para lo correspondiente a salarios y también para los

productos y servicios requeridos.

Como resultado se obtuvo un costo total del proyecto de $ 148.510.000,00 COP que se

encuentra dentro de un rango razonable para su desarrollo teniendo en cuenta que se

trata de un producto de gran interés para el sector agricola ademas de contar con la

flexibilidad para ser empleado en otras areas. La siguiente tabla es la relacion de

gastos que se deberia tener.

Tabla 28. Médulo de costos.

MODULO DE COSTOS
PROCESO RAZON DETALLES COSTO
DISENO

Némina lingeniero, 400 horas, $42000 por cada hora $16.000.000,00

outsourcing Todo lo relacionado con digitalizacion y analisis computacional $2.000.000,00

Locacion No se requiere arrendar para esta etapa $0,00

Papeleria $200.000,00

Construccién prototipo a escala |Motor $300.000,00
Partes electrdnicas y accesorios $500.000,00
Madera, monokote y adhesivos $400.000,00
Tren de aterrizaje y accesorios $200.000,00
Radio Control $700.000,00

MANUFACTURA

Némina 1 ayudante, 1280 horas, $12000 por cada hora $15.360.000,00
1 ayudante, 1280 horas, $12000 por cada hora $15.360.000,00
1280 horas adicionales para el ingeniero, $42000-por cada hora $53.760.000,00

Locacion Alguiler de un recinto parala construccién durante 8 meses $5.600.000,00

Herramientas Alquiler y compra de indumentaria para la construccion $5.000.000,00

Materia prima Fibras, recinas y materiales para la construccién $3.000.000,00

Planta motriz Motor DA 200 $11.550.000,00

Sistemas Tren de aterrizaje $500.000,00
Sistema FPV (first person viewer); incluye instruccion. $4.000.000,00
Sistema de control de vuelo $2.000.000,00
Sistema de control automatico de vuelo $1.000.000,00
Sistema de riego $1.000.000,00
Sistema de luces $200.000,00

Acabados $800.000,00

PRUEBAS

Némina 40 horas adicionales para el ingeniero, $42000 por cada hora $1.680.000,00
40 horas adicionales para 1 ayudante, $12000 por cada hora $480.000,00
40 horas adicionales para 1 ayudante, $12000por cada hora $480.000,00
1ayudante como personal en tierra, 40 horas, $12000 por cada hora | $480.000,00
1 ayudante como personal en tierra, 40 horas, $ 12000 por cada hora | $480.000,00

Combustible $500.000,00

Impuesto aterrizaje $300.000,00

Outsourcing registro de datos _ [Sistemas de telemetria $1.500.000,00

COMERCIALIZACION Y
DOCUMENTACION

Némina 40 horas adicionales para el ingeniero, $42000 por cada hora $1.680.000,00

Outsourcing, publicidad Em'presaencarga.da.u# promocionar laaeronave en el gremio $1.000,000,00
agricolay en exhibiciones

Papeleriay Tramites $500.000,00

TOTAL|$ 148.510.000,00
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7. OTROS SISTEMAS

7.1. SISTEMA DE RIEGO

El sistema de riego de una aeronave de fumigacion es por aspersion. El liquido
escogido para este proyecto es el glifosato, debido a su alta utilizacion en el pais para

la radicacion de cultivos ilicitos.

Tabla 29. Densidades de combustible vs liquido fumigador.

densidad (g/l) | porcentaje
Metanol 791.8 50%
Aceite de ricino 961.5 20%
Nitrometano 1137.1 30%
Mezcla 929.33
Glifosato 1170
% Diferencia de densidades| 4.114017094

Como lo muestra la anterior tabla, donde la mezcla corresponde a el combustible de
densidad 929 gr/L para el cual fue disefiada la bomba tipo Sullivan, propuesta y
conociendo la densidad del glifosato de 1170 gr/L, Se tiene que el porcentaje de

diferencia es del 4 %, en densidades.

