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Resum

En aquest projecte es porta a terme el disseny preliminar d’una aeronau no tripulada des-
tinada al desenvolupament i assaig de sistemes d’abord (Unmanned Air Systems UAS).
Els requeriments operacionals han estat proposats pel grup d’investigacié ICARUS de
I’Escola d’Enginyeria de Telecomunicacié Aeroespacial de Castelldefels (EETAC) i tenen
en compte les seves necessitats de utilitzacié aixi com certes caracteristiques particulars
dificils de trobar als models comercials disponibles. A més, per al disseny s’ha tingut
en compte el marc regulador d’aeronaus no tripulades per a 1s civil més recent, el Re-
al Decreto-ley 8/2014 del 4 de juliol, que ha estat publicat durant el desenvolupament
d’aquest treball.

El treball s’organitza de la seglient manera. En primer lloc es presenta una breu revi-
sié de I'evolucié dels UAVs i de les caracteristiques principals dels models de 1s civil
que s’emplean en l'actualitat. A més a més, es presenten els requeriments operacionals
proposats pel grup d’investigacié ICARUS i els aspectes més destacats del marc legis-
latiu que puguin afectar el disseny de l'aeronau. A continuacié es realitza el disseny
conceptual de 'aeronau. Partint dels estudis dels requeriments, i revisant els diferents
aspectes per determinar possibles punts conflictius amb els requeriments, es realitza el
dimensionament basic de les parts principals que composen 'UAV. Els segiients capitols
aprofundeixen més en el disseny aerodinamic, estructural, ’electronica i les actuacions

de 'aeronau. Per ultim, es presenta un pressupost del projecte i les conclusions.
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Objectiu

Fer el disseny preliminar d’un vehicle aeri no tripulat (UAV) que compleixi els reque-
riments sol-licitats pel grup d’investigacié ICARUS en sistemes aeris no tripulats ( Un-
manned Air Systems UAS) de I’Escola d’Enginyeria de Telecomunicacié Aeroespacial de
Castelldefels (EETAC).
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Abast

En aquest projecte es realitza el disseny preliminar de les parts més rellevants de ’a-
eronau no tripulada. Aixo inclou el disseny aerodinamic de I’ala i els estabilitzadors
fent la seleccié de perfils aerodinamics i el dimensionament geometric: forma en plan-
ta, diedre i torsié. També es fa el dimensionament del fuselatge. Seleccié de la planta
motriu de 'aeronau aixi com dels components electronics i actuadors basics de 1’aero-
nau. A nivell estructural es fa el disseny preliminar, a nivell conceptual, de I'estructura
de l’ala, estabilitzadors i fuselatge, a nivell conceptual, sense entrar en el detall del di-
mensionament. També es determina I'autonomia i abast que conformen les capacitats
operacionals basiques de ’aeronau. Els aspectes que no sén tractats en aquest projec-
te son el disseny detallat de ’aeronau, la planificacié del procés constructiu, l'estudi
de viabilitat economica ni la realitzacié de la documentacié necessaria per obtenir els

certificats d’operaci6 de 'aeronau, entre altres.
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Nomenclatura

(z,y, z) Sistema de coordenades ortogonal lligat al cos [mm| (Posicionament de compo-
nents de l’aeronau). = direccié de referencia del fuselatge, sentit positiu contrari
a la direccié d’avanc; y direccié de 'envergadura, sentit positiu al costat dret de

I'aeronau; z direccié vertical, sentit positiu cap amunt de ’aeronau.

(2',y',2") Sistema de coordenades ortogonal lligat al cos [mm] (Definicié del criteri po-
sitiu per a la deflexié de superficies de control). 2’ direccié de referencia del
fuselatge, sentit positiu en la direccié d’avancg; 3’ direccié de ’envergadura, sen-
tit positiu al costat esquerre de I'aeronau; 2’ direccié vertical, sentit positiu cap

amunt de l’aeronau.
AESA Agencia Estatal de Seguridad Aérea.
a Angle d’atac [°].
o Angle d’atac del UAV [°]. La referéncia és la horitzontal del fuselatge.
ar, Angle de sustentacié nul-la de l'ala [°].
AR Allargament de l'ala. AR = % [adim].
ARp Allargament del HTP, veure AR per la definicié [adim].

ARy Allargament del VTP, veure AR per la definicié [adim].

b Envergadura [m].
b Envergadura de I’aleré [m].
be Envergadura del timé de profunditat o elevador [m].

b Envergadura del HTP [m)].

bt Envergadura del timé vertical o de direccié [m].
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PFC Nomenclatura

by Envergadura del VTP [m)].

c Corda alar [m].

Cp  Coeficient de potencia de I'helix [adim].
Cp  Consum especific del motor [gr/(min HP)].
Cr  Coeficient de traccié de I'helix [adim].

by Corda de l'aler6 [m].

Cq Coeficient de resisténcia bidimensional. Cy = %~ [adim] on d és la forca de

5PVEC
resistencia per unitat d’envergadura del perfil.

Cp, Coeficient de resisténcia parasita [adim].

Cp, Coeficient de resistencia del fuselatge. Cp, = % [adim].
oo Vir

2/3
D Coeficient de resistencia del fuselatge referenciat a I'ala. Cf, = % [adim].
Cp, Coeficient de resistencia induida [adim].
be Corda del timé de profunditat o elevador [m].

5 [adim] on L és la forca de sustentacié.

2 (oo}

Cr Coeficient de sustentacié. Cp, = lp#

C Coeficient de sustentacié bidimensional. C; = % [adim] on [ és la forca de
5PV

sustentacié per unitat d’envergadura del perfil.
C}, (y) Distribucié de sustentacié addicional [adim)].
C),(y) Distribucié de sustentacié basica [adim].

Cr.. Coeficient de sustentacié de creuer. Cr, = %

2FY%r

[adim].
Cr, Coeficient de sustentacié del fuselatge. Cr, = q(fﬁ [adim].

. L . CLpVa’® ..
7, Coeficient de sustentacié del fuselatge referenciat a l'ala. C7 = FEE [adim)].

Cr,... Coeficient de sustentacié maxima [adim].
(... Coeficient de sustentacié maxima bidimensional [adim)].

Cy Coeficient de moment longitudinal de l'ala. Cyy = 1 [adim] on M és el

M
50v3, SMAC
moment aerodinamic.
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Nomenclatura UPC-ETSEIAT

Cp  Coeficient de moment bidimensional. C,, = # [adim] on m és el moment
2FPY

per unitat d’envergadura del perfil.

Cy,, Indicador d’estabilitat estatica longitudinal amb comandaments fixats. Cys, =
% (3],

Crp  Coeficient de moment del fuselatge. Chy, = qoj‘f‘F/F [adim)].

Chy.  Coeficient de moment del fuselatge referenciat a l'ala. C, = % [adim].

CR Corda a l'arrel de l'ala [m].

be Corda del tim¢ vertical o de direccié [m)].

cr Corda a la punta de l'ala [m].

cv,; Corda de referencia del VTP [m].

da Deflexi6 de 'aler6 [°].
Je Deflexié del timé de profunditat o elevador [°].
o Deflexié del timé vertical o de direccié [°].

Dr  Resistencia del fuselatge [N].

E Eficiéncia aerodinamica. £ = & [adim].

e Autonomia [h].

ng  Rendiment propulsiu de I’helix [adim].

f Cabal massic de combustible [gr/min].

v Angle d’ascens [°].

h Sostre d’operacié [m].

HTP Empenatge horitzontal de cua, de I’angles Horizontal Tail Plane.
J Relacié d’avang de I’helix [adim].

I(y)  Distribucié de sustentacié per unitat de longitud [N/m)].

A Fletxa alar, vista ’ala en planta és 1’angle que forma la linia c¢/4 de 1’ala respecte
la perpendicular a la corda, sent positiva la fletxa que situa la corda a la punta

per darrere de arrel [°].
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A Estretament de l'ala. A = ¢ [adim].

Ly  Sustentacié del fuselatge [N].

Ly Distancia entre el caire d’atac de 'ala i el del HTP [m].
Ly Distancia entre el caire d’atac de 'ala i el del VTP [m].

MAC Corda mitja aerodinamica, de ’angles Mean Aerodynamic Chord. MAC = % / bé% c(y)dy

Mp(y) Distribucié de moment flector [N m)].

My Moment aerodinamic del fuselatge [N].

MFW Pes maxim de combustible, de 'angles Mazimum Fuel Weight [N].
M Nimero de Mach. M = 7 on a és la velocitat del so.

MPL Maxima carrega tutil, de Pangles Mazimum Payload [N].

MTOW Pes maxim a l'enlairament, de 'anglés Maximum Take Off Weight [N].
1 Viscositat dinamica de l'aire [Pa s].

OEW Pes operatiu en buit, de 1'anglés Operating Empty Weight [N].

Qp  Revolucions per segon de I'helix [rev/s|.

2,  Revolucions per segon del motor [rev/s].

P Potencia del motor [kW].

Py Potencia absorbida per I'helix [W].

P,,  Poteéncia maxima entregada pel motor [W].

P/W Potencia especifica [%]

Q(y) Distribucié de tallant [N].

doo  Pressié dindmica. g = $pv% [Pal.

R Abast [km)].

Re  Numero de Reynolds. Re = % [adim].
1) Densitat de I’aire [%]
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UAS
UAV
Vasc
Vcr
Vi
Uso
Vs

VTP

Superficie alar [m?].

Superficie de I’aleré [m?].

Superficie del timé de profunditat o elevador [m?].

Superficie del timé vertical o de direccié [m?].

Traccié de I’helix [N].

Torsié geometrica de la corda a la punta respecte la corda arrel [°].
Sistema aeri no tripulat, de 'angles Unmanned Air System.
Vehicle aeri no tripulat, de 'angles Unmanned Air Vehicle.
Velocitat d’ascens [m/s].

Velocitat de creuer [%]

Volum del fuselatge [m?].

Velocitat aerodinamica [%]

Velocitat de perdua [%]

Empenatge vertical de cua, de 'angles Vertical Tail Plane.
Pes de l'aeronau [N].

Carrega alar [%] .

Coordenada x del centre de gravetat [m].
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Capitol 1

Introduccio

En el present treball es porta a terme el disseny preliminar d’una aeronau no tripu-
lada destinada al desenvolupament i assaig de sistemes d’abord per a UAS. El grup
d’investigacié ICARUS, de I’Escola d’Enginyeria de Telecomunicacié Aeroespacial de
Castelldefels EETAC [1] ha especificat els requeriments que ha de complir 1’aeronau
per tal d’adaptar-se a les seves necessitats en ’ambit de I'investigacié en UAS. Aquests
requeriments estan basats en les necessitats que troben a faltar en els models comer-
cials existents. El grup ICARUS té un ampli coneixement del mercat de vehicles aeris
no tripulats (Unmanned Air Vehicle UAV), degut a la recerca que van realitzar abans
de comprar el model Shadow-MK1 del que disposen actualment (veure Fig. 1.1). La
principal deficiencia que troben a les aeronaus disponibles, incloent el model Shadow-
MKI1, és la manca de capacitat de carrega en pes i sobretot la falta d’espai per situar
els diferents sistemes a assajar, ja que encara estan en estat desenvolupament i no estan

miniaturitzats.

FI1curA 1.1: Model UAV Shadow-MK1 a la EETAC!.
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Els models comercials disponibles estan pensats per contenir sistemes en un estat de
desenvolupament avancat, amb els sistemes ja optimitzats, els circuits electronics mi-
niaturitzats i el conjunt poc modular. Disposar de més espai i capacitat de carrega
a l'aeronau permet un desenvolupament dels sistemes d’abord més economic, tant en
temps com en capital. D’aquesta forma es permetra centrar-se en el disseny de siste-
mes abaratint en temps d’optimitzaciéo de l’espai, els costos de fabricacié podran ser
menors donat que no caldra miniaturitzar ni alleugerir tant com per ’espai disponible

actualment.

De forma previa a presentar els requeriments sobre els que es basa el disseny, i amb
l'objectiu de delimitar el sector d’aeronaus en el que es troba la nostra proposta, es
realitza una breu revisiéo d’algunes aeronaus d’us civil fent incis en les aeronaus d’ala
fixa que podrien ser emprades pel grup d’investigacié ICARUS. També es presenten els

requeriments que ha de complir I’aeronau.

1.1 Evolucio i caracteristiques actuals dels UAVs d’ts civil.

Els primers avions no tripulats daten de finals de la Primera Guerra Mundial [2], encara
que es va mostrar interes en les possibilitats de fer servir avions no tripulats com a armes
des dels inicis de 'aviacié. Estaven destinats a ser objectius de tir aeris per entrenar
el personal militar i com a missils guiats. Aquests eren a escala real i es pilotaven
mitjancant senyals de radio. De seguida es van comencar a incloure giroscopis, adaptats

d’aplicacions nautiques, per estabilitzar-los.

El primer avié no tripulat guiat per radio a escala data de 1935 [2]. Reginald Denny que
va servir a la Primera Guerra Mundial al Royal Flying Corps de I’armada britanica, va
emigrar a Estats Units per buscar fortuna com a actor. A partir del 1930 va perseguir
el seu interes pel vol radio-controlat d’aeromodels. Alla va obrir una botiga dedicada al
tema. Més tard va crear la Radioplane Company amb la que va treballar per aconseguir
contractes amb ’exeércit fabricant aeromodels que servissin com a blancs de practiques

per l'artilleria antiaeria i com a avions d’atac [3].

Durant la Segona Guerra Mundial els avions radio-controlats es van seguir desenvolu-

pant principalment als Estats Units?, a Alemanya i al Regne Unit per a les aplicacions

'Extret de: http://eetac.upc.edu/ca/node/616

2En aquest perfode, a la Radioplane Munitions Factory, on es produia un dels dissenys de R. Denny,
treballava Norma Jeane Mortenson, en aquell moment Mrs. James Dougherty. Arrel d’un reportatge per
I'armada es va prendre la fotografia de la Fig. 1.2, entre altres. No es va publicar cap de les fotografies
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ja comentades. L’ampli is militar que se n’ha fet ha permes ’avancat estat de desenvo-
lupament actual d’aquest sistema. Les principals aplicacions que han tingut sén com a
aeronau d’observacio i més recentment com a avié de combat. Ja sigui per recollir dades
d’intel-ligencia o com avié d’atac munten diferents carregues de pagament adaptades a
les diferents missions. Per exemple diferents sensors optics, térmics, armament i aparells
per interferir sistemes aliens. El gran eéxit en 'ambit militar ha estat el baix cost que
tenen en termes militars, ja que no es posa en perill la vida de pilots ni tripulacid, encara
que hi ha hagut molts accidents d’'UAV (sobretot en les fases de desenvolupament de la

tecnologia) no hi ha vides humanes en risc.

FIGURA 1.2: Marilyn Monroe a la Radioplane Munitions Factory, 19443,

Des del punt de vista de les seves aplicacions comercials, recent en aquest ultim temps
diferents empreses han comencat a utilitzar UAS per desenvolupar la seva activitat
comercial. Majoritariament ofereixen serveis, per exemple fotografia aeria. Aquestes
imatges es prenen en diferents espectres per estudiar, entre altres, camps de cultiu, de
zones afectades per incendis, desastres naturals, etc. Un exemple n’és 'empresa catalana
CATUAV [4], que ha realitzat collaboracions amb I'ETSEIAT i la UPC en diferents
ocasions. El principal inconvenient per al desenvolupament comercial dels UAS és que
no hi ha hagut una regulaci6 especifica per aquestes activitats comercials fins ara, tot i
que encara és de forma provisional. Totes les aeronaus radio-controlades civils estaven
considerades per a un s lidic i només es podien utilitzar en espais habilitats per a tal
practica. Els vols a fora d’aquestes zones no estava permes. Cal destacar que en aquest

sentit, durant el desenvolupament d’aquest treball hi ha hagut una publicacié al Butlleti

que li van fer a Mrs. James Dougherty, pero el fotograf la va animar a presentar-se a una agencia per a
treballar com a model i aviat es va canviar el nom a Marilyn Monroe.
3Extret de: http://marilynmonroe.ucoz.com/index/a_star_is_born/0-12
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Oficial de 'Estat del Real Decret-llei 8/2014 del 4 de juliol, regulant 1’activitat comercial

de UAV civils, fins que s’aprovi la llei corresponent definitiva.