Para la aeronave, se utilizan dos bombas para el abastecimiento de aeromodelos, la
especificacion de la bomba es Sullivan Streamer, que tiene una capacidad de unos 900
Gramos por minuto, que nos daria un tiempo de aspersién de aproximadamente 32

minutos.

Esta bomba trabaja con una bateria de 12 V de corriente directa, que se puede suplir
con una bateria de polimero de litio de 11.1 V y de poca capacidad debido al peso,
exactamente la bateria pesa 130.4 Gramos. La siguiente figura muestra la bomba

propuesta para la aspersion del fungicida.
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Figura 51. Bomba para la aspersion.

Fuente: Serpa aeromodelismo (en linea) Disponible en internet en la direccion:http://www.aeromodelismoserpa.com/correa-
sujeccion-futaba-p-962.html (Acceso 16 de abril de 2011)

La siguiente figura muestra la bateria propuesta para la operacion de esta bomba.

Figura 52. Bateria de polimero de litio, 11.1 v.

Fuente: ZIMBIO (En linea). Disponible en internet en la direccion:
http://www.zimbio.com/Rc+Cars+And+Trucks/articles/xGFbRYPpw_B/Venom+20C+1300Mah+11+1V+3+Cell+Lipo+Battery.(Acceso
16 de abril de 2011)

Se escoge este tipo de baterias pues la capacidad de descarga es muy alta, unos 20 C o
25 C (20 O 25 Veces la capacidad de la bateria, es lo que es capaz de entregar) y

también por ser hechas en polimero de litio son muy livianas.

Otro accesorio que es recomendable usar, es un regulador de voltaje, ya que las
baterias suben con la carga hasta 13 voltios, y podria reducir la vida Gtil de la bomba.

La siguiente figura muestra el regulador propuesto.
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Figura 53. Regulador de voltaje.

Fuente: RADICAL RC (en linea). Disponible en internet en la direccién: http://www.radicalrc.com/category/Voltage-Regulators-86
(Acceso 16 de abril de 2011)

La otra gran ventaja de estas baterias es que pueden ser cargadas, incluso con carga

remanente, sin deteriorarse o calentarse. La gran desventaja es que son unas baterias

bastante inestables, ya que si no se manipulan con cuidado, se pueden incendiar o

explotar de manera espontanea

El flujo masico de bombeo varia de acuerdo a la densidad del producto, para el
glifosato cuya densidad es de 360 g/1 es de 2.5 litros por minuto, que de acuerdo a la
capacidad de la aeronave de libras de carga paga, unos 28.943 Gramos, equivalentes a

80,39 litros totales, y un tiempo de aspersion de 32 minutos.

7.2. SISTEMA DE GUIADO POR CAMARA

Para extender su rango, se puede utilizar una camara a bordo de la aeronave, que
permita la extension de su rango, es decir, debido a que la aeronave esta operada
remotamente por un trasmisor utilizado deportivamente en el aeromodelismo, se
necesita de contacto visual en todo momento con la aeronave para poder controlarla.
Con la instalacion de una 0 mas camaras a bordo se puede extender el rango de la
aeronave mucho més, debido a que se tendria contacto con la aeronave y una

referencia en tierra.
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7.2.1. FPV

FPV significa First Person View, y es la sigla para identificar el vuelo de una aeronave
radio-controlada por medio de una camara inalambrica instalada en el modelo y
basicamente consiste en dejar de ver el modelo desde la tierra, para ver la tierra desde

el aire, tal cual como un piloto real que estuviera montado en la aeronave.