Per finalitzar aquest breu recorregut de ’evolucié dels UAVs, es volen destacar dues fites
que il-lustren I’evolucié que ha sofert el sector. El 21 de marg 1917 es var portar a terme
la primera demostracié del que es considera el primer vol d’un avié no tripulat, el Ruston
Proctor AT a Salisbury Plain (Anglaterra), aquest es controlava mitjangant senyals de
radio, no era autonom. El Ruston Proctor AT va ser desenvolupat per Archibald Low
amb finalitats militars, veure [5]. Des del primer concepte d’UAV al 1917, una aeronau
de mida convencional pilotada de forma remota mitjancant senyals de radio basics i
pilotada dins de ’abast visual; 80 anys després s’aconsegueix creuar ’ocea Atlantic amb
una aeronau de 2.9m guiada de forma autonoma (exceptuant les fases d’enlairament i
aterratge), 'aeronau més petita que ’havia creuat mai, consumint 5.6 kg de combusti-
ble. Aixo va succeir el 21 d’agost 1998 quan 1’Aerosonde XMQ-19A “Laima’de ’AAI
Corporation Aerosonde? va recérrer 3270 km entre Estats Units i Escocia en 26 hores i

45 minuts.

1.1.1 UAVs d’as civil

Hi ha molts tipus d’UAV, la majoria tenen la mateixa configuracié que els seus homonims
tripulats, helicopters i avions de diferents caracteristiques de vol i configuracié. També
hi ha alguna configuracié que s’ha estes per a aplicacions A’UAV com el multirrotor
o multicopter, veure Fig. 1.3. D’aquest tipus d’aeronau només n’hi ha algun prototip

experimental de recerca en versié tripulada, la qual només enlaira un pilot.

FIGURA 1.3: Multirrotor de 4 motors, també anomenat quadcopter®.

En referencia a les aeronaus d’ala fixa hi ha gran varietat de mides i configuracions

depenent de D'aplicacié a la que esta destinat cada UAV. Com que l'objectiu d’aquest

*Veure www.aerovelco. com/papers/LaimaStory. pdf
i http://www.barnardmicrosystems.com/UAV/milestones/atlantic_crossing_1.html
SExtret de: http://bestquadcopterkits.com/
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estudi és del disseny de 'aeronau, a continuacié ens centrem en en les caracteristiques

de les aeronaus i no en els sistemes d’abord que munten.

Els avions més petits sén normalment emprats en operacions a baixa altitud, en radis
d’operacié petits i son propulsats per motor electric i helix. Donada la poca capacitat
de carrega no acostumen a portar diferents carregues utils, siné que munten una camera
com a principal carrega de pagament, centrant la seva tasca en ’adquisicié d’imatges.
Un exemple d’aquest tipus d’aeronau és el RQ-11B RAVEN inicialment operat per la
United States Air Force (Fig. 1.4). Aquest té un cost aproximat per unitat, incloent
electronica d’abord, aproximadament de 35000USS$, ’envergadura (b) és de 1.4m i pesa
1.9kg. Aquest tipus d’aeronau s’enlaira mitjangant un llangament manual o catapulta
i normalment aterra sobre la panxa del mateix a terra o a l'aigua. Tal com s’observa
a la imatge de la Fig. 1.4 el motor esta situat al darrere, permetent la manipulacié de
la carrega util sense interferir amb el grup propulsor, especialment la helix pel risc que

comporta al manipular 'aeronau.

: »
I

-

FIGURA 1.4: UAV model RQ-11B Raven de AeroVironment, IncS.

El model Furos de I’empresa catalana CATUAV és més gran amb 2.28 m d’envergadura’.
Es propulsa per un motor de gasolina de 25.4 cc (2 temps) i helix. A la Fig. 1.5 es mostra
una imatge de ’aeronau. No es diposa dels preus dels UAVs d’aquesta empresa perque

ofereix serveis basats en UAS pero no els ven.

FIGURA 1.5: UAV model Furos de CATUAVS.

SExtret de: http://www.avinc.com/media_gallery/
"Veure http://www.catuav.com/images/downloads/DocsTecnics/Furosesp. pdf
8Extret de: http://www.catuav.com/ca/tecnologia
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Un altre model de 'empresa CATUAV, una mica més gran és el model Argos de 3m
d’envergadura, veure Fig. 1.6. Es propulsa amb un motor de gasolina de 20 cc (2 temps)
i helix Té una capacitat de carrega de 6.25 kg incloent el combustible per al que disposa
d’un diposit de 3.51°. S’enlaira de forma convencional des del terra, fent el rodatge en
una pista, també seria possible adaptar-lo a una catapulta per a I’enlairament. A més
necessita una pista ferma per aterrar, pel que es pot enlairar des de la mateixa. Porta el
motor i I’helix al davant, fet que dificulta i/o impedeix emprar la part davantera com a
compartiment de carrega. En cas de situar carrega al davant, lloc idoni per a cameres,

s’ha de vigilar especialment en la seva manipulacio.

. LEL T “.—' .

FIGURA 1.6: UAV model Argos de CATUAV!Y,

El Bat-4 és un model de 'empresa MLLB Company. Aquest té 4m d’envergadura, una
capacitat de carrega 1til de 9kg i autonomia (e) és aproximadament 6h, depenent de
la carrega. El preu de venta aproximat és aproximadament de 45000US$ sense pilot
automatic ni suport per la camera. Per la mida de ’aeronau s’opera en pista tant per
enlairar-se com per aterrar. El motor de 110 cc (2 temps) esta muntat al darrere del
fuselatge, deixant la part davantera lliure per als sistemes de control i carrega tutil. Per
salvar I’helix el disseny de la cua és en doble tub, passant pels costats sense interferir.
A més la cua s’ha dissenyat de tal forma que redueixi la interaccié amb el flux que es

despren de I’helix.

FIGURA 1.7: UAV model Bat-4 de MLB Company!!.

9Veure http://www.catuav.com/images/downloads/DocsTecnics/argos_en.pdf
OFxtret de: http://www.catuav.com/ca/tecnologia

6


http://www.catuav.com/images/downloads/DocsTecnics/argos_en.pdf
http://www.catuav.com/ca/tecnologia

1.1. EVOLUCIO I CARACTERISTIQUES DELS UAVS CIVILS. UPC-ETSEIAT

L’aeronau Shadow-MK1, veure Fig. 1.1, és un pas segiient en mida i capacitat de carrega,
encara que el volum disponible és major en el Bat-4. T¢é 5.2 m d’envergadura, pot portar

25 kg de carrega 1til incloent el combustible per al que disposa d’un diposit de 13 1.

Per ultim es presenta el model A’UAV Systems Integration Evaluation Remote Research
Aircraft (SIERRA) operat per la NASA per a investigacions meteorologiques, veure
Fig. 1.8. Aquest ha estat dissenyat i desenvolupat per diferents departaments piblics
dels Estats Units. Té un abast de 966 km amb una carrega til de 45kg. L’envergadura
és de 6.1 m amb una autonomia entre 8 i 10 hores, depenent de la carrega ttil'?. El
grup ICARUS ha mostrat interes per aquest model, posant-lo com a referent del tipus

d’aeronau que necessiten.

FIGURA 1.8: UAV model SIERRA de la NASA'3.

A la Taula 1.1 es presenta un resum de les caracteristiques tecniques dels UAVs esmentats

anteriorment, on R és ’abast, h el sostre d’operacid i vy, la velocitat de vol.

"Extret de: http://mlbuav.com/products-bat-4/
12Veure http://www.fuentek. com/downloads/AR-0022%20SIERRA-TOP . pdf

i http://alaska.usgs.gov/science/geography/CRSS2010/presentations/Schoenung.pdf
13Extret de: https://www.espo.nasa.gov/casie/photo.php
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TAULA 1.1: Caracteristiques tecniques de diferents UAV.

Model bm] MTOW kg PL[kg R[km| e[h] Uso [km/h]  h [m)]
RQ-11B 14 1.9 - 10 1-1.5 3281 4200
Raven

Laima 29 13 - >3000 >30 120 4500
Furos 2.28 11 2.78% 400 6 68 > 3000
Argos 3 12 3.66°  >952 14 26-130 -
Bat-4 4 56 9 482 6-12 74-130 3000
Shadow-MK1 5.2 90 15.4¢  >430¢ 6 75-208 -
SIERRA 6.1 202 45 966 8-10  93-148 3650

“Carregat amb el maxim de combustible 2.22 kg aproximadament, MFW. Considerant la densitat
de la gasolina de 0.74kg/1.

®Carregat amb el maxim de combustible 2.6 kg aproximadament, MEW. Considerant la densitat de
la gasolina de 0.74 kg/1.

“Carregat amb el maxim de combustible 9.6 kg aproximadament, MFW. Considerant la densitat de
la gasolina de 0.74kg/1.

“Estimaci6 a partir de la velocitat de vol i Pautonomia, el fabricant indica 160 km perd sembla que
es refereix al radi d’accié limitat per 'enllag de dades.

1.2 Requeriments operacionals de disseny

En aquesta seccié es presenten els requeriments operacionals sol-licitats pel grup d’in-
vestigaci6 ICARUS, en els que ens basem per al disseny de I’aeronau. A continuacié es

destaquen els punts més importants de la normativa aplicable.

1.2.1 Requeriments operacionals

Com s’ha comentat anteriorment, els requeriments operacionals de disseny facilitats pel
grup ICARUS i acordats a la reuni6 del dia 8 de mar¢ de 2013 (veure Apeéndix D) es
presenten a continuacié. Aquests requeriments estan orientats a suplir les necessitats
del grup d’investigacid, a més de ser prou flexible per a poder operar algunes missions

de mig abast. En termes generals els requeriments sén els segiients:

e El pes de la carrega 1til, bateries, pilot automatic i unitat de calcul i navegacié ha

de ser com a minim 9 kg.

e L’altitud d’operacié ha de ser aproximadament 2000 m d’altitud, sent el sostre

d’operacié major.
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e L’autonomia en condicions de maxima carrega tutil (MPL) ha de ser com a minim

de 10 h.
e Tres compartiments diferenciats per contenir carrega 1til i equipament:

— Pilot automatic i bateries, situat a prop del centre de gravetat.

— Carrega de pagament, situat a la part frontal del fuselatge i ha de ser molt

accessible.

— Unitat de calcul i navegacid, situat entre els dos compartiments anteriors. Les

dimensions minimes per als tres compartiments sén 1000 x 250 x 250 mm.
e [’envergadura ha de ser aproximadament de 4 m.

e Motor/motors de combustié interna, de gasolina amb injeccié electronica (no motor

tipus Glow) situat a la part posterior.
e Ha de portar un alternador electric arrossegat pel motor de combustié interna.
e Duplicacié dels actuadors per motius de fiabilitat.
e Integracié dels llums i el cablejat necessari.

e Reduccid de les vibracions als diferents compartiments de carrega, com a minim,

facilitant punts de fixacié amb elastomers.

1.2.2 Normativa aplicable

Tal com s’ha comentat el primer esborrany del marc regulatiu per ’explotacié d’"UAVs
civils amb objectius comercials es va publicar el 5 de juliol de 2014 al Butlleti Oficial
de IEstat (veure [6]). En primer lloc cal comentar que la llei estd motivada per la
gran proliferacié del sector. Al no tenir una marc regulador, ha causat un us quasi
indiscriminat amb els segilients riscs a la seguretat aeria que aixo implica. Es vol dotar
d’un marc regulador en condicions de seguretat que permeti el desenvolupament d’un
sector tecnologicament punter i amb gran capacitat de creixement. A Franca, durant els
dos anys des de la regulacié s’han creat més de 600 empreses habilitades per operar amb
aquestes aeronaus. Es considera urgent establir el marc regulador per tal de potenciar
la competitivitat de la industria espanyola, posant-la al nivell d’altres estats del nostre

entorn.

A continuaci6é es presenta un resum dels aspectes més rellevants per al disseny. La

regulacié aborda 'operacié d’aeronaus civils pilotades per control remot d’un pes maxim
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a 'enlairament (MTOW) inferior als 150kg. Segons la MTOW de I’aeronau s’han de

complir els segiients requeriments:

MTOW < 2kg :

e Fora d’aglomeracions d’edificis en ciutats, pobles o llocs habitats o de reunions
de persones a l’aire lliure.

e En espai aeri no controlat.

e Altura maxima sobre el terreny no major de 400 ft (120 m).

e No més enlla de I'abast visual del pilot.
2kg < MTOW < 25kg :

e Fora d’aglomeracions d’edificis en ciutats, pobles o llocs habitats o de reunions

de persones a l'aire lliure.
e En espai aeri no controlat.
e Altura maxima sobre el terreny no major de 400 ft(120m).

e Dins de I’abast visual del pilot i a una distancia d’aquest no major a 500 m.
25kg < MTOW < 150kg :

e En les condicions i limitacions establertes en el seu certificat d’aeronavegabi-

litat emes per ’Agencia Estatal de Seguretat Aéria.

e Estar inscrites al al registre de matricula d’aeronaus.

A més a més del compliment dels requeriments anteriors que ha de complir I’aeronau,

per operar cal disposar de, entre altres:

e Documentacio relativa a la caracteritzacié de ’aeronau.
e Manual d’operacions que estableixi els procediments.

e Estudi aeronautic de seguretat aeria de 'operacié, en que consti que aquesta es
pot realitzar amb seguretat, ja sigui un estudi generic o especific per a una area

geografica o tipus d’operacio.
e Programa de manteniment de l’aeronau.

e Polissa d’asseguranca de responsabilitat civil.

10
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e Adoptar mesures per a protegir ’aecronau d’actes d’interferéncia il-licita durant les

operacions.

Des del punt de vista del disseny preliminar, la normativa aplicable disponible només
afecta a I’hora de delimitar el tipus d’operacié que pot realitzar ’aeronau. Per l'altitud
d’operacié establerta als requeriments operacionals el pes maxim a l’enlairament ha
d’estar entre 25 kg i 150 kg. La resta de normativa especifica condicions de 'operacio de

I’UAV i no del disseny, per tant no es contemplen en aquest estudi de disseny preliminar.

11






Capitol 2

Disseny conceptual

En aquest capitol es presenta ’estudi dels requeriments exposats en el capitol anterior,
els quals serveixen com a punt de partida per portar a terme el disseny conceptual de
l'aeronau. També es desenvolupa el dimensionament preliminar o basic de les parts
principals de ’aeronau, per posteriorment aprofundir en els diferents aspectes del seu

disseny.

2.1 Estudi dels requeriments

Des del punt de vista de la normativa, per tal de poder operar en les condicions esta-
blertes als requeriments operacionals referent al sostre de vol (veure Sec. 1.2.1), com a

minim 2000 m d’altitud, es desprén que el pes maxim a ’enlairament ha de complir
25kg < MTOW < 150kg

ja que la normativa restringeix el sostre a 120m d’altura sobre el terreny a les aero-
naus de MTOW inferior. La resta de requeriments operacionals no interfereixen amb
el marc regulador, encara que al sobrepassar els 25 kg de MTOW implica que I'aeronau
s’haura d’inscriure al registre de matricula d’aeronaus i aconseguir el certificat d’aero-
navegabilitat adient. Per tant, caldra redactar el manual de manteniment, el manual
d’operacid; i obtenir el certificat d’aeronavegabilitat que ha d’emetre AESA, aixi com

inscriure 'aeronau al registre de matricules.

Cal remarcar que per a la obtencio del certificat d’aeronavegabilitat no es disposa de cap

normativa o reglament que indiqui quins criteris de disseny s’han de seguir per obtenir

13
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el certificat per a un avié no tripulat. No obstant aixo ultim, i pot servir de referencia
per treballs posteriors, al novembre de 2013 AESA va concedir el primer certificat de
tipus', pas previ a obtenir el certificat d’aeronavegabilitat, a un avié no tripulat a Everis
Aeroespacial i Defensa, i el partner Softwcare. Com es detalla a la noticia van obtenir
el certificat treballant conjuntament amb AESA per definir el propi pla de certificacié,
la generacié de documentacié i les proves a realitzar. Com s’ha comentat anteriorment,
en aquest estudi no es té en compte la fase de certificacié. En fases més avancades del

disseny de l'aeronau s’haura de tenir en compte i revisar els aspectes necessaris.

Tenint en compte la informacié presentada a la Taula 1.1, sembla factible complir amb
els requeriments operacionals proposats. Especialment el model Bat-4 de MLB s’ajusta
a quasi tots els requeriments d’actuacions, encara que cal augmentar I’autonomia per a
carrega util maxima. Per altra banda, s’ha de tenir present que integrar cablejat per
il-luminacié, duplicar sistemes de control, maximitzar I’accessibilitat al compartiment de
carrega, reduir vibracions, etc. implica un augment del pes que va en detriment de les
actuacions de 'aeronau. A continuacié es desenvolupa el disseny preliminar de I’aeronau

tenint en compte tots aquests aspectes.

2.2 Dimensionament basic de ’aeronau

En aquest apartat s’obtenen els parametres basics de 'aeronau. Com a primera apro-
ximacio, aquests es calculen mitjancant dades estadistiques d’aeronaus similars. Cal
remarcar que aquest metode precisa de bastants individus per tal de ser realista i la-
mentablement no existeixen moltes dades a la literatura. Aix0 implica que s’ha de ser
critic amb els valors obtinguts. Posteriorment es fa un estudi més detallat dels diferents
components, acabant d’ajustar els valors que siguin necessaris. En cas que els valors ob-
tinguts no es corresponguin amb valors viables quan s’estudiin els diferents aspectes amb
més profunditat, s’ha de fer un procés iteratiu una vegada detectat el conflicte per tal
d’obtenir valors coherents i realistes. El fuselatge no s’estudia aqui perque practicament

esta condicionat als requeriments i s’estudia al seglient capitol.

A la Taula 2.1 es presenta informacié més detallada de les tres aeronaus similars de les
que es disposen més dades, i es consideren de referencia el models Furos, Argos i Shadow-
MK1. La informacié de que es disposa és la geometria alar, el tipus de motoritzacio i
diferents pesos de 'aeronau. Durant el desenvolupament del treball s’ha detectat que

aquest és un punt critic, pel fet que no es disposa de moltes dades en detall.

"Mttp://www.everis.com/spain/es-ES/sala-de-prensa/noticias/Paginas/
certificado-avion-no-tripulado-everis.aspx
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2.2. DIMENSIONAMENT BASIC DE L’AERONAU
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TAULA 2.1: Informacié detallada dels tres models de referencia.

Model Furos Argos Shadow-MK1
b [m] 2.28 3 5.2
MAC [mm)] 300 288.8 550
cgr [mm] 300 - 690
cr [mm] 300 - 380
S[dm? 68.4 86.4 278.2
AR 7.6 13.2 9.72
Perfil alar NACA4415 FRUF02 NACA3514
Motor
Model Zenoah G260PU® Zenoah G20Ei®  3W 240i B2 TS¢
Pistons 1 1 2
Configuraci6 2 Temps 2 Temps 2 Temps Bozer
Cilindrada [cc] 25.4 20 239
Massa [kg] 1.35 1.25 6.7
Poteéncia [HP]/[kW] 1.62 /124 1.7 / 1.27¢ 22 /16.5
MTOW [kg] 11 12 90
PL[kg] 2.78 3.66 45
MFW kg] 2.2 2.6 9.6
OEW|kg] 6.02 5.74 35.4
Altres parametres
MTOW/S[kg/dm?] 0.16 0.14 0.32
MTOW/P[kg/HP] 6.79 7.06 4.09
R [km] 400 2 952 2430
e [h] 6 14 6
Voo [km/h] 35-145 26-130 75-208
Ver [km/h] ~ 70 ~ 68 ~ 110/
Cr., 0.789 0.722 ~0.643

“http://wuw.e-fliterc.com/ProdInfo/Files/ZENE26AEI%20_Manual.pdf

http://www.toni-clark.com/ftp/ZG20_english.pdf
‘https://www.aircraftinternational.com/catalog/motors/manuals/240i_B2_eng.pdf

“http://www.zenoah. co. jp/int/products/hobby-engines/g260pu/

‘https://toni-clark.com/english/motoren/zg20/zg20diag.htm
fConsideracié per obtenir un valor de referéncia de C..


http://www.e-fliterc.com/ProdInfo/Files/ZENE26AEI%20_Manual.pdf
http://www.toni-clark.com/ftp/ZG20_english.pdf
https://www.aircraftinternational.com/catalog/motors/manuals/240i_B2_eng.pdf
http://www.zenoah.co.jp/int/products/hobby-engines/g260pu/
https://toni-clark.com/english/motoren/zg20/zg20diag.htm

PFC CAPITOL 2. DISSENY CONCEPTUAL

Abans d’entrar en detall dels diferents aspectes de disseny, la configuracié general de
l'aeronau es fixa de la seglient manera. Degut als requeriments operacionals, el motor es
situa a la part posterior de I’aeronau, deixant lliure la part frontal com a compartiment de
carrega util i facilitant-ne 'accés. D’aquesta forma, resulta raonable situar I’empenatge
de cua darrere del motor, mitjangant dos tubs (o estructura equivalent) que passen pel
costat de la helix, mantenint la morfologia del Shadow-MK1, el Bat-4 i el SIERRA. Per
tal que 'aeronau quedi horitzontal quan esta a terra, el tren d’aterratge es fixa amb
el tren principal darrere del centre de gravetat i una roda de direccié al davant, també
seguint els mateixos dissenys. L’ala s’uneix a sobre del fuselatge sense dividir-se al mig
per mantenir la continuitat estructural de I’ala a la zona més sol-licitada i no debilitar-la.
Les possibles unions entre trams d’ala, en cas d’haver de ser transportable, es fan el més

allunyat possible del centre, on el moment flector i el tallant sén menors.

2.2.1 Caracteristiques generals

A continuacié, s’obtindran els parametres generals que defineixen 1’ala, la motoritzacié
i els pesos caracteristics de ’aeronau. El pes de ’aeronau W en, condicions de disseny,
es considera que és la MTOW. El coeficient de sustentacié C, es calcula en condicions

de creuer mitjangant 1’expressié

MTOW
Cr., = 2.1
S (2.1)
oN (oo = %pvgo és la pressié dinamica, p és la densitat de laire i v la velocitat

aerodinamica. Es considera una altitud de disseny de 1500m. A aquesta altitud
la densitat, aplicant les condicions de l'atmosfera estandard internacional (ISA) és
P1500 = 1.058 kg/mg.

A efectes de calcul durant aquest apartat es considera que la carrega de pagament que
ha de portar I’aeronau sén els 9kg que es sol-liciten als requeriments operacionals. Per
tant es considera:

PL =9kg

Al grafic de la Fig. 2.1 es presenta la relacié entre la MTOW de les aeronaus i la PL que
poden portar. S’han inclos els models Bat-4 i SIERRA ja que es disposa d’aquesta dada

i aporten molta informacié ja que sén models molt similars al que s’esta dissenyant.
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MTOW en front de la PL

SIERRA

* MK1-Shadow

MTOW [kg]

50

MTOW = 4.4707°PL+6.3885 (?=0.9793)
0 10 20 30 40 50
PL [kg]

FicuraA 2.1: Dades estadistiques de la MTOW en front de la PL.

Entrant amb els 9kg de PL al grafic de la Fig. 2.1 s’obté:

MTOW = 46.6kg

2.2.2 Superficie sustentadora

Per obtenir la carrega alar /S es procedeix de forma analoga que per la MTOW, pero
amb el grafic de la Fig. 2.2 que presenta la relacié entre la carrega alar i la MTOW de

les aeronaus de referencia. W és el pes de 'aeronau.
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W/S en front de la MTOW
0.4 T ! ! !

MK 1-Shadow

0.3
0.25

0.2

w/s [kg/dm?]

0.15

0.1 -
. . W/S = 0.0022'MTOW+0,1252 (r?=0.9874)
0 20 40 60 80 100

MTOW [kg]

FIGURA 2.2: Dades estadistiques de W/S en front de la MTOW.

Entrant amb els 46.6 kg de MTOW al grafic de la Fig. 2.2 s’obté:

%% kg
— =0.23—
S dm?

Ara s’obté la superficie alar a partir de la relacié

W MTOW

= = 202.6 dm? 2.2
CSRey 22

S =

Per obtenir ’envergadura es correlaciona la superficie i 'envergadura de les aeronaus de

referencia, tal com es mostra al grafic de la Fig. 2.3.
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benfrontdelas

10 ! ! ! ! !
8l B
e
(1]
-
o
6 §_
E
el

b = 0.0129'5+1.6297 (2=0.9742) ——
0 50 100 150 200 250 300
S [dm?]

FicURA 2.3: Dades estadistiques de b en front de S.

Entrant amb els 202.6dm? de superficie s’obté una envergadura de:

b=42m

Aquest valor no dista molt dels 4m d’envergadura que especifiquen els requeriments

operacionals. L’allargament s’obté segons 1’expressio

AR =— =87 (2.3)

b2
S
Per a la velocitat aerodinamica de creuer i el coeficient de sustentacié necessari es pro-
cedeix calculant diferents valors entre 90 i 105km/h, a partir de I'equacié (2.1). Els
resultats es presenten a la Taula 2.2. Mirant el coeficient de sustentacié de creuer dels
models de referencia de la Taula 2.1 es despren que treballen a coeficients relativament
alts. En aquest disseny s’opta per seleccionar un coeficient de sustentacié de creuer

menys elevat, reduint el coeficient de resisténcia i augmentant la velocitat de vol, y fent

que el perfil treballi més allunyat de la perdua. S’adopten els valors
Ver = 100km/h = 27.8m/s

Cp.. =0.55
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Posteriorment s’ha de comprovar que no entra en conflicte amb la resta de parametres

i potser es pot optimitzar.

TAULA 2.2: Coeficient de sustentacié en funcié de la velocitat de creuer.

Veer [km/h] Cr.,
90 0.68
95 0.61
100 0.55
105 0.50

2.2.2.1 Perfil alar

El perfil aerodinamic de 1’ala es selecciona tenint en compte el niimero de Reynolds (Re)
de referencia de la condicié de creuer. El niimero de Reynolds s’expressa d’acord amb

I’expressié
_ PUooCref

1

Re (2.4)
on cef és una longitud de referencia (corda de I'ala) i u la viscositat dinamica de aire,
que a una altitud de 1500 m, d’acord amb el model ISA val 1500 = 1.763 x 1075 Pa s.
De forma preliminar, per obtenir la corda de referéencia per al calcul del Re es considera

una corda mitja geometrica donada per
Cref = % = 482 mm
Introduint els valors a ’equaci6 (2.4) s’obté el Reynolds de referéncia Res
Res ~ 800k

A continuacié, s’ha procedit a fer una recerca de perfils NACA i a la base de dades de
perfils de la Universitat de Illinois?>. Des del punt de vista de I’aerodinamica, es busca
que tinguin leficiencia (C;/Cy) maxima al voltant del Cr, de creuer operant a Re=800k.
També s’ha de tenir en compte el coeficient de sustentacié maxim, ja que afecta a la
distancia d’enlairament i la seguretat davant de rafegues de vent; aixi com que el moment
aerodinamic no sigui molt elevat per tal de no incrementar la mida dels estabilitzadors
de cua. El coeficient de sustentacid, de resisteéncia i de moment del perfil es denoten

amb C), Cy i C},, respectivament. Des del punt de vista estructural, cal destacar que

2Veure http://aerospace.illinois.edu/m-selig/ads/coord_database.html
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no s’han considerat perfils de menys del 12% d’espessor relatiu per tal de no penalitzar
I'estructura. Reduir 'espessor relatiu pot augmentar 1’eficiencia aerodinamica pero va
en detriment de la inercia de la seccié de la biga de I’ala i per tant en penalitza el pes
estructural, a més de fer que ’entrada en perdua sigui brusca al disminuir el radi del

caire d’atac.

Degut a la dificultat trobar resultats experimentals a baix Reynolds les dades aero-
dinamiques dels perfils es calculen numericament mitjancant el programa XFOIL (veure
[7, 8]). XFOIL és un programa que implementa el metode de panells amb distribucié6 de
vorticitat lineal acoblat amb un model de capa limit i estela. A I’Apendix A es descriuen
les caracteristiques d’aquest programari amb més detall i es fa un estudi de validacié.
Els perfils que s’han estudiat sén la serie NACA d’espessor relatiu entre el 12% i el 14%,
curvatura maxima del 2% al 6% a diferents posicions. Addicionalment s’ha estudiat els
Eppler €195, €207 i €210 i el Selig s4022.

A continuacié es presenta la informacié dels 4 perfils més destacats. Al grafic de la
Fig. 2.4 es mostra la eficiencia dels perfils en funcié del coeficient de sustentacié. No
s’ha trobat cap perfil que tingui el maxim d’eficiencia situat a C; = 0.55, per tal de refinar
més el disseny, sobretot afectant ’eficiencia aerodinamica i per tant augmentant 1’abast
i ’autonomia, es podria prosseguir amb ’estudi d’altres perfils o fins i tot dissenyar un

perfil ad-hoc. Aquests estudis addicionals no es consideren en el present treball.

Eficiéndia (C/Cy) en front del C; (Re=800k)

CifCq

“'NACA 3412
NACA 3413 - --- 7]
“NACA 3512 oo n
“NACA 3513 —-—-—-

-0.6 -04 -0.2 0 0.2 04 06 0.8 1 1.2 14 16

Ficura 2.4: Eficiencia aerodinamica en front del coeficient de sustentacié dels 3 perfils
més destacats.
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A la Fig. 2.5 es presenta el coeficient de sustentacié en funcié de 'angle d’atac. Al grafic
s’observa que el coeficient de sustentacié on comenca la zona lineal és de 1.3, inferior
que el de creuer, deixant un marge ampli de seguretat fins I’entrada en perdua davant
de rafegues i maniobres. A més a més, tot i que els resultats numerics s’han de prendre
amb certa cautela en aquesta zona, els 4 perfils tenen ’entrada en perdua suau, que és

favorable des del punt de vista de la seguretat del vol.

G en front de a (Re=800k)

e v

L o

7 N SN ER S SR

0.8 [
o : : : LA : : : E : : : :

02 b
02 . NACA 3412 —
: . NACA 3413 - ---
0.4 . NACA 3512 - .

: : : : : : : : . NACA 3513 —-——
‘0.6 | | | | | | | | | | | | |

8 6 4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
a[9]

Figura 2.5: Coeficient de sustentacié en front de I'angle d’atac dels 3 perfils més
destacats.

Per tltim al grafic de la Fig. 2.6 es presenta el moment aerodinamic dels perfils respecte

el coeficient de sustentacio.
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Cr (%o = €/4) en front de C; (Re=800k)

-0.05

-0.1

Crn

015 - CUNAGA 3412 T
NACA 3413 - - - -
NACA 3512 -----e----
ol L NACAII3 -

-0.6 -04 -0.2 0 0.2 04 06 08 1 1.2 14 16
G

FicuraA 2.6: Coeficient de moment en front del coeficient de sustentacié dels 3 perfils
més destacats.