Es importante destacar la implementacion de este sistema, pues la aeronave que se
piensa desarrollar no es una aeronave autonoma, y cuando se aparté de la vision de su
piloto en tierra debe ser controlado por una cdmara abordo, tal cual se hace con las
aeronaves no tripuladas, por ello se encuentra en el FPV una alternativa bastante

efectiva.
Se debe dividir en dos grandes grupos los sistemas a usar:

e Grupo aire o equipo de vuelo que consta de. la aeronave, la camara, el equipo
transmisor de video, la antena transmisora de video, baterias para la camara y el
trasmisor, servomotores para mover la cadmara de video (opcional), telemetria

(opcional), modem de datos inalambrico (opcional).
e Grupo tierra o equipo en tierra, que consta del receptor, entre otros equipos.
7.2.2. Descripcion De Elementos Utilizados En El Grupo Aire
- Cémara

Los tipos de camaras utilizadas, son minis o micros, que por su tamafio y bajo peso
son ideales para esta disciplina, hay dos tipos, las que tienen sensor CCD? y las que

tienen sensor CMOS10

CCD: charge coupled device, es un sensor con diminutas células fotoeléctricas que registran la imagen, que es procesada por la camaray

registrada en la tarjeta de memoria, la resolucion de la cdmara es proporcional al nimero de células fotoeléctricas.
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De acuerdo al tamafio del sensor, también se clasifican las camaras, para FPV son

usados losde 1/3y Ya.
En cuanto al lente, es usan lentes que den vision entre 60 y 110 grados.
La alimentacién de las cAmaras pueden ser por 5V o 12 V

Y respecto a la normatividad en Europa y Sur América se utiliza PAL!! y en Norte

América se utiliza NTSC!2
- Transmisores de video

Se utilizan frecuencias de 2.4 GHZ debido a las amplias disponibilidades de antenas en
el mercado, y la potencia utilizada en los transmisores de video son de 500 a 1000
mW.

El alcance de la sefial depende de la potencia del transmisor, el tipo de antena, el
receptor y el nivel de interferencia entre los componentes electrénicos, las

condiciones atmosféricas, entre otros.
- Movimiento de la cdmara

Un buen montaje se puede dar con dos servos, uno para ajustar el enfoque y otro para

el movimiento de la cdmara.

10 . P . . . P P
CMOS: Del mismo principio de funcionamiento que lo anterior, pero con un consumo eléctrico mucho menor, econémico, mayor

cantidad de pixeles, entre otros factores.
11 . . . . . e - e ~ s
PAL: Phase alternating Line, y es la designacion del sistema de codificacion utilizado para la transmision de sefiales de television
analdgica en color.
12 . I, . . L. . .
NTSC: National Television System Comitee, y es lo mismo que el PAL, pero para la reglamentacion Norte americana y otros paises como

Japon.
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- Telemetria

Esto mejora la interaccion piloto-entorno, la telemetria nos proporciona datos
referentes a posicion y funcionamiento del avion. Se puede obtener una vista de los
parametros, superpuesta a la imagen de video, y por medio de un modem se puede

mejorar la transmision de los datos.

La siguiente figura son tomas aéreas de aeronaves operadas remotamente, pero con el

sistema FPV, descrito lineas atras

42 meh 0 rem
9959 11 =18 ft/s

_._-_.-'-'r' :‘f .-".

EOEE B0 Bl.0% ElOE - JAER (87R
Bi FTCEN RIALN @08 TN, dTREW Jd]

Figura 54. Imagenes reales de los sistemas de guiado por cAmara.

Fuente: AEROMODELISMO VIRTUAL (en linea) Disponible en internet en la direccion:
http://www.aeromodelismovirtual.com/showthread.php?t=74 (Acceso 16 de abril de 2011)

7.2.3. Descripcion De Elementos Utilizados En El Grupo Tierra

Grupo tierra o equipo de tierra, consta del trasmisor de la aeronave, el receptor de la
sefial de video, la antena receptora de video, el equipo para la visualizacién de las

imagenes ay una bateria para la alimentacion de los equipos audiovisuales.
- Transmisor avion

Para el control de nuestra aeronave se debe utilizar un radio que al menos nos

garantice dos canales libres para poder interactuar la cAmara.

Para el proyecto, un buen equipo de control seria un JR9503 de transmision en banda
2.4 GHz.
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- Receptor de la sefial de video

La siguiente figura muestra el receptor de video propuesto:

Figura 55. Receptora de la sefial de video.