En base als estudis realitzats, es selecciona el perfil NACA 3413. Encara que no és el
perfil amb major eficiencia, la difereéncia entre els dos perfil del 13% d’espessor relatiu
és de ~ 8% d’eficiencia. Addicionalment el moment aerodinamic és de l'ordre del 15%
inferior al voltant del coeficient de sustentacié de creuer. Respecte els perfils del 12%
d’espessor relatiu un petit augment en I’espessor relatiu del perfil aporta un augment
important en la inercia estructural de la seccid. L’angle d’operacié en creuer és de
aer = 1.6° . El coeficient de sustentacié maxim del perfil que determina XFOIL és de
Clax = 1.5, encara que com es despren de 'estudi realitzat al Apendix A l'estimaci6
d’aquest parametre conté una incertesa important, per la qual cosa en aquest estudi es
determina de forma preliminar i conservativa, que el coeficient de sustentacié maxima

és un 10% menor i esta al inici de la zona no lineal

C.. =135

2.2.2.2 Coeficient de sustentacié maxima de 1’ala

Amb el perfil seleccionat es fa una estimacié del coeficient de sustentacié maxima de ’ala
CL,... 11a velocitat de perdua vg. De forma preliminar es considera una forma en planta
rectangular amb distribucié de corda constant de 482 mm i sense torsié geometrica ni
aerodinamica. Per calcular el coeficient de sustentacié maxima de ’ala es procedeix a

calcular la distribucié de sustentacié addicional Cj, (y) i basica Cj,(y) (per a més detall
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d’aquesta teoria veure [9]). Els mateixos es defineixen segons

1 b/2
5/ Ci, (y)e(y)dy =1 (2.5)
1 rb/2
5/ Ci,(y)e(y)dy = 0 (2.6)

A partir de les equacions (2.5) i (2.6) es pot expressar la distribucié de sustentacié local

d’una ala segons
Ci(y) = C,(y) + C, (y) Cr (2.7)

Si es disposa de la distribucié de sustentacié per a dos angles d’atac diferents es pot

escriure que

CnL(y) =C(y) + G, (y) Cr,
Ci,(y) = C,(y) + C1,(y) Cr,

(2.8)

Restant les equacions del sistema anterior i aillant s’obté la distribucié de sustentacid

addicional

Ci.(y) = Cllc(gz) — g’z ) (2.9)

Per obtenir la distribucié de sustentacié basica es resta l'equacié (2.9) a la primera

equacié de (2.8) obtenint

Clb (y) = Cl1 (y) - Cla (y) OLl (2.10)

Per tal de calcular la distribucié de sustentacié local al llarg de I'envergadura i el coefi-
cient de sustentacié total de l'ala s’utilitza el programa XFLR5 amb el metode Vortex
Lattice Method (VLM1). Aquest metode discretitza la linia mitja de ’ala per a la planta
alar i perfil seleccionat, per a més informacié sobre el programa veure ’Apeéndix A. A

la Fig. 2.7 es mostra la distribucié de sustentacié per a dos angles d’atac: 0° i 5°.
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Distribucid de sustentaciod al llarg de l'envergadura

1 ! ! ! ! ! ! ! ! !
0.6 F : . ..h. o o . -
o
: : : H : : : : H 3
A
!
1
0.2 _ X
a=00C =0.278
a=50C =0.688---- ; : : : :
O | | | | | | | | |

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
2y/b

FicuraA 2.7: Distribucié de sustentacié al llarg de ’envergadura. Ala rectangular sense
torsio.

Aplicant les equacions (2.9) i (2.10) a les dades de la Fig. 2.7 s’obtenen les distribucions

de sustentacié basica i addicional de I'ala, veure Fig. 2.8.

o

]

12 ! ! ! !
L :
L e N
Addicional : : :
O | | | | | | | | |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
2y/b
(A) Addicional
T T T T T T T T T
0.03 -
0.02
0.01
0 : :
- - - : : : : © Basica
'0.0I 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
2y/b

(B) Basica

FiguraA 2.8: Distribucié de sustentacié addicional i basica al llarg de I'envergadura.
Ala rectangular sense torsid.
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En aquest estudi es considera que ’entrada en perdua de 'ala es produeix en el moment
en que almenys una seccié de 'ala entra en perdua. Aquesta postura és conservador,
pero determinar amb precisié I’entrada en perdua de I’ala és encara més complicat que la
del un perfil. Addicionalment es fa la consideracié que la sustentacié maxima del perfil
es situa a I’inici de la zona no lineal del coeficient de sustentacié respecte ’angle d’atac,
es considera un Cj___ del perfil de Cj = 1.35. Aillant el coeficient de sustentaci6 de
lala de l'equacié6 (2.7) i aplicant Cy(y) = Cj_.. = 1.35 s’obté el grafic de la Fig. 2.9.

max

Ci max €n funcié de la seccid que entra en pérdua (Ca=1-35)

CL max

OFMNWRUO~C

o

0.2 0.4 0.6 0.8 1
2y/b

FiauraA 2.9: Coeficient de sustentacié maxim de I’ala, en funcié de la seccié que entra
en perdua.

El coeficient de sustentacié maxima de I’ala és el minim dels obtinguts, ja que de forma
conservativa es considera que I’ala entra en perdua en el moment en que ho fa una seccié.

Com era d’esperar I’entrada en perdua es produeix al centre per

ClLyme = 1.19

La velocitat de perdua s’obté mitjangant

2MTOW g \/ 2 x 46.6 x 9.81 193 m/
Vg = —_— = = O 1M/S
° pCr.. S 1.058 x 1.19 x 202.6 x 10—2

2.2.3 Superficies estabilitzadores

Per al dimensionament preliminar de les superficies estabilitzadores horitzontal (HTP)
i vertical (VTP) es pren com a referencia el model Shadow-MK1 seguint les preferéncies
del grup d’investigaci6 ICARUS d’incorporar aquesta tipologia de cua al nou disseny.
D’aquesta aeronau es disposa de la geometria de 'empenatge de cua. Al manual de vol
creat pel grup d’investigacié ICARUS hi ha alguns esquemes de 1’aeronau, veure [10]. A

la figura 2.10 es presenten els esquemes en planta i perfil del Shadow-MK1.
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FIGURA 2.10: Esquemes del Shadow-MKI1 [10].

En aquests esquemes hi ha discrepancies en l’envergadura de ’aeronau, respecte altra
documentacié emprada anteriorment, aix0o pot ser degut a que hi hagi models lleuge-
rament diferents o que algun dels dos sigui erroni. En qualsevol cas, en aquest estudi
s’assumeix que 'envergadura del Shadow-MK1 és de 5.2m per tal de fer els estudis

comparatius.
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Prenent mesures de les cotes que falten sobre ’esquema i escalant els valors s’obtenen
les dimensions aproximades de 'empenatge de cua. Els valors obtinguts es presenten a
la Taula 2.3, on Iy i Iy son les distancies entre el centre aerodinamic de 1’ala i el centre
aerodinamic de la superficie de cada empenatge, que es consideren iguals per la falta de
precisié en les mesures. El subindex H fa referéencia al HTP i el V al VTP. També es
calcula el volum de cua horitzontal i vertical denotats per Vi1 i Vi, respectivament. El
volum de cua és un parametre adimensional que influeix en 'estabilitat de ’aeronau. El
volum de cua horitzontal es defineix segons 1’(2.11) i el vertical amb 1’(2.12). En el cas
del Shadow-MK1 s’agafa la c.of = MAC.

Su ln

= 2.11

Vi S Cref ( )
Sv Iy

= 2.12

W b (2.12)

A [11] es determinen rangs de valors usuals de diferents parametres del disseny de cua.
A falta de més dades a Reynolds baixos es prenen aquestes dades com a referéncia per
al disseny, no obstant les poques dades dels UAVs de que es disposa concorden amb els

presentats a la Taula 2.3.

Sn lm
§~0.15a0.25 MAC ~2a3
Sv - by ~

A partir de les equacions (2.11) i (2.12) i la combinaci6 del parell de valors menors i
majors del presentats a dalt s’obté rang de valors adimensional per al volum de cua
horitzontal i vertical

Vi1 = 0.3a0.75 Vi = 0.025a0.1
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TAULA 2.3: Dimensions de 'empenatge de cua del Shadow-MK1.

Parametre Valor
by [mm)] 1240
MACy [mm] 303
Sy [dm?] 37.6
ARgyg 4.1

5 0.14
I [mm)] 2100
wic 3.8
Vi 0.52
by [mm]* 529
MACy [mm] ~~ 229
CRy [mm] 293
cry [mm] 165
Sy [dm?]? 2 % 12.5
ARy* 2.3
By 0.14
Iy [mm] 2100
by 0.4
W 0.036

“Cada estabilitzador vertical.
"Dels dos estabilitzadors verticals.
“Cada estabilitzador vertical.

Prenent com a referencia valors usuals del volum de cua horitzontal i vertical de diferents
aeronaus, e.g. [12], en alguns casos el volum de cua horitzontal supera la unitat (Vg5 > 1)
per aeronaus que volen en regim incompressible. Les aeronaus que volen en subsonic alt
tenen volums de cua més elevats. Els valors de volum de cua vertical maxims especificats
de les diferents aeronaus sén al voltant de 0.1. Els valors del model Shadow-MK1 estan
dins dels rangs proposats a la bibliografia, a excepcié de la relacié de la longitud de cua
respecte la corda mitja aerodinamica. Al tractar-se d’aeronaus considerablement més
petites que les de la bibliografia poden requerir de més longitud de cua, per aquest motiu,
després de fer diferents proves s’adopta un valor lleugerament superior al que recomana

la bibliografia, encara que menys que les dades disponibles del model Shadow-MK1

Iy

Cref

=3.3

lg = 3.3 Crer = 1590 mm
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El volum de cua horitzontal es pren un valor intermedi entre el del Shadow-MK1 i el
maxim recomanat per al bibliografia, ja que ’aeronau dissenyada tindra el fuselatge més

gran i és previsible que necessiti més volum de cua
Vi1 = 0.65

Per altra banda la relacié entre la longitud de cua i 'envergadura queda definida de tal
manera que la longitud de cua vertical sigui la mateixa que ’horitzontal Iy = I/, ja que

es situaran a la mateixa distancia

v lm
V=2 = 0344
;= =03

El valor obtingut esta dins del rang 0.25 a 0.5 recomanat per la bibliografia. El volum
de cua vertical també es sobredimensiona lleugerament respecte el model Shadow-Mk1,

per 'esmentat de I'increment del volum del fuselatge
Vv = 0.04

Les superficies dels empenatges es calculen a partir de les equacions (2.11) 1 (2.12). Amb

els volums de cua definits anteriorment s’obtenen les superficies.

Sy = Vi 5 cref — 40 dm?2
ln
b
&:wszzmmﬁ
v

Tot i que 'aeronau que s’esta projectant és més petita que el Shadow-MK1 les superficies
obtingudes dels empenatges sén de dimensions similars, aixo és degut a que s’ha consi-
derat oportu augmentar els parametres que afecten a l’estabilitat per la influencia que

pot tenir 'augment del volum del fuselatge en I'estabilitat de I'aeronau.

Per obtenir la resta de parametres dels estabilitzadors es procedeix determinant els
allargaments. Des del punt de vista de ’estabilitat interessa que tinguin un allargament
gran, per tal que augmenti la pendent de sustentacié dels estabilitzadors i contribueixi
a l'estabilitat amb major sensibilitat. Per altra banda si s’augmenta massa s’obtenen
cordes massa petites, fet que redueix el Reynolds de treball de les superficies i aixo pot
fer que entrin en perdua amb facilitat a més d’augmentar la resisténcia aerodinamica en

la vessant parasita. Per aixo, es decideix augmentar només lleugerament 1’allargament
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de D'estabilitzador horitzontal respecte el Shadow-MK1 i mantenir el del vertical. S’escull
ARg =45

ARy = 2.1

Amb els allargaments fixats s’obtenen les respectives envergadures a partir de la definicié
d’allargament i les superficies ja conegudes aplicant la definicié de I'allargament (2.3)

als estabilitzadors s’obté

by = vV Su ARy = 1340 mm
by = v Sv ARy = 480 mm

Per tultim les cordes de referencia dels estabilitzadors s’obtenen a partir de les respectives
envergadures i cordes

S
CH,o = ﬁ = 298 mm

S
OV, = % = 229 mm

2.2.4 Fuselatge

De forma previa al estudi aerodinamic del fuselatge, se’'n defineixen les dimensions en
funci6é dels requeriments de disseny. Aquests ultims estableixen un compartiment de
carrega util i equipament de com a minim 1000 mm de llarg, veure Sec. 1.2.1. Addicio-
nalment, el motor té 145 mm de llarg, que encara que no s’instal-li a dins del fuselatge, es
pot carenar i per tant afecta a I’aerodinamica. El combustible també va a dins del fuse-
latge, com a minim es pretén instal-lar un diposit de 151. Tenint en compte la seccié del
fuselatge minim dels requeriments de disseny és 250 x 250 mm es considera que la seccid
del diposit pugui ser menor degut a la instal-lacié del mateix es considera una secci6 de
230 x 230 mm. D’aquesta manera, la longitud necessaria per encabir tot el combustible
és de 285 mm. Sumant totes les longituds s’obté una longitud minima aproximada de
1430 mm. Per tal de tenir més marge, poder posar més combustible si fos necessari o
ampliar la zona de carrega ttil s’adopta un fuselatge de 1600 mm de longitud. La seccié
transversal es fixa a 300 x 300 mm per deixar marge a ’estructura i deixar la seccié lliure

atil requerida.

El volum del fuselatge s’aproxima a partir de tres trams tal com es mostra a la Fig. 2.11:
el primer és un el-lipsoide de longitud 0.3 m i superficie a la base de 0.3% que es situa

al morro de l'aeronau, el volum es calcula amb 1’equacié (2.13). El segon un prisma de
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seccié quadrada i I'iltim un paraboloide de longitud 0.3 m i superficie a la base de 0.32

situat a la part posterior, el volum del paraboloide es calcula amb 1'equacié (2.14).

2
V;elip = g Long Spase (2'13)
8
‘/elip = ﬁ LOIlg Sbase (214)
El volum del fuselatge val:
0.33 0.33
Ve === +0.3% x 1+ o = 0.1224m?
300 1000 300
4 #
3
g ]
El'lipsoide — /A Paraboloide

FIGURA 2.11: Esquema per a 'aproximacié del calcul del volum del fuselatge (Dimen-
sions en mm).

2.2.5 Grup propulsor

La potencia P del motor s’obté amb la relacié pes-potencia de les aeronaus de referencia,
de forma analoga a la resta de parametres. Al grafic de la Fig. 2.12 es presenta la relacié

pes-potencia en funcié de la MTOW.

W/P en front de la MTOW

"
)
&

F MK 1:Shadaw

WP [kg/HP]
FS
T

W/P = -0,0361"MTOW+7.3389 (r2:0.9913)

0 20 40 60 80 100
MTOW [kg]

FIGURA 2.12: Dades estadistiques de W/P en front de la MTOW.
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Entrant al grafic de la Fig. 2.12 amb els 46.6 kg de MTOW s’obté la inversa de potencia
a pes de valor:

— = 5.66
P

7 =55 |55

La potencia que ha de subministrar el motor s’obté amb la relacié

W MTOW

T T

— 8.2HP = 6.1kW (2.15)

Després de fer recerca en el mercat de motors disponibles s’ha detectat que tot i que hi ha
bastants fabricants, no n’hi ha molts que cobreixin el mercat de la potencia requerida?.
Hi ha fabricants que fan els motors a mida, aquesta és una opcio que es podria avaluar
en fases més avancades del disseny. També s’ha considerat fer un avié bimotor. Aquesta
opcié s’ha descartat per l'increment de cost que suposa i 'augment de complexitat
mecanica, sobretot a les ales que implicaria haver de portar dos motors. S’ha considerat
que per a una aeronau d’investigacié s’ha de prioritzar la senzillesa, tot i la fiabilitat
que aportarien dos motors. De forma preliminar es consideren els dos models de motor

presentats a la Taula 2.4.

TAULA 2.4: Especificacions tecniques dels motors preseleccionats.

Model Hirth 4102¢ Cubeawno Sonic’
Tipus i;ﬂindres (2 Temps) Bo- Wankel

Cilindrada [cc] 100 -

Poténcia max [HP|(kW) 8.2 (6) 8.5

RPM (Potencia max) 6000 9200

Massa [kg] 2.5 4.5

Combustible 95-octans (Oli 1:50) Gasolina o JP8 (JET A1)
Consum [g/min] < 59°¢ -

“Veure http://www.hirth-motoren.de/UAV/PDF/4102.pdf

Veure http://cubewano.com/products/engines/sonic-8-5hp/

°El fabricant no indica el consum. Es pren el valor d’un motor de la mateixa cilindrada per tenir una
magnitud de refereéncia. La estimacié s’ha fet prenent el valor de consum maxim del motor DesertAir-100
http://www.barnardmicrosystems.com/UAV/engines/2_stroke.html i multiplicant-lo per la relacié de
poténcies dels motors 8.2/9.8.

S’opta per seleccionar el model Hith 4102. Es considera la major experiéencia reportada

per Gobler-Hirthmotoren KG (fundada al 1927) i la gran fiabilitat avalada en les més de

3Veure http://media.aero.und.edu/uasresearch.org/documents/195-197_Reference-Section_
Engines.pdf
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15000 missions amb eéxit realitzades amb els seus motors*. També cal destacar la falta
d’informacié dels resultats dels motors Cubewano (fundada al 2007). Addicionalment, el
menor pes de 2.5 kg del Hirth respecte els 4.5 kg del Sonic, ha estat un factor determinant.
A les especificacions del Hirth 4102 es recomana 1"is de les helices presentades a la
Taula 2.5. El regim d’operacié del motor és de 1800 a 6000 revolucions per minut. La
poteéncia maxima instal-lada és de 8.2 HP. A continuacid, a la Taula 2.5 es presenten les

helix recomanades pel fabricant del motor Hirth 4102.

TauLA 2.5: Helices recomanades per al motor Hirth 4102.

Bi-pala Tri-pala
30 x 8 26 x 10(3b)
30 x 10 28 x 10(3b)

2.3 Recapitulacio

En aquest capitol s’han obtingut els parametres generals de ’aeronau mitjancant metodes
estadistics, similituds amb altres aeronaus i hipotesis. Els parametres de disseny obtin-

guts fins al moment es resumeixen a la Taula 2.6.

Aspectes importants com la massa del fuselatge, MFW i el dimensionament de les su-
perficies de control no s’han pogut dissenyar amb metodes estadistics per la falta de
dades. Als segiients capitols es presenta el procés i resultats del disseny d’aquests as-

pectes que s’ha realitzat de forma iterativa.

4Vuere http: //www.prweb.com/releases/2012/8/prueb9761774 . htm
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TAULA 2.6: Valors dels parametres obtinguts al disseny conceptual.

Parametre Valor
b [m] 4.2

Cref [mm] 482

S [dm?] 202.6
AR 8.7
Carrega alar % [%] 0.23
Cr., 0.55
CLinax 1.19
Perfil alar NACA 3413
MTOW [kg] 46.6
PL [kg] 9
OEW [kg] 26.5
Pistallada [HP] (KW) 8.2(6.1)
Relacié 7 [%’] 0.1767
Ver [km/h] (m/s) 100(27.8)
vs [2] 19.3

by [mm)] 1340
Crefyy [MM)] 298

Sy [dm?] 40
ARg 4.5

Iy [mm] 1590
Vi 0.65

by [mm] 480
Crefy [m] 229

Sy [dm?] 2 % 11
ARy 2.1

Iy [mm] 1590
14% 0.04
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Capitol 3

Disseny aerodinamic

En aquest capitol es presenta el disseny aerodinamic preliminar de I’aeronau. En primer
lloc s’estudia ’ala com un element aillat optimitzant la forma en planta per reduir la
resistencia aerodinamica en la condicié de creuer. Posteriorment, amb la geometria de
I’ala congelada, es procedeix a analitzar el fuselatge i a dissenyar I'estabilitzador horit-
zontal per tal d’obtenir una configuracié estatica longitudinalment estable, exigint un
minim d’estabilitat estatica explicat més endavant. L’estabilitzador vertical s’incorpora
considerant el criteri de mantenir el valor de volum de cua calculat anteriorment, ja que
no es coneix cap valor de referencia equivalent al valor caracteristic d’estabilitat estatica
longitudinal. Una vegada es disposa de la geometria en planta de l’ala, el fuselatge i
la geometria dels estabilitzadors es fa el calcul preliminar de les dimensions superficies
de control. Amb la distribucié de pesos disponible es fa la comprovacié d’estabilitat
dinamica longitudinal i lateral. En aquest punt es determina la possible necessitat d’a-

fegir diedre a I’ala, ja que aporta estabilitat lateral.

De forma similar al cas del perfil, els resultats del comportament aerodinamic de ’ala i
els estabilitzadors es calculen mitjangant el programari de XFLR5 [13]. Aquest programa
implementa diferents models de calcul numeric basats en panells i Vortex Lattice Method
(VLM) aixi com una estimacié de la resisténcia parasita. Aquesta estimacié es fa partir
dels resultats obtinguts amb XFOIL a les diferents seccions de 1’ala tenint en compte la
distribucié d’angles d’atac calculada amb la teoria potencial per ales finites, el Reynolds

ila corda local. A ’Apeéndix A es detallen els aspectes més destacats del programa.
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3.1 Ala

Tal com es determina a la Sec. 2.2.2 el perfil aerodinamic escollit per I'ala és el NACA
3413. L’analisi que es realitza a continuacié té I'objectiu de determinar la forma en
planta i torsié de I'ala. Per realitzar els calculs s’utilitza el programa XFLR5 i es fa
I’estudi per a diferents Reynolds. El rang de Reynolds que s’analitza per cobrir totes
les iteracions de la forma en planta és des de Remin = 250k fins a Repax = 1.7M.
El Reynolds inferior s’obté a partir del Re a la velocitat de perdua i considerant un
45% de la corda de referéncia, per tenir en compte l'estretament a l'extrem de Dala.
El Re superior s’obté a partir del Reynolds a una velocitat de 165km/h, estimaci6 de
velocitat maxima (que cal comprovar si és assolible amb la potencia disponible) i un
30% addicional de la corda de referéncia, per tenir en compte que a la part central de
I’ala s’augmenta la corda local. Tal com s’explica a I’Apendix A cal fer el calcul del
perfil a 'envolvent de Reynolds de totes les condicions de vol analitzades per tal que el
programa pugui interpolar els resultats. L’increment de Reynolds amb que es calculen

les dades necessaries per a la interpolacié és de ARe = 20k.

Per a la optimitzacié de la forma en planta de ’ala es determinen les caracteristiques
aerodinamiques de ’ala de seccié rectangular de b = 4.2 m d’envergadura, ¢, = 482 mm
de corda i sense torsié. Posteriorment es calculen diferents distribucions de corda amb
I'objectiu de minimitzar la resistéencia aerodinamica pero mantenint aproximadament els
valors de la corda mitja aerodinamica, l'allargament i la superficie obtinguts al disseny
preliminar. Addicionalment es persegueix reduir lleugerament el moment flector a I’arrel

de l'ala.

A continuacié es presenta el comportament del NACA 3413 al Re de referéncia, al maxim
i al minim Re. Al grafic de la Fig. 3.1 es presenta el coeficient de sustentacié en front
de I'angle d’atac «, la polar al grafic de la Fig. 3.2, el coeficient de moment C,,, respecte
¢/4 en front del coeficient de sustentaci6 a la Fig. 3.3 i la eficiéncia en front del coeficient

de sustentacié a la Fig. 3.4.
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C en front d'a - NACA 3413
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F1curaA 3.1: Coeficient de sustentacié en front de 'angle d’atac del NACA 3413.

Cq4 en front de C, - Polar - NACA 3413

C

(=]

7Y
I

0

FI1GurA 3.2: Polar del NACA 3413.
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Cm (%e,=C/4) en front de C, - NACA 3413
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F1auraA 3.3: Coeficient de moment ¢/4 en front de 'angle d’atac del NACA 3413.

Eficiéncia (C/Cy) en front del C; - NACA 3413

140 T T T T T T ] i
100_
50_
40 b

CifCq
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FIicura 3.4: Eficiencia en front del coeficient de sustentacié del NACA 3413.

El metode d’analisi d’ales seleccionat al XFLR5 és el LLT en mode 2, que aplica la
correccio de resistencia viscosa per defecte. El mode 2 fa una batuda per a diferents
angles d’atac i Re de tal forma que per a cada condicié de vol fa que la sustentacio
iguali al pes L = W. S’utilitzen 1600 panells, 80 en la direccié de I'’envergadura amb

una distribucié — sin(y) per acumular panells als extrems de 1’ala i capturar els efectes
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de punta d’ala. En la direccié de la corda s’utilitzen 20 panells amb una distribucié cos

per acumular panells al caire d’atac i al de sortida.

Tenint present que ’ala ha de ser facilment transportable i per tant desmuntable, es
consideren tres trams d’ala de la mateixa longitud (1400 mm), un central i dos laterals.
S’adopta una distribuci6 de corda constant a la part central cg per simplificar i abaratir
la construccié. Els dos trams laterals son de corda variable amb una distribucié lineal
sent cr la corda a I'extrem i cg la corda a l'inici del tram, per tal que els trams laterals
s’uneixin al central mantenint-ne la continuitat. Els valors que satisfan en major mesura
els criteris establerts, obtinguts després de diferents iteracions, amb diferents valors de
cr 1 cp, es presenten a la Taula 3.1. Un esquema de la forma en planta es mostra a la
Fig. 3.5.

TAULA 3.1: Parametres forma en planta de l'ala seleccionada.

Parametre Valor
b [m] 4.2
MAC [mm] 497
S [dm?] 201.6
AR 8.75
cgr [mm] 570
cp [mm] 300
Estretament: A 0.53
Fletxa: A[°] 0.0
ar, [°] -3
47\.-’
4200
1400 1400
ko
=

F1GURA 3.5: Esquema de la forma en planta de l’ala (Dimensions en mm).
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A continuacié es presenten els resultats del calcul dels coeficients aerodinamics de I’ala
rectangular i la seleccionada. Al grafic de la Fig. 3.6 es presenta el coeficient de sustenta-
ci6 en front de 'angle d’atac. Cal destacar que ’angle de sustentacié nul-la no es veu al
grafic perque la sustentacié iguala al pes. Sota aquesta condicié no es pot obtenir I’angle
de sustentacio nul-la. Per a I’ala seleccionada ’angle de sustentacié nul-la s’obté fent un
analisi no viscés canviant l'angle d’atac. Per a 'ala rectangular ’angle de sustentacié
nul-la és el mateix que el del perfil degut a que no hi ha torsié i que la distribucié de

corda, en aquest cas, és constant.

Coeficient de sustentacid en front de I'angle d'atac (L=W=46.6[kg])
6771 717 71 17 T T T T T T T T T T

1.2 | bbb

o]

<

[#4)
T

) T S USRS OSSOSO N L O SO SO SO S

Seleccionada
IRectalngul'?r SO

ol Lo
4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24

a[9]

F1cUrA 3.6: Coeficient de sustentacié en front de I’angle d’atac de l'ala rectangular i
la seleccionada.

Al grafic de la Fig. 3.7 es presenta la polar de les ales estudiades distingint la contribucié

del terme induit Cp, i del viscds o parasit Cp,.
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Coeficient de resisténcia aerodinamica en front del C; - Polar (L=W=46.6[kg])
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FIGURrRA 3.7: Resistencia aerodinamica en front del coeficient de sustentacié de 'ala
rectangular i la seleccionada.

Al grafic de la Fig. 3.8 es presenta el coeficient de moment Cjs de I'ala en front en front

del coeficient de sustentacié Cf,.

Cp (%e;=MAC/4) en front de C, (L=W=46.6[kg])

0 ! ! ! ! ! ! !

004 b |

=
U H H
Seleccionada -
f f f f Rectangular - - - -
_0-2 | | | | | |
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6

G

Ficura 3.8: Coeficient de moment en front de I'angle d’atac de 1’ala rectangular i la
seleccionada.

Per dltim, a la Fig. 3.9 es presenta el grafic de l'eficiencia aerodinamica en front de la

velocitat de vol.
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Eficiéncia en front de la velocitat aerdinamica (L=W=46.6[kg])
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Ficura 3.9: Eficiencia aerodinamica de 1’ala rectangular i la seleccionada en front de
la velocitat de vol.

Tenint en compte aspectes aerodinamics, els parametres de l'ala seleccionada es trien
per augmentar la eficiencia, ja que un dels requeriments és augmentar ’autonomia de
I’aeronau, en aquest aspecte s’aconsegueix un augment del 4%. A més a més el coeficient
de sustentacié maxima augmenta un 3%. Aquests augments de les caracteristiques
aerodinamiques poden no semblar significatives; pero des del punt de vista estructural
la corda a l’arrel de 'ala és un 18% major que la rectangular mantenint la performance
aerodinamica, fet que incrementa significativament la inercia de la seccié i per tant
disminueix el pes estructural de I’ala. Addicionalment, el tram amb estretament és més
lleuger, estalviant pes en buit operatiu, i redueix la carrega aerodinamica a I’extrem de

I’ala de tal forma que el moment flector a I'arrel és menor.

A continuacié es presenta l'estudi de la torsié geometrica. En aquest aspecte es determi-
na la necessitat d’afegir torsié a ’ala per millorar el comportament davant ’entrada en
perdua i fer que aquesta no es produeixi inicialment als extrems, on es situen els alerons.
La perdua del control lateral de I’aeronau pot esdevenir en un accident molt facilment,
per aquest motiu la zona central de ’ala ha d’entrar en perdua abans que els extrem, per
tal de poder mantenir el control en aquesta situacié. En aquest estudi no es considera la
torsié aerodinamica, en fases més avancades del disseny es podria estudiar per millorar
més leficiéencia i la entrada en peérdua de D'ala. Al afegir torsié, donant menys angle
relatiu d’incidencia als extrems fa que les zones centrals entrin en perdua abans fent

I’ala més segura. Per analitzar ’entrada en perdua es segueix el mateix procediment que
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ala Sec. 2.2.2.2. De forma preliminar, després de varies proves, s’afegeix una distribucio
lineal de torsié geometrica de Oy = —1.5° a Iextrem respecte larrel. Als grafics de la
Fig. 3.10 es presenta la distribucié de sustentacié addicional i basica de ’ala amb i sense
torsid.

Distribucid de sustentacid addicional
1.2 ! ! ! !

0.8 :
0'2 B . H N N
0 1 I i i i i i i i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
2y/b
(A) Addicional

|
a

c

Distribucid de sustentacié basica

_0:04 ) : S S S AR Sttt
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

2y/b
(B) Basica

F1curA 3.10: Distribucié de sustentacié addicional i basica al llarg de ’envergadura.

Al grafic de la Fig. 3.11 es presenta el coeficient de sustentacié maxim de 1’ala en funcié

de la posicié d’entrada en perdua al llarg de ’envergadura, considerant

C,. =135

max

C may en funcié de la seccid que entra en pérdua (Cpyz,=1.35)
1.4 T T T o
13 = o : a
1.2 : _
1.15 - ;
1.1 1 i 1

CL max

2y/b

FiGuRrA 3.11: Coeficient de sustentacié maxim de ’ala en funcié de la posicié d’entrada
en perdua al llarg de ’envergadura.
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El coeficient de sustentacié maxim de ’ala sense torsié geometrica és de 1.29 i la zona
d’entrada en perdua és al centre de ’ala. Tot i que l’ala inicialment entra en perdua
pel centre, immediatament després també entra en pérdua la zona situada al 60% de
I’envergadura, zona molt propera als alerons, tal com s’observa al grafic de la Fig. 3.11.
Al introduir la distribucié de torsié lineal amb —1.5° a I'extrem s’aconsegueix que ’ala
entri en perdua al centre, afectant el 20% de 1’ala abans que la perdua comenci al 60%.
D’aquesta forma s’aconsegueix una ala amb millors caracteristiques i més segura davant

I’entrada en perdua. El coeficient de sustentacié maxim de I’ala amb torsié és de
ClLow = 1.27

Amb el coeficient de sustentacié de l'ala es torna a calcular la velocitat de pérdua

2MTOW g \/ 2 x 46.6 x 9.81 183 m/
Ve = — = 18.3 m/s
i pCr... S 1.058 x 1.27 x 202.6 x 102

El comportament aerodinamic general de 1’ala no canvia significativament a excepcid

de 'angle de sustentacié nul-la ar,, el coeficient de sustentacié maxim i la zona per
la que entra en perdua. Al grafic de la Fig. 3.12 es mostra el coeficient de sustentacié
respecte 'angle d’atac de ’ala amb i sense torsid, respectivament, on s’ha de tenir que
la referencia d’angle per a ambdues ales és la corda a I'arrel. Com és d’esperar, al afegir
torsié geometrica canvia l'angle de sustentacié nul-la de l'ala. L’angle de sustentacio
nul-la s’obté fent un analisi a Reynolds de creuer Re = 800k canviant I’angle d’atac. Per
a l'ala amb torsié s’obté

ar, = —2.6°
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C, aerodinamica en front d'a (Re=900k)
Wor—r—7T 7 7 1 1 T T T T T_1

1.4

o]

B ECUU OO SOUSSPNS SOV~ SO SOVSUROUS SUURUO SNUOPOOS SUNTROOS SUSUON SUROPIOS NOSSOOS SO

02 b

-0.4

a[9]

Ficura 3.12: Coeficient de sustentacié en front de 'angle d’atac de 1'ala amb torsié i
sense.