Fuente: AEROMODELISMO VIRTUAL (en linea) Disponible en internet en la direccion:
http://www.aeromodelismovirtual.com/showthread.php?t=74 (Acceso 16 de abril de 2011)

Es el equipo que recibe la sefal de video de nuestra aeronave, trabaja con 12 V de

corriente directa.

7.3. CONTROL AUTOMATICO DE VUELO

Este sistema esta compuesto por tres partes principales, una tarjeta madre con un
procesador, una tarjeta de sensores y un receptor GPS. Su montaje es de gran facilidad

teniendo en cuenta que los componentes se adquieren por separado.

Tarjeta Ardupilot Mega (Arduino-compatible autopilot board): Es la tarjeta madre
donde se alojan el resto de los componentes que conforman el sistema automatico de
vuelo, posee un procesador ATMega 1280 que tiene instalado un interfaz para ser
manipulado a radio control y con las ranuras y puertos para que el usuario instale el

software correspondiente al piloto automatico.

Tarjeta IMU (IMU shield): Sobre esta tarjeta estan integrados varios tipos de sensores

empleados para aplicaciones robdticas y de UAV que permiten obtener informacién
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sobre aceleraciones angulares en los tres ejes, temperaturas y presiones absolutas

ademas de poseer una capacidad de almacenamiento de 16MB.

Tabla 30. Receptor GPS MediaTek MT3329.

Dimensiones 16mm x 16mm x 16mm
Arrangue en frio maximo 35 segundos
Arrangue en tibio maximo34 segundos

Arrangue en caliente | maximo 1 segundo

Consumo minimo Buscando sefial: 48mA y en el seguimiento: 37mA
Interfaz usB
Peso 8¢

Fuente: DIYDRONES (en linea) Disponible en internet en la direccion: http://store.diydrones.com/product_p/br-0012-01.htm
(Acceso noviembre 13 de 2011)
El sistema de piloto automatico en estas aeronaves es un equipo opcional, ya que la
fumigacién es netamente manual, seria para utilizarse en los cortos cruceros de

desplazamiento a las zonas de riego.

7.4. SISTEMA ELECTRICO

La parte eléctrica de la aeronave es de donde se obtiene el control de la misma, que
esta gobernado por un receptor que recibe la sefial del equipo transmisor operado
desde tierra y envia la sefial a los servos que son los que finalmente accionan las

superficies de control.

En total se propone utilizar 12 servos por el tamafio de las superficies distribuidos asi,

6 para los alerones, 2 para los elevadores, 3 para el timdn, y 1 para el acelerador.

Los servos que se proponen son servos de alto torque, como los de la siguiente figura
marca SAVOX.
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Figura 56. Servos propuestos.

Fuente: SAVOXUSA (en linea) Disponible en internet en la direccion http://shop.rc-electronic.com/e-
vendo.php?shop=k_emcotec_e&Sessionld=&a=article&ProdNr=A11025&t=6&c=13&p=13 (Acceso noviembre 13 de 2011)
El consumo promedio por servo depende mucho del tipo de vuelo, del viento, de la
potencia, se asume un consumo alto por seguridad de 70 mah por servo, que nos da

un consumo de 840mah.

La fuente de poder propuesta para estos tipos de servos, son dos baterias de 7.4 0 2
celdas de 3700 mAh de polimero de litio, estas baterias se escogen de esta capacidad
para ser conservadores ya que hasta no hacer pruebas de vuelo no se podia estimar

cuanto es el consumo promedio por las baterias.

La siguiente figura muestra la bateria propuesta:

Figura 57. Bateria.

Fuente: Hobby King, (En linea) Disponible en internet en la direccion

http://hobbyking.com/hobbyking/store/uh_viewitem.asp?idproduct=7651 (Acceso noviembre 13 de 2011)
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Y se integra todo en una caja de potencia donde las baterias bajan su voltaje hasta 6V,
que es lo maximo permitido por el receptor.se puede ver la siguiente figura que es la

caja de potencia.

Figura 58. Caja de potencia.

Fuente: PR Medien & hobby (en linea) Disponible en internet en la direccion:

http://www.flugschau.de/webshop/index.php?cPath=27 (Acceso noviembre 13 de 2011).
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8. CONSTRUCCION DE LA AERONAVE

La seleccion del material fue realizada analizando consideraciones generales y
posibles condiciones de operacién, teniendo especialmente en cuenta los esfuerzos
gue la estructura debia de soportar, la forma de como se iba a construir, el proceso de
manufactura, las condiciones ambientales y otros factores que ayudaron a escoger los

materiales mas adecuados para satisfacer cada requerimiento.

Para la piel y otras partes en general, hay que considerar que se necesita una capa que

proteja a todo el conjunto de cualquier tipo de desgaste, principalmente ambiental.

El fuselaje consiste en un namero de formadores, largueros y larguerillos. Cada uno de
ellos soporta diferentes fuerzas, por ejemplo las estructuras primarias como los
formadores soportan vibracion y fuerzas en el despegue y aterrizaje, ademas sumar
cada vez mas ciclos de vuelo. Por esto se necesita que la estructura resista estos
esfuerzos a través del tiempo y que el material de fabricacion satisfaga muchos de los
requerimientos pedidos como rigidez estructural y bajo peso. En el caso del prototipo
a escala, se escoge la madera balsa para los formadores y demas, por la facilidad de

manejo y su bajo costo en compromiso con el equipo.

Los materiales compuestos, hablando especialmente de la fibra de vidrio, tienen la
capacidad de satisfacer diferentes especificaciones. La estructura principal del modelo
es construida en este material ya que para este tipo y tamafio de aeronaves, es el mas
utilizado por costos y facilidad de manufactura. Cabe aclarar que se debe fabricar el
material del modo correcto y garantizar que la relacion entre la resina y el catalizador
sea la adecuada, ademas de utilizar una fibra de buena calidad, ya que al hacer bien el

procedimiento se garantiza un buen comportamiento en aplicaciones estructurales.

Al ser un material compuesto necesita de una matriz que mantenga la rigidez y el
orden de las fibras, ademés que distribuya los esfuerzos en un &rea superficial grande.

La matriz seleccionada es poliéster.
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La escogencia del material compuesto, especificamente la fibra de vidrio, es debida
principalmente a que se pueden dar curvas muy ajustadas, y como uno de los
objetivos de este proyecto es optimizar los disefios de las aeronaves agricolas tanto
aerodinamicamente como en su parte estructural, se considera que los materiales

compuestos son la mejor opcién para ello.

También se escoge la fibra de vidrio debido a su facil consecucidn en nuestro pais,
ademas de su facil manipulacion en los procesos de manufactura involucrados en la

fabricacién de la aeronave.

Para la construccion, basicamente se deben realizar 4 moldes, aunque pueden variar

en sub-moldes debido al tamario de la aeronave. Los cuatro moldes son los siguientes:
e Alas
e Fuselaje
e Estabilizador horizontal
e Estabilizador vertical

Estos moldes son fabricados y tallados en madera y luego son termo-formados, y
durante el termoformado se prepara la resina con la fibra, obteniendo un acabado casi

perfecto.

A continuacién se muestran algunas imagenes que ilustran una aproximacion de los

pasos que se deben seguir para la fabricacion de la aeronave:

La siguiente figura muestra el modelado del fuselaje, el cual es la parte maés
complicada de la fabricacion por la gran cantidad de cambios en geometria que

presenta a lo largo de toda la forma.
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8.1. CONSTRUCCION DEL PROTOTIPO A ESCALA

La construccion del prototipo a escala tal cual como se planted en el anteproyecto,

consta de un prototipo realizado en madera y un bajo porcentaje de fibra de vidrio.

El prototipo es el 31% del tamafio real de la aeronave deseada, el tamafio escogido del
prototipo es debido a que se disponia de un motor de combustion interna para la
realizacion de las pruebas, dicho motor provee una potencia que garantiza el vuelo de

una aeronave aproximadamente del 31% del tamaiio real.

La idea es comprobar que el disefio es viable y que el prototipo funciona de acuerdo a

los calculos de dindmica de vuelo y de peso y balance.
Tomando en cuenta lo anterior, se procede a fabricar el prototipo a escala.