A la Taula 3.2 es presenten els parametres definitius de I’ala. Com es pot observar, els
valors dels parametres no han canviat significativament respecte els obtinguts al disseny
preliminar (Taula 2.6), a excepcié de la velocitat de vol a maxima eficiencia i el coeficient

de sustentacio de l’ala a la mateix condicio.

TAULA 3.2: Parametres de 1’ala.

Parametre Valor
b [m] 4.2
MAC [mm] 497

S [dm?] 201.6
AR 8.75
cg [mm] 570
cr [mm] 300
Estretament: A 0.53
Fletxa: A[°] 0.0
Torsié: 67 [°] -1.5
ar, [°] -2.6
ClLuiax 1.27
Perfil alar NACA 3413
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3.2 Fuselatge

En aquesta seccié s’estudia la influéncia del fuselatge a ’aerodinamica de 'aeronau.
Aquest aspecte és molt complex i en el disseny preliminar d’aquest estudi es simplifica
reduint-lo basicament a fer I’estimacié del moment de capcineig per poder avaluar I’es-
tabilitat i centrat; i del coeficient de resisténcia a partir de dades empiriques [11]. La
sustentacié que genera el fuselatge no es tindra en compte, aquesta es considera que és

compensada en part per la péerdua de sustentacié de I’ala interferida pel fuselatge.

A [11] es tracta l'aerodinamica del fuselatge i es presenta una grafica amb resultats
experimentals a Re = 3 x 100 del coeficient de sustentacié C Ly, resistencia Cp, i moment
C per a una configuracié molt similar a la planteja en aquest treball (veure Fig. 3.13).

El Re del fuselatge (Rer) a 30 m/s que es projecta per al nostre disseny és

Ren _ 1058 X 1.6 x 30
F = 71763 x 10-5

= 2.88 x 10°

Donat que el Rer és prou proper al Reynolds al que es disposa de dades experimentals,

per poder fer-les servir per al nivell de detall d’aquest estudi.

Per obtenir les forces de sustentacié i resisténcia a partir de les dades del grafic s’utilitzen

les equacions (3.1) i (3.2), respectivament, sent Vg el volum del fuselatge.

Lp = qooCLFVFQ/?) (3.1)
Dr = 4oCpy Vi'” (3.2)

El moment aerodinamic s’obté amb I'equacié (3.3). Aquest moment és lliure, per tant

no cal tenir en compte el punt d’aplicacio.

My = qooCpp VF (3.3)
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Ficura 3.13: Mesura dels coeficients de sustentacid, resistencia i moment d’un fuse-
latge axisimetric a Re = 3 x 10°, extret de [11].

La pressié aerodinamica a 30m/s val:
1 2
oo = 5 X 1.058 x 30° = 476.1 Pa

Per tal de poder operar amb facilitat en els segiients apartats s’ajusta una recta al Cyyy,
que passa per l'origen, veure Fig. 3.14; i una parabola al coeficient de resistencia Cpy,
sense terme de primer grau (polar parabolica), ja que aquesta ha de ser simétrica perque
la geometria ho és, veure Fig. 3.15. Els punts per fer 'ajust s’han extret de la imatge

amb una aplicacié online’.

"http://arohatgi.info/WebPlotDigitizer/app/
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Dades extretes del Cye en funcié d'a
0.4

T T T
Cu = 2.0951e-002-a (r=0.9976) '
_ _ data X : ;

Cmr
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FiGurA 3.14: Dades extretes del coeficient de moment del fuselatge i ajust lineal.

Dades extretes del Cpr en funcié d'a

T T T
Cpr = 1.1906e-004-a? +2.9577e-002
: Cdata X

Crr

ale]

F1caUraA 3.15: Dades extretes del coeficient de resisténcia del fuselatge i ajust parabolic.

Per 1ltim cal adimensionalitzar amb les mateixes magnituds que de referencia que I’ala
per poder tractar conjuntament els coeficients de I’ala i el fuselatge. Les equacions (3.4)
i (3.5) sén els coeficients de moment Cy, 1 de resistencia C7, = adimensionaltzats amb
les magnituds de referéncia de ’ala. Als grafics de les figures 3.16 i 3.17 es mostren el

coeficient de moment i de resisténcia, respectivament, referenciats a ’ala.

ot CMp oo Vi _ Cr Vi
Me = 4 CSMAC ~ SMAC

(3.4)
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Cr = CDFqO<>VF2/3 _ CDFVFQ/3
I)F - -
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FiGurA 3.16: Coeficient de moment del fuselatge referenciat a 1’ala.

Cpr en funcié d'a
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FicurA 3.17: Coeficient de resistencia del fuselatge referenciat a 1’ala.

3.3 Estabilitzadors

Als calculs d’aquest apartat la geometria de I'ala i el fuselatge és la definida a la Tau-

la 3.2 i Fig. 2.11, respectivament. Els resultats obtinguts amb XFLR5 no consideren el

fuselatge, la seva influencia es té en compte mitjancant la seva contribucié al moment
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i a la resistencia aerodinamica (figures 3.16 i 3.17, respectivament). L’estabilitzador
horitzontal, definit a la Taula 2.6, s’afegeix al model d’XFLR5 per estudiar I’estabilitat
estatica longitudinal i la resistencia aerodinamica que aporta el mateix. XFLR5 calcula
la interferencia entre l’estabilitzador i ’ala amb el model de flux potencial, i afegeix
els efectes viscosos a ambdues superficies. El mode d’analisi utilitzat és el VLM1 amb
viscositat activada. També s’afegeix l’estabilitzador vertical i s’avalua l'increment de

resisténcia associat.

El perfil per al HTP i el VTP seleccionat és el NACA 0012. Aquest és simetric i del
12% d’espessor relatiu. S’ha escollit aquest perfil perque és versatil i molt utilitzat als
estabilitzadors. El rang de Re que s’ha calculat, en intervals de ARe = 20k, per al NACA
0012 s’ha obtingut a partir del rang de velocitats preliminar obtingut anteriorment i les

cordes dels estabilitzadors

__ P1500 Umin MACV . 1.058 x 15 x 0.199

Remin = = = 179134 — 170k
Cmin 41500 1.763 x 10—5

£1500 Umax MACH 1.058 x 47.2 x 0.263
Remax = = = 744957 — 750k
fma 41500 1.763 x 10~° -

Es presenta el comportament del NACA 0012 a un Re intermedi, al maxim i al minim.
Al grafic de la Fig. 3.18 es presenta el coeficient de sustentacié en front de I’angle d’atac,
la polar al grafic de la Fig. 3.19 i el coeficient de moment C), respecte ¢/4 en front de

I’angle d’atac a la Fig. 3.20.

C en front d'a - NACA 0012

! ! ! ! ! ! !
1+ d;’.’ ‘.".“‘ .
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FicuraA 3.18: Coeficient de sustentacié en front de 'angle d’atac del NACA 0012.
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C, en front de C, - Polar - NACA 0012
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FiGURA 3.19: Polar del NACA 0012.
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F1GURA 3.20: Coeficient de moment ¢/4 en front de 'angle d’atac del NACA 0012.

En cas de voler reduir la resistencia aerodinamica del HTP es podrien estudiar perfils
amb curvatura invertits, ja que la resistencia induida per generar una determinada forga
és menor per a perfils amb curvatura que per perfils simétrics. Per al nivell d’analisi
d’aquest estudi es considera suficient un perfil simetric com el NACA 0012, i es deixa

proposat realitzar '’estudi en una etapa posterior.
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La longitud de cua s’ha determinat a la Sec. 2.2.3, on les distancies lg i [y sén mesurades
entre els centres aerodinamics de ’ala i els estabilitzadors. Per simplicitat es treballa amb
la distancia entre caires d’atac entre els estabilitzadors i ’ala Ly i Ly, respectivament.
Donada la lleu diferéncia entre la distancia entre centres aerodinamics i caires d’atac
(4.1% relatiu) s’assumeix Ly = Ly =~ lg = ly. Per facilitar la unié6 dels tubs que uneixen
els estabilitzadors i I’ala, els estabilitzadors es situen a la mateixa algada que l’ala.
Caldria determinar la posicié en algada dels tubs de cua, tenint en compte consideracions
estructurals, per facilitar la unié amb ’ala. En aquest punt de I’estudi 'estabilitzador
horitzontal es situa lleugerament per sobre de 'ala i es deixa pendent revisar aquest

aspecte en fases més avancades del disseny

zp = 30 mm

Per fer els calculs d’estabilitat es fixa la posici6 del centre de gravetat de I’aeronau a una
distancia del caire d’atac cap enrere del 33% de la MAC, a [14] es recomana un valor
proper a aquest.

Teg = 164mm

Aquesta dada també es basa en 1’experiéncia de I’autor obtinguda al Trencalds Team? on
ha participat en el disseny, construccid i proves de diferents aeronaus. Per altra banda,
I'indicador d’estabilitat estatica longitudinal amb comandaments fixats C)y, es defineix

mitjancant la pendent del coeficient de moment en front de 'angle d’atac (3.6).

o, — %

= o (3.6)

La condicié perque l'aeronau sigui estaticament estable, o no, a pertorbacions longitu-

dinals és:
<0 ESTABLE

Cm, =4 =0 NEUTRE (3.7)

>0 INESTABLE

\

Durant ledicié de 1’Air Cargo Challenge 2009 vaig participar, entre altres aspectes,

2El Trencaldps Team (http://trencalosteam.upc.es/) és un equip d’estudiants de la ETSEIAT-
UPC fundat al 2006 que participa a la competicié internacional bianual Air Cargo Challenge.
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al grup de disseny de l'aerodinamica del model que Trencalos Team va presentar, 1’S-
parrow®. Després de fer més de 15 vols diferents, es va concloure que per tal que el
pilot de radio-control pogués pilotar l'aeronau amb comoditat i seguretat, sense ajudes

electroniques de cap tipus, el Cjy, havia de prendre un valor inferior a
Cu, < —0.0151/deg

L’aeronau desenvolupada en aquest estudi també haura de ser comandada per un pilot de
radio control, en fases de prova, enlairament, aterratge, etc. per tant s’adopta un valor
similar. Per acabar de definir la posicié de l'estabilitzador, falta indicar la incidéencia
entre I’ala i I'estabilitzador per tal que el moment resultant sigui nul per a la condicid

de vol de disseny, en aquest cas a eficiencia maxima.

Els estabilitzadors verticals estan situats als extrems de ’estabilitzador horitzontal. El
disseny dels estabilitzadors conserva els parametres del disseny per tal de mantenir el
volum de cua i relacié d’arees calculades al Cap. 2. L’estretament i posicié proposats sén
per tal que la resultant de la forca de ’estabilitzador de cua sigui més propera al centre
de gravetat, reduint I’acoblament que la guinyada provoca al balanceig. Addicionalment
I'estretament alleugereix el pes estructural. La geometria dels estabilitzadors i posicid

resultant es presenta a la Fig. 3.21.
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FIGURA 3.21: Situacié i geometria dels estabilitzadors (Dimensions en mm).

Els resultats obtinguts després d’ajustar I'angle d’incidéncia de 'ala i 1’estabilitzador

horitzontal, mantenint com a referéncia horitzontal I’eix longitudinal del fuselatge, per

3Dades caracteristiques: b = 3m, MAC = 204.5mm, S = 70dm?, motor electric AXI-2820/10,
bateria LiPo 3s(11.1V 2200mAh) i MTOW = 9.5kg en 60 m de longitud de pista
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tal que l'angle del fuselatge (ap) en creuer sigui nul (o = 0), s6n
iy = 2.6°

ig =0.8°

Cal destacar que els grafics que es presenten a continuacié estan equilibrats en forces, ja
que la sustentaci6 iguala al pes i es suposa que la traccio s’iguala a la resistencia variant
la poténcia del motor. Per altra banda no hi ha equilibri de moments, a excepcié de per
ap = 0°. Per a la resta de punts d’operacié s’esta menyspreant l'efecte que té flectar
el timé de profunditat a la sustentacié i resisténcia global, aquest és significativament
menor a la resta. L’equilibri i per tant el vol rectilini mantenint ’altitud només es
produeix en el punt en que el Cj; = 0, aquest punt es denomina d’equilibri (eq) i les
variables sota aquesta condicié son les de creuer. Per modificar la condicié d’equilibri
s’ha d’actuar sobre el timé de profunditat, aixo provoca que la grafica de Cpy — « es
desplaci paral-lelament a dreta o esquerra, permetent volar en equilibri a diferents angles

d’atac, i en conseqiiéncia a diferents velocitats de vol.

Al grafic de la Fig. 3.22 es presenta el coeficient de moment en front de I’angle d’atac
del UAV (ALA+HTP+VTP+Fuselatge). Calculant la pendent del grafic s’obté

Chr, = —0.0231/deg < —0.0151/deg

per tant es considera que compleix el requeriment d’estabilitat estatica longitudinal
amb comandaments fixats. Al grafic de la Fig. 3.22 s’observa que 'estabilitzador verti-
cal augmenta 'estabilitat. Aquest fenomen pot estar causat per I'efecte que tenen els
estabilitzadors verticals al estar situats als extrems, augmentant ’allargament efectiu

del HTP i per tant augmentant-ne la pendent de sustentacié.
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Cp (%re/=MAC/3) en front de C, (L=W=46.6[kg])

0.1 T T T T T
N f i ; UAV
: : Ala+HTP+VTP - - - -
Ala+HTP -+ —

o | | | | |

ap [°]
FiauraA 3.22: Coeficient de moment en front de I’angle d’atac del UAV.

A la Fig. 3.23 es presenta el grafic de Deficiencia aerodinamica en front de la velocitat

de vol.

Eficiéncia en front de la velocitat aerdinamica (L=W=46.6[kg])
35 ! ! ! ! !

CLfCc

| : Ala+HTP+VTP - - - -
AIa+HT|p ...........

0 i i i i
60 80 100 120 140 160 180
v [km/h]

Ficura 3.23: Eficiéncia aerodinamica en front de la velocitat de vol del UAV.
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Per a la configuracié proposta, l'angle d’equilibri es aeq = 0°, la velocitat optima de

creuer és de ve, = 95 km/h i leficiencia aerodinamica maxima és
Cr
D max

3.4 Superficies de control

A continuacié es presenta el dimensionament preliminar de les superficies de control. El
disseny d’aquestes per avions tripulats generalment parteix de la normativa aplicable
a 'aeronau en qiiestié, on apareixen els requeriments de maniobrabilitat que s’han de
complir. Principalment s’especifiquen velocitats de rotacié en funcié del tipus d’aeronau
i pes; aixi com la capacitat minima de realitzar certes maniobres davant de situacions
concretes de fallada de motor, aterratge, enlairament, etc. En el cas dels UAVs no
hi ha normativa al respecte i per tant és dificil fixar uns criteris. En aquest estudi
es fa el disseny preliminar de les superficies de control amb l'objectiu d’obtenir una
aproximacio del moment que es genera a les mateixes i aixi dimensionar els actuadors.
Addicionalment es segueixen les recomanacions de [12, 15] on es presenten les dimensions
de les superficies de control de diferents aeronaus i es recomana un rang de valors de
les magnituds que les defineixen: superficie, envergadura i corda; i en el cas de flaps i
alerons la distancia del centre de I’ala a la part interna del flap o alerd, veure Taula 3.3.
Totes aquestes magnituds s’adimensionalitzen amb els parametres de la superficie sobre
la que esta instal-lada. A més a més es facilita un rang tipic de deflexié § de cada
superficie. El criteri de signes de la deflexié de les superficies de control (segons [15])
estableix que la deflexié positiva és aquella que genera un moment aerodinamic positiu
en un sistema ortogonal a dretes, lligat al cos de ’aeronau, on 1’eix 2’ apunta endavant
sent paral-lel al fuselatge, ’eix 3/ apunta cap a l’ala dreta i 1’eix 2’ és vertical cap amunt.
El signe dels alerons esta referit a 1’aler6 dret.

TAuULA 3.3: Valors de les dimensions de les superficies de control recomanades a [15].

Elevador Aleré Timo

Param. min max | Param. min max | Param. min max

g 015 04 S 003 012 £ 015 035
be ba b

=08 1 vy 02 04 o071
e 02 04 & 015 0.3 015 04
H c cv

s.[°] -25 20 5.[°]  -25 20 §° -30 30
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El tim6 de profunditat es calcula tenint en compte que es pugui mantenir I’avié equilibrat
a la velocitat de perdua, mantenint cert marge de seguretat fins ’entrada en perdua de
Iestabilitzador. A més a més es seleccionen els valors a dins del rang recomanat a la
bibliografia. A la Fig. 3.24 es mostra el comportament aerodinamic del NACA 0012 per
diferents cordes del flap a § = 25° i Re = 0.3 x 10 que és el Reynolds de 'estabilitzador
horitzontal a velocitat de perdua. El coeficient de sustentacié maxim augmenta de
1.1 fins a 1.6 en els tres casos estudiats. La diferencia entre les diferents cordes del
timé de profunditat és relativament petita. Addicionalment, com que el coeficient de
sustentacié maxim tampoc augmenta significativament amb la corda es, selecciona la
minima recomanada per reduir el moment aerodinamic sobre la superficie deflactada,
ie.

Ce _ 02

Crefy

Al disminuir ¢, també s’abarateix el cost de ’actuador i se’n redueix el pes.

Amb el proposit de simplificar i abaratir la construccié de I'estabilitzador horitzontal
s’adopta que l'envergadura de l’elevador és la mateixa que la de ’estabilitzador, d’a-
questa forma no s’ha de fer cap encaix per ’elevador a ’estabilitzador. El coeficient de
moment resultant de tot el conjunt, a angle de sustentacié maxim, flectant el timé de
profunditat 6. = —25° és de 0.3 aproximadament, per tant es garanteix sobradament
la condicié de poder equilibrar I'avié a velocitat de pérdua. El coeficient de sustentacié
maxim del perfil de la cua és inferior a [0.7|, per tant hi ha suficient marge fins a ’en-
trada en peérdua de la cua (veure Fig. 3.24). Per mantenir I'avié equilibrat a velocitat

de perdua cal flectar el timé de profunditat ., = —11°.
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C, en front d'a - NACA 0012 flap 259 (Re=0.3-10°)

C

a[9]

Ficura 3.24: Coeficient de sustentacié en front de ’angle d’atac per diferents cordes
del flap a 6 = 25° (Re = 0.3 x 105) - NACA 0012.

El timé6 de direccio i els alerons es dimensionen a partir de les mides recomanades a
la bibliografia, amb l’objectiu principal d’obtenir una aproximacié del moment aero-
dinamic que es genera a les superficies de control i aixi determinar quin tipus d’actuador
és necessari. En fases més avancades del disseny s’haurien d’incloure criteris de manio-
brabilitat i comprovar si es compleixen, encara que per operacions en bones condicions
climatiques aquest dimensionament hauria de ser suficient. Al grafic de la Fig. 3.25 es
presenta el coeficient de sustentacié en front de I’angle d’atac del perfil per a diferents

configuracions de flap a 6, = 30° i Re = 0.3 x 105. En aquest cas es selecciona

Ct

=0.3

Crefv

S’adopta que ’envergadura del timé és tota la part que sobresurt per sobre de I’estabi-

litzador horitzontal, d’aquesta forma s’obté:

by 130
—=1-—=0.73
by 480
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C en front d'a - NACA 0012 flap 300 (Re=0.3-10°)

C
o
I
‘I
\
\

_05_ cﬁa’cz[]3[] -
: 3  gfe=020 e ]
cf/e=0.15 ———

-10 -5 0 5 10 15
a[9]

Ficura 3.25: Coeficient de sustentacié en front de ’angle d’atac per diferents cordes
del flap a 6 = 30° (Re = 0.3 x 10°) - NACA 0012.

En referéncia als alerons, al grafic de la Fig. 3.26 es presenten els resultats del coeficient
de sustentacié en funcié de 'angle d’atac del NACA 3413 per a diferents configuracions

de flap a Re = 0.3 x 10% que és el Re de la punta d’ala a velocitat de perdua.

C en front d'a Re=300k - NACA 3413

1.8
1.5
1.2 -
e R SR
0.3 I
&)
O B : " ' ! .

_0_5_.......; ,‘/// //, : No Flap : -
00 TNt ggJc=0.258=-250 - - - - |
’ oA T ; Cafc=0.25 §=+200 -~
A2 AL g fe=0.15 §=-250 —-—-—- _

: : : : c,/c=0.15 d=+200 —--—-- -
15 i i i i i I I
-12 -8 -4 0 4 8 12 16 20
a[°]

Fiaura 3.26: Coeficient de sustentacié en front de 'angle d’atac per diferents confi-
guracions de a (Re = 0.3 x 105) - NACA 3413.
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Analitzant els resultats s’adopta

fa _0.25
C

Per a deflexions positives del flap el coeficient de sustentacié maxima no canvia significa-
tivament i el tipus d’entrada en perdua és similar per a diferent cordes del flap. En canvi
per a deflexions negatives s’aconsegueix un increment del coeficient de sustentacié signi-
ficatiu per a alts angles d’atac al incrementar la corda del flap. Aix0 és favorable, perque
en maniobres a baixa velocitat facilita el control lateral, ja que flectant asimétricament
els alerons, en el cas limit només flectant amunt (J, < 0) l'aleré del costat que es vol
girar, s’aconsegueix una reduccié de sustentacié en aquest costat que genera un moment
de balanceig reduint risc d’entrada en perdua de la zona dels alerons. Per aquest motiu
es decideix tendir a cordes grans que augmenten el coeficient de sustentacié a la zona

on millor han de treballar. La longitud de l’alerd es fixa en el maxim recomanat:

ba

— =04

b/2
Als requeriments operacionals de disseny no hi ha cap distancia minima d’enlairament ni
aterratge i per aquest motiu no es considera posar flaps. Tot i la no necessitat de reduir
la longitud de pista a l’enlairament ni aterratge tenint els alerons llargs és possible
emprar-los com a flapero. Aix0 s’aconsegueix flectant simetricament avall els alerons

uns graus de forma constant pero, des d’aquesta nova posicid, mantenir la possibilitat

de flectar-los asimetricament per mantenir el control lateral.

3.5 Recapitulacio

En aquest capitol s’han obtingut els parametres que defineixen ’ala i els estabilitzadors
mitjancant metodologies més acurades que les emprades al Cap. 2. Addicionalment s’ha
profunditzat en I'estudi del fuselatge, calculant I’afectacié a ’estabilitat estatica longi-
tudinal i a les actuacions. Per ultim s’ha realitzat el dimensionament de les superficies

de control. Els resultats obtinguts en aquest capitol es detallen a les taules 3.4 i 3.5.
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TAULA 3.4: Valors dels parametres obtinguts al disseny aerodinamic (1).

Parametre Valor
b [m] 4.2
MAC [mm] 497
S [dm?] 201.6
AR 8.75
¢Rr [mm] 570
cr [mm] 300
Estretament: A 0.53
Fletxa: A[°] 0.0
Torsié: 07 [°] -1.5
ar, [°] -2.6
CrL.. 1.27
ClL.. 0.4
Perfil alar NACA 3413
ca 0.25
o 0.4
iw [°] 2.6
i [°] 0.8
by [mm] 1340
MACH [mm] 298
Sy [dm?] 40
ARy 4.5
Iy [mm] 1590
Vi 0.65
Mo 0.2
by [mm] 480
MACy [mm] 236.5
Sy [dm?] 2 x 11
ARy 2.1
Iy [mm] 1590
4% 0.04
M/itcv 0.3
l%t; 0.73
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TAULA 3.5: Valors dels parametres obtinguts al disseny aerodinamic (2).

Parametre Valor

MTOW [kg] 46.6

PL [kg] 9

g [mm] 164

Pinstallada [HP] (kW) 8.2(6.1)

Relacié % [If:—gp} 0.1767

vs [km/h] (m/s) 66.0(18.3)

Ver [km/h] (m/s) 95(26.4)
23.5
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Capitol 4

Disseny estructural

En aquest capitol es presenta el disseny conceptual de 'estructura de 'aeronau. Ad-
dicionalment es calcula la carrega externa a la que estan sotmeses les superficies ae-
rodinamiques i s’estableixen les condicions per al disseny estructural amb detall, que
queda fora d’aquest estudi. L’objectiu és fer la determinacié del tipus d’estructura, sen-
se entrar en el detall dels calculs. Per tltim es fa una estimacié dels pesos dels principals

components.

4.1 Ala

A continuacio s’analitza 1’ala des del punt de vista estructural. En primer lloc s’estudien
diferents opcions per a ’estructura general de I’ala i es tria la més adequada. Posterior-
ment es calcula la distribucié de forces i moments aplicada a 1’ala degudes a les accions

aerodinamiques. Per ultim es fa I'estimaci6 del pes de 'ala.

4.1.1 Estructura

Els tipus d’estructures d’ala emprades en UAVs varien en funcié de la mida. Els models
Furos i Argos de CATUAV tenen una estructura molt utilitzada en models de radio
control, principalment construits amb fusta (normalment contraxapat i balsa) i entelats
amb oracover o similar (veure Fig. 4.1). Aquestes estructures sén molt lleugeres, pero
per contra al ser de fusta no tenen un bon comportament quan estan sotmesos a humitat
0 en contacte amb combustible. Addicionalment al estar entelats sén molt delicats en

la manipulacié, davant de cops, etc. ja que l'entelat es perfora facilment. Un altre

65



PFC CAPITOL 4. DISSENY ESTRUCTURAL

problema d’aquest tipus d’estructura és el manteniment que requereixen; ’entelat es
destensa i s’arruga davant de 1’exposicié al sol, aixo fa que s’hagi de tensar regularment
aplicant escalfor amb una planxa. Des del punt de vista de la robustesa de 'operacié i

la facilitat de manteniment interessa evitar aquest tipus d’estructura.

FIGURA 4.1: Estructura d’ala convencional' de fusta emprada al Furos i Argos, falta
Ientelat amb oracover o similar.

Una evolucié d’aquesta estructura, que la fa més lleugera és ’anomenada D-Box. Aques-
ta es caracteritza per tenir una pell de material compost a +45° des de ’espessor maxim
del perfil fins al caire d’atac que actua com a calaix de torsié. Aquest es tanca amb una
biga amb nucli de balsa o un foam estructural com el Rohacell?> amb material compost
unidireccional orientat en la direccié de ’envergadura que absorbeix la major part del
moment flector. La resta de l’ala es completa amb costelles de fusta reforcades amb
material compost i entelat. A la Fig. 4.2 es mostra un esquema de 'estructura D-Box
amb els diferents components. Tot i 'increment de cost de ’estructura D-Box i la gram
reduccié de pes encara té molts dels inconvenients de ’estructura convencional. Al estar
entelada és molt delicada de manipular i s’ha de tensar regularment. També manté la

poca durabilitat davant de la humitat i el contacte amb combustible.

- D-box

T_\n:slrbon edge

| balsari ~— balsa cut in vertical direction

FIGURA 4.2: Estructura d’ala D-Box® evolucié de 'estructura convencional.

1Imatge extreta de: http://wuw.greatplanes.com

2Veure www.rohacell.com/

3Imatge extreta de: http://www.espritmodel.com/explanation-of-the-d-box-build-technology.
aspx
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4.1. ALA UPC-ETSEIAT

Si es tenen en compte les estructures de material compost, per a ales d’avions no tripulats
hi ha dos grans tipologies que es diferencien en el nucli de ’ala. Una estrategia és fer
una estructura sandvitx massissa, amb el nucli d'un polimer lleuger (normalment un
foam estructural com el Rohacell o un honeycomb) i recobert amb material compost.
L’altra estrategia consisteix en fer una ala buida. En aquest cas es fa una pell de pocs
mil-limetres de gruix de tipus sandvitx. Normalment amb el nucli de Rohacell o fusta
de balsa i recobert amb material compost per la part interior i exterior. Aquesta pell
es reforga internament amb bigues, llarguers i costelles en cas de ser necessari, veure

Fig. 4.3.

; Carbon braid
Sglected light balsa Stirofoam i
_Glass 450 [
\ e \
\ =
x
T \
Epoxy b

. Glass 45°

“Carbon spar

FIGURA 4.3: Estructura d’ala buida en material compost?.

Els models Bat-4 i Shadow-MK1 estan fabricats amb materials compostos, principalment
de fibra de vidre. El principal inconvenient d’aquest tipus d’estructura és el major
cost de fabricacié. Per contra es poden fer estructures molt resistents, lleugeres i de
baix manteniment. Tenint en compte els avantatges i els inconvenients dels dos tipus
d’estructures es proposa fer una estructura de material compost, decisié també recolzada
perque PUAV que es dissenya en aquest projecte té més similituds amb els models Bat-
4 i Shadow-MK1 que amb I’Argos i el Furos. Un ala d’aquest tipus es desenvolupa,
especificament la corresponent al Shadow-MK1, es desenvolupa en el Projecte Final de
Carrera de Luis Fernandez [16], amb diposits de combustible integrats. L’estructura de
I’ala proposada és amb la pell de sandvitx amb un nucli de foam i recobert amb material

compost, combinant fibra de vidre i de carboni.

Donades les similituds dels requeriments de 1’ala del present projecte amb la dissenyada a
[16], es proposa seguir la mateixa estructura i filosofia. De cara al futur treball del disseny
estructural es vol remarcar, tal com s’ha comentat anteriorment, que 'ala es divideixi en
tres trams per facilitar el transport del UAV i que el tram central es mantingui contigu

per no generar una discontinuitat a la seccié amb major sol-licitacié estructural.

‘Imatge extreta de: http://www.hyperflight.co.uk
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4.1.2 Determinacio de carregues

Per simetria de carregues i geometrica es pot estudiar la meitat de I'estructura de 1’ala.
Aquesta es considera una biga encastada en voladis, al centre de 'ala es situa l’en-
castament i l'extrem queda lliure. Les carregues aplicades a 1’ala sén el pes de l'ala i
les forces aerodinamiques. El pes de l’ala alleugera el moment flector produit per la
sustentacié encara que la sustentacid és significativament major ja que l'ala sustenta el
pes complet de 'aeronau. En aquest estudi no es considera el pes de l’ala, considerant
només les sol-licitacions aerodinamiques. Tampoc es considera la carrega produida per
la resistencia, aquesta és petita i s’aplica en la direccié en que ’ala té molta inercia. La
sol-licitacié més exigent aplicada a 1’ala és el moment flector i la distribucié de tallant al
llarg de 'envergadura que genera la sustentacié. Addicionalment es considera el moment
torcor causat pel moment aerodinamic. Per obtenir la distribucié de moment flector i
tallant aplicada a D’ala es parteix de la distribucié del coeficient de sustentacié Cj(y)
obtinguda amb XFLRS5. La distribucié de sustentacié per unitat de longitud es calcula
amb ’equaci6

) = 4 Cily)e(y) (4.1)

La distribuci6 de tallant Q(y) es calcula amb 1’equacié (4.2) on £ és una variable d’inte-

gracié muda.

b/2 b/2
Q) = / (€)de = / 4o Ci(E)e(€)de (4.2)
Y Y

La distribucié de moment flector Mp(y) es calcula integrant el moment que realitza cada

seccié d€ de l'ala al punt y on es vol obtenir el moment

b/2 b/2
Ma(y) = / (€ — y)I(E)de = / (€ = P)anCi()e(e)de (4.3)

Integrant numericament la distribucié del coeficient de sustentacié per a la condicié de
creuer s’obtenen les carregues de la Fig. 4.4. Per a detalls del metode d’integracié veure
la Sec. C.3.
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Diagrama de carregues aplicades degudes a la sustentacié
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FiGURrA 4.4: Distribuci6 de sustentacid, tallant i moment flector al llarg de I’enverga-
dura en creuer.