La siguiente figura muestra los formadores incluyendo el primer formador, que es la

pared de fuego del prototipo. También se puede observar las caras laterales.

Figura 59. Ensamble del fuselaje vista delantera del prototipo.

La siguiente figura muestra la parte de atras del ensamble del fuselaje.
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Figura 60. Ensamble del fuselaje vista trasera del prototipo.

La siguiente figura muestra la parte frontal del prototipo, en donde se puede ver la
parte de adelante del carenaje, el cual se hizo en material compuesto para que su

forma fuera muy similar al del avion que se propone.

Figura 61. Ensamble del fuselaje 3 del prototipo.

La siguiente figura muestra el altimo formador ensamblado.
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Figura 62. Ensamble del fuselaje 4 del prototipo.

El fuselaje se ensambl6 con las cuadernas que dan la forma, y se enchap6 en madera
para darle mayor rigidez, esta metodologia se plasma pues es el mismo procedimiento

para hacer los moldes finales para construir el fuselaje en material compuesto.

La curva de abajo del fuselaje, fue pensada para poder tener un tren tdndem y no
tener problemas con la instalacion de la hélice, y que esta no quedara cercana al piso

para evitar golpes.

La siguiente figura es una muestra del plano con el que se corto las costillas de las alas
del prototipo, en donde se puede observar que las 4 primeras costillas tienen un

agujero para la viga principal.
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Figura 63. Modelaje de las costillas CAD.

La siguiente figura muestra el ensamblaje de las alas del prototipo y de como se inicié
la construccién de las alas.

Figura 64. Pegado de las costillas de las alas.

La siguiente figura muestra las alas con sus vigas y costillas
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Figura 65. Vista frontal de las Alas ensambladas.

La siguiente figura es una muestra mas del ensamblaje final de las alas con sus

respectivos componentes.

Figura 66. Alas ensambladas del prototipo.

La siguiente figura muestra el ensamble del estabilizador y del fuselaje.

Figura 67. Ensamble del estabilizador horizontal del prototipo.
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9. PRUEBAS DE VUELO

Se realizaron las pruebas de vuelo del prototipo construido a una escala del 31% del
tamanfo real, ya que a este porcentaje, los materiales disponibles comercialmente se
ajustaban de una manera Optima, ademas el motor de combustion interna al que se
tenia acceso era para una aeronave de este tamafio aproximadamente, reduciendo los
costos en la manufactura del prototipo. Las dimensiones del prototipo de acuerdo al

31% del tamario real fueron de 2m de envergadura, y 1,6m de largo de fuselaje.

Las siguientes figuras fueron tomadas el dia de la prueba de vuelo, en donde se puede

apreciar la configuracion final del prototipo.

Figura 68. Prototipo a escala después de una prueba de vuelo.

La siguiente figura muestra el motor utilizado en el prototipo, fue un motor de 10 CC
de combustidon interna que funciona con una mezcla de metanol y aceite de ricino. La

referencia del motor es O.S. 61 FX
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Figura 69. Motor del prototipo.

Fuente: 0.S. ENGINES (en linea). Disponible en internet en la direccion: http://www.osengines.com/reviews/osmg0561-rcr.html
(Acceso 16 de abril de 2011)

Y las especificaciones del motor son las siguientes:

Tabla 31. Especificaciones del motor del prototipo.

Desplacamiento[CC] 10
Potencia [HP] 1,90 HP @ 17000RPM
Peso[Oz] 19.4
Diametro[in] 0.945

Rango de RPM 2000-17000

Fuente: 0.S. ENGINES (en linea). Disponible en internet en la direccion: http://www.osengines.com/reviews/osmg0561-rcr.html.
(Acceso 16 de abril de 2011)

Las pruebas se realizaron a una altitud de 7050 Ft sobre el nivel del mar, a una

temperatura aproximada de 28 grados centigrados.

El uno de los vuelos se realizd sin carga externa, Unicamente para comprobar las

caracteristicas de vuelo, los siguientes fueron los resultados obtenidos:

- Se comprobo6 que el centro de gravedad quedo correctamente ubicado de acuerdo
con la teoria, que debe quedar ubicado aproximadamente al 25%’-'30% de la
cuerda media aerodindmicamente. Se garantiza esto pues la aeronave cuando el

motor se colocaba en idle, inclinaba su nariz buscando una mayor velocidad, caso
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contrario hubiera sido si el C.G. hubiera quedado desplazado hacia atras, pues la

aeronave nunca inclinaria su nariz, cuando no tuviera empuje.

Se realizaron maniobras como pérdidas, encontrando que la aeronave no entra en
barrena, ella misma baja la nariz y empieza a sustentar rapidamente debido a su

envergadura extendida.

También se realizaron pasadas a baja altura de alta y baja velocidades, simulando
la operacion de aspersion. Durante estas pasadas se sometio la aeronave a més de
una gravedad. El procedimiento posterior fue revisar la estructura y se observo
que no existia ningun tipo de deformacion plastica. Esta inspeccion visual se hizo

observando cuidadosamente las alas y cargandola estaticamente con pesas.

En otro de los vuelos se realizd con carga, se coloc6 una cdmara a bordo
encontrando que el vuelo se hizo mucho maés inercial, y se debieron ajustar mayor

recorrido en los mandos para poder hacer virar mayor masa.

La siguiente figura nos muestra la aeronave sentando ruedas.

Figura 70. Prototipo en vuelo.
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CONCLUSIONES

Se disefd, construyo y se vold un prototipo a escala de una aeronave no tripulada

operado remotamente.

Se logré validar el disefio como avion fumigador, comprobando que es estable en
vuelo y en tierra, tanto como aerodindmicamente como por el comportamiento de

su centro de gravedad.

Gracias al vuelo del prototipo a escala se comprobé que los parametros de disefio

fueron suficientes.

Se pudo comprobar que el perfil aerodinamico con un momento bajo, fue estable y

muy maniobrable.

Durante las pruebas de vuelo se realizaron maniobras exigentes que sometieron a
la aeronave a altas cargas, encontrando que la respuesta de la aeronave fue buena,

la estructura mantuvo sus caracteristicas.

Se logré \verificar que se puede obtener una aeronave mas limpia
aerodinamicamente aumentandole la relacion de aspecto, sin perder la

funcionalidad de una aeronave fumigadora.

el area de la cabina podria presentar una alta resistencia, esto debido a su altura,
por lo que se recomendaria redondear mas esta seccion y asi lograr bajar la

resistencia en este punto.

La aeronave desarrollada nunca fue pensada como aeronave auténoma por lo que
se considerd un sistema de operacion remotay se encontré en el FPV una manera

eficiente econé6micamente y funcionalmente hablando.

Se pudo comprobar que las superficies de control fueron lo suficientemente

eficientes, durante el vuelo del prototipo.
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Se verificd que la ubicacion del tren de aterrizaje propuesto, es completamente

funcional.

Se comprob6 que los estabilizadores (vertical y horizontal), quedaron bien
ubicados debido a que durante el vuelo del prototipo no se percibié ninguna

pérdida control.

Se comprobd que el punto éptimo de disefio obtenido en el matching chart fue
exitoso, ya que durante las pruebas del prototipo a escala, no se necesitd de

redisefiar ninguno de los pardmetros

Se verifico que el tipo de tren escogido, tipo tdndem, es funcional en el prototipo a

escala, por lo que se implementara en el avidn grande.

Se calculé su centro de gravedad tedrico, con un “envelope” en el que se puede

variar la configuracion entre carga pagay combustible.

Se comprob6 que la viga del ala calculada, soporta el MTOW.
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ANEXO #1. ARTICULO

DISENO DE UNA AERONAVE EN PROYECCION A UAV PARA FUMIGACION

Sergio Veldsquez Aristizabal?, Jorge lvan Garcia Sepulveda,

Facultad de Ingenieria Aeronautica, Universidad Pontificia Bolivariana. Medellin, Colombia

Resumen

En el presente trabajo se disefid, construyé y se vold el prototipo de un (UAV) aeronave no tripulada para
fumigacion. El prototipo se construy6 en madera y el carenaje del motor en fibra de vidrio, pero la idea es
construir la aeronave final en materiales compuestos, preferiblemente fibra de vidrio por su facil consecucion en el
pais. Las pruebas del prototipo se llevaron a cabo a una altitud de 7100 pies sobre el nivel medio del mar. Se

encontré que se puede desarrollar una aeronave mucho mas aerodindmica que las fumigadoras existentes.
Palabras claves: material compuesto, UAV, prototipo, altitud, aerodindmica.
Abstract

In this paper, we show the result of designing, building, and flying a scale prototype of an agricultural unmanned
airplane (UAV). The prototype its built out of balsawood with some part such as the cowling, built out of composite
material, the kind of the composite material is chosen based on the facility to get the parts here in Colombia. The
flying test was made on a grass flied at 7000 ASL. And the final result is that we have found an airplane with a

highly aerodynamic capabilities.

Keywords: composite material, UAV, prototype, aerodynamic capabilities.
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1. Introduccion

La fumigacion aérea es una disciplina importante a nivel mundial, donde se emplean aeronaves de configuraciones

especificas para llevar a cabo esta tarea.

Los campos de accion de esta disciplina son las fumigaciones agricolas y las fumigaciones de cultivos ilicitos en
paises como Colombia. Las aeronaves generalmente son del tipo monoplazas, ala baja, y patin de cola

Fuente: AG PLANE, [en linea], http://www.agplane.nl/index.html [fecha de consulta: Agosto 8 de 2011]

Esta configuracién, aunque es una configuracion clasicamente utilizada para estas aeronaves, hace que sean
aeronaves demasiado expuestas a la resistencia, por lo que son sobre potenciadas con motores de alto cilindraje y
en otros casos motores turbo-hélice, como es el caso de la aeronave Turbo Trush de la casa Trush aircraft.

Fuente : AIRLINERS.NET, [en linea], http://www.airliners.net/photo/Ayres-SRL/Ayres-S2R-G1-Turbo/1613977/L/ [fecha de consulta : Agosto 8 de
2011]

2. Disefio conceptual



El disefio conceptual se llevé a cabo partiendo desde una idea dibujada y de un linea base (“baseline”) de aeronaves

existentes.

Luego se construyo la tabla de relacionamiento “matching chart” para saber la tendencia de todas las aeronaves
existentes, donde de este gréafico salen dos datos de la relacidn potencia peso y area alar peso.

MATCHING CHART

S

] 5 10 15 (Wis)Psf] 20 F- 30 35

3. Disefio final

El producto final desarrollado fue una aeronave con una alta relacion de aspecto, un tren de aterrizaje tipo tandem
(“bicycle”). Para la comprobacion de vuelo se realizé un prototipo a una escala del 31%.




~7

Conclusiones

e  Sedesarroll6 una aeronave completamente estable, durante las pruebas de vuelo del prototipo a escala.

e  Secomprobd la dindmica de vuelo la aeronave es capaz de desarrollar maniobras.

e  Completamente estable.

e Después de la primera prueba de vuelo se vio en la necesidad de bajarle el recorrido a las superficies de
control, pues la aeronave era supremamente sensible.

e La idea de todo el proyecto era cambiar la tendencia de los aviones de fumigacion, ya que se podria
desarrollar una aeronave mucho maés eficiente aerodindAmicamente hablando, por lo que nuestro disefio

cumple con esta caracteristica.

e El proyecto tiene una proyeccidn increible, pues en nuestro pais las fuerzas militares utilizan aeronaves
tripuladas para la erradicacion de cultivos, poniendo en riesgo las vidas humanas de los pilotos,
encontrando en este proyecto una solucion a las pérdidas de vidas humanas.
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ANEXO #2.PLANOS

A continuacion podemos ver los planos detallados de la aeronave.
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