A les carregues aerodinamiques calculades en aquest apartat cal afegir la massa de la
propia ala, aixi com el moment i tallant que generen els tubs que uneixen els estabilitza-
dors a 'ala, tot i que els seus efectes s6n menors. També cal aplicar el factor de carrega
que es requereixi per operar (és usual considerar factors de carrega de 2.51-1) i el factor
de seguretat (en aplicacions d’aeronaus no tripulades s’apliquen factors al voltant de 1.5

respecte la maxima sol-licitacié).

4.1.3 Estimaci6 del pes estructural

A continuacié, amb el valor de I’envergadura s’estima la massa de ’ala basada en la
massa de 'ala de I'aeronau Shadow-MK1. Tal com s’ha comentat el grup ICARUS
disposa d’un model a TEETAC. Aquestes dades s’obtenen del Projecte Final de Carrera
de Luis Ferndndez [16] on va dissenyar una ala per al Shadow-MK1 amb diposits de
combustible a l'interior. Al treball s’indica que es va pesar ’ala i la massa és de 15.2kg.
El resultat d’aquest estudi va concloure que la massa de la nova ala dissenyada seria
aproximadament 13 kg. La massa estimada per a 1’ala de ’aeronau proposada es calcula

amb la seglient expressié:

b 4.2
Wala = Wala shadow-Mk17———— = 13— = 10.5kg
bShadow-MK1 5.2

Aquesta estimacié és conservadora, en el sentit que sobreestima la massa, ja que la

sol-licitacié estructural és menor degut a la diferéncia de pes de les aeronaus i sobretot a

69



PFC CAPITOL 4. DISSENY ESTRUCTURAL

la menor envergadura, que redueix encara més el moment a ’encastament i permet una

estructura més lleugera.

4.2 Fuselatge

L’estructura del fuselatge ha de ser capag de contenir els 9kg de carrega de pagament,
el diposit de combustible, el motor a la part posterior, el tren d’aterratge i la unié amb
I’ala. Als models Bat-4, Shadow-MK1 i SIERRA la solucié emprada als tres models és
una estructura semi-monocasc amb el casc de material compost de fibra de vidre. El
model STERRA té el compartiment de carrega extraible tal com es mostra a la Fig. 4.5,

en el present projecte es proposa emprar un sistema similar.

FIGURA 4.5: Model SIERRA amb el compratiment de carrega desmuntat®.

4.2.1 Compartiment de carrega

Els requeriments operacionals estableixen que ’accés a la zona de carrega ha de ser molt
facil, per facilitar la instal-lacié dels equips embarcats. Després de valorar diferents op-
cions es proposa realitzar un fuselatge semi-monocasc, amb la particularitat de disposar
d’un compartiment extraible per la part superior del fuselatge. Aquest compartiment
extraible consisteix en una estructura metal-lica que segueix les arestes del volum dis-
ponible. L’estructura metal-lica disposa de forats al llarg de totes les arestes permetent
cargolar diferents safates o altres utensilis per donar suport a l’electronica embarcada.
Amb aquest sistema, al retirar el marc metal-lic de I’aeronau, es pot accedir comodament
a tot el volum disponible. Addicionalment es poden tenir diferents estructures amb di-

ferents carregues de pagament per ésser intercanviades en qualsevol moment, amb molt

SImatge extreta de: https://blogs.nasa.gov/CASIE/author/mfladeland/page/2/
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poc cost addicional. A la Fig. 4.6 es mostra un esquema del disseny. Una vegada s’in-
trodueix el modul queda fixat per diferents punts mitjangant cargols, encara que en la
fase de disseny més detallada d’aquest aspecte també es podrien valorar metodes d’unié

rapida.

FI1GURA 4.6: Esquema del compartiment de carrega i el modul extraible.

4.3 Estabilitzadors i tubs de cua

Els tipus d’estructura dels estabilitzadors sén molt semblants a la de I’ala. Tot i que la
sol-licitacié estructural és menor, tenint en compte criteris de manteniment i durabilitat,
també es proposa utilitzar una estructura de material compost. En aquest estudi només
es realitza una estimaci6 basica del pes estructural per poder fer el centrat preliminar de

I’aeronau, quedant el disseny i dimensionament estructural fora de I’abast del projecte.

Com que no es disposa de dades d’altres aeronaus i només és necessaria una estima-
ci6 inicial del pes, que no cal que sigui molt acurada, es procedeix a calcular el pes
aproximant-lo a partir del pes de ’ala principal. Es considera que el pes per unitat de
superficie es manté constant de I’ala als estabilitzadors. Es calcula el pes estructural per
unitat de superficie de ’ala principal i es multiplica per la superficie dels estabilitzadors.

Els resultats obtinguts es presenten a la Taula 4.1.

w kg
— =5.2—
( S >ala m?
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TAULA 4.1: Pes estructural dels estabilitzadors.

Estabilitzadors Pes [kg]

Horitzontal 2.08
Vertical 1.14
Total 3.22

Els tubs de cua connecten els estabilitzadors amb 1’ala. La sol-licitacié principal a la
que estan sotmesos és el moment flector que transmeten, degut a la forca vertical que
fa D'estabilitzador horitzontal per equilibrar i maniobrar 'aeronau. Aquest moment es
pot calcular a partir del coeficient de moment amb comandaments fixats de I’aeronau en
funcié de la velocitat, grafic de la Fig. 4.7. A partir dels coeficients de moment maxims
aproximats a velocitat de perdua i a velocitat maxima (126 km/h, veure Sec. 5.1.5.2),
-0.2 1 0.04, respectivament; es calcula el moment dimensional amb la velocitat aero-
dinamica corresponent a cada cas. S’obtenen els valors de -36 Nm i 26 Nm. Per tant la
condicio critica és a velocitat de perdua amb un moment de -36 Nm que ha de generar
la cua per equilibrar I’aeronau. El dimensionament dels tubs de cua queda fora de ’a-
bast d’aquest projecte. En fases més avancades del disseny s’han d’aplicar els factors de

carrega corresponents, aixi com els coeficients de seguretat que es considerin oportuns.

Cy en front de v (L=W=46.6[kg])
0-04 T T T T ! !
0.02 |- '

L0084 [
006
04 e
0B b

o1 ; ; ; ; ‘ ;
60 70 80 90 100 110 120 130

Vinf [km/h]

Cm

FI1GURA 4.7: Coeficient de moment en front de la velocitat aerodinamica amb coman-
daments fixats.
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4.4 Actuadors

A partir del moment a la frontissa de cada superficie de control a deflexi6 i velocitat
maxima de vol es determinen uns actuadors comercials adients per a ser instal-lats. La
velocitat maxima de vol es calcula a la Sec. 5.3 (veure Taula 5.4) per al calcul dels
actuadors es considera v, = 126.1km/h. El calcul es fa mitjancant XFLR5 per a
cada superficie de control aillada a angle d’atac 0°. A la Taula 4.2 es presenten els
resultats obtinguts.

TAuLA 4.2: Moment a la frontissa de les diferents superficies de control v, =

126.1km /h.
Elevador Aleré Timé (un costat)
5[] 250 | -25.0 20.0 30.0
Moment [N-m)] 0.79 1.36 -1.85 0.63
Moment [kg-cm] 8.1 13.9 -18.9 6.4

Analitzant els resultats es despren que els moments obtinguts no séon excessivament grans
i no és dificil trobar actuadors amb aquests requeriments. Per exemple, el Savox SB-
2231SGH especifica entre 32kg-cm i 40 kg-cm a uns 130$ de cost, per tant genera entre un
50% i un 100% més de moment que el maxim requerit a ’aleré. Des del punt de vista de
la seguretat, es recomana posar un minim de dos actuadors per superficie, ambdds amb
la capacitat de generar la totalitat del moment. D’aquesta forma s’aconsegueix tenir un
sistema redundant i transmetre millor el moment a la superficie de control, alleugerint
la carrega de torsié que ha de suportar I’estructura de la superficie de control. Preu
minimitzar el cost es poden triar actuadors menys potents per als estabilitzadors, de
tal manera que s’adeqiiin millor als requeriments de cada superficie. Al mercat hi ha
disponibles actuadors assequibles i que s’ajusten a les necessitats. Per tant, es conclou
que no és necessari dissenyar cap mecanisme de reduccié de moment de les superficies
de control. No es proposa cap actuador concret per a les diferents superficies de control
degut al temps que queda perque s’hagin d’adquirir, moment en que s’haura de fer un

estudi de mercat.

Shttp://wuw.savoxusa.com/Savox_SB2231SG_Brushless_Digital_Servo_p/savsb2231sg.htm
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4.5 Posicio del centre de gravetat

Per qliestions d’estabilitat, la posicié del centre de gravetat es pot moure dins d’un
determinat rang de valors. La posicié més endarrerida es determina limitant la pendent
del Cjy,, . Al endarrerir el centre de gravetat la pendent d’estabilitat es redueix i per tant
la posicié del centre de gravetat més endarrerida possible és la que fa que Cs, = —0.015.
Fent l'estudi amb XFLR5 i afegint la contribucié del moment aerodinamic del fuselatge
s’obté que

Zeg max = 210 mm

La posicié més avancada que es pot situar el centre de gravetat esta limitada pel timé
de profunditat. Al avancar el centre de gravetat la pendent d’estabilitat es fa més
negativa, per tant es fa més estable. Per contra, cal realitzar més forga amb el timé
de profunditat per poder maniobrar ’aeronau. La posicié més avancada del centre de
gravetat es considera que és el limit en el que el timé de profunditat pot compensar el
moment a velocitat de perdua. Realitzant els calculs amb XFLR5 i afegint la contribucié

del moment aerodinamic del fuselatge s’obté que

Teg min = 30 mm

4.5.1 Centrat

A continuacié es calcula la posicié del centre de gravetat a partir dels pesos i posicié dels
diferents components de I'aeronau. Per aconseguir que el centre de gravetat sigui proper
a lestablert per criteris d’estabilitat a la Sec. 3.3 s’ha de modificar ’estimacié inicial de
la longitud del fuselatge, ja que falta més pes al morro de 'aeronau. Tenint en compte
aquest condicionant, la longitud del fuselatge es fixa en aproximafament 2000 mm. A
la Taula 4.3 es presenta una estimacié dels pesos i posicié dels diferents components i a
la Fig. 4.8 se’n presenta un esquema. La referéncia de posicié es situa al caire d’atac de

I'ala i la distancia positiva indica que esta per darrere del caire d’atac.
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1739

1080

675

1983

570 180
228
241.5 | 164
CAIRE;{D'ATAC T
' TUBS CUA
“ N
\ I: 4 298
675 HTP+VTP
+4 SERVOS
616.5 750
1983 HELIX

FUSELATGE \
FUEL MOTOR
PL ALA

FIGURA 4.8: Posicié dels diferents components per al centrat de ’aeronau (Dimensions
en mm).

A partir del MTOW, la carrega 1til i el pes de combustible es calcula el pes operatiu
en buit (OEW), és a dir, el pes de 'aeronau a falta de la carrega 1til i el combustible.
El OEW s’ha repartit en els diferents components de ’aeronau, fent un estudi del que

pesen alguns components comercials com ’helix i els actuadors.

OEW = 26.5kg

TAULA 4.3: Pes i posicié dels diferents components per al centrat de ’aeronau.

Component Pes [kg] Distancia [mm] Moment kg mm]
HTP+VTP 3.22 1739 5599.58
Motor (incl. Alternador) 3 675 2025
Ala 10.5 228 2394
Tubs de cua 2 1080 2160
PL 9 -616.5 -5548.5
Combustible 11.1 164 1820.4
Propeller 0.4 750 300
Fuselatge 7 -241.5 -1700.16
4 Servos cua 0.34 1739 591.26
Total 46.6 7641.58
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A partir del sumatori de moments i del pes total es calcula la posicié del centre de

gravetat:
_7641.58

Tee = 7466

Cal destacar que el diposit de combustible es situa molt aprop del centre de gravetat

= 164 mm

per tal a mesura que disminueixi el combustible no influeixi a ’estabilitat del UAV. Des
del punt de vista de la operacié amb diferents carregues de pagament, s’ha de situar
el centre de gravetat dins dels marges establerts, que cal revisar en estudis posteriors

intentant que sigui el més proper a 164 mm des del caire d’atac.

4.6 Recapitulacio

En aquest capitol s’ha fet un estudi preliminar del tipus d’estructura de l’ala, estabilit-
zadors i fuselatge. També s’ha calculat la sol-licitacié estructural de 1’ala, component
estructural més critic, aixi com el moment necessari per accionar les diferents superficies
de control. També s’ha determinat que el moment que transmeten els tubs de cua, entre
I’estabilitzador horitzontal i ’ala és de -36 Nm en condicié de vol més critica, que és per
equilibrar ’aeronau a velocitat de perdua. Mitjancant criteris de potencia de comanda-
ment i estabilitat s’ha calculat el marge de posicions del centre de gravetat, aquest es

presenta a la Taula 4.4.

TAULA 4.4: Marge de posicions del centre de gravetat.

Lcg min [mm] 30

Teg max [101] 210

Cal remarcar que la longitud del fuselatge s’ha modificat a 2000 mm per tal que el centre
de gravetat de 'aeronau estigui dins d’un marge acceptable segons criteris d’estabilitat
i poténcia de comandament. Si bé aquesta modificacié afecta lleugerament els resultats
de resistencia i moment aerodinamic del fuselatge, la metodologia aplicada al calcul del
comportament aerodinamic del mateix és aproximada i per aquest motiu no es tornen a
calcular els resultats amb la nova longitud. En aquesta etapa del disseny es busca una
aproximacio preliminar. Per ultim a la Taula 4.5 es presenta ’estimacié de pesos dels

components més importants de ’aeronau.
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TAULA 4.5: Pes dels diferents components de 1’aeronau.

Component Pes [kg]
Ala 10.5
HTP 2.08
VTP 1.14
Motor (incl. Alternador) 3

Tubs de cua 2

PL 9
Combustible 11.1
Fuselatge 7

El tren d’aterratge no s’ha tractat perque el disseny en detall queda fora de I’abast del
projecte. Només es vol remarcar que aquest ha de ser de tipus tricicle, una roda al davant
i dues al darrere, com els models Bat-4, Shadow-MK1 i SIERRA. Els avantatges del tren
d’aterratge de tipus tricicle respecte el pati de cua sén, major seguretat a ’aterratge,
ja que permet aplicar un fre a les rodes; posicié horitzontal del fuselatge que permet
treballar-hi millor, entre altres. El pes del tren d’aterratge es considera inclos al del

fuselatge.

T






Capitol 5

Actuacions

En aquest capitol es presenta el calcul d’operacions de ’aeronau. En primer lloc es fa
un estudi més detallat del conjunt propulsor. Posteriorment es presenten els calculs de
les actuacions en creuer i ascens per a un conjunt d’helix recomanades pel fabricant.
En aquest treball no es seleccionara una helix en concret, siné que s’analitzaran els
avantatges i inconvenients, quedant la decisié final per etapes de disseny més avancades.
També cal destacar que per als calculs s’ha tingut en compte la deflexié del timé de
profunditat per canviar 'angle d’equilibri. Aixo aporta la resistéencia induida i parasita

associada a la cua per a cada punt d’operacid.

5.1 Conjunt propulsor

En aquesta seccié es presenta un estudi més detallat del motor i I’helix. L’objectiu és
obtenir la poténcia disponible Pp, per les diferents heélix que recomana el fabricant, en

funcié de la velocitat de vol.

5.1.1 Motor

Del motor Hirth 4102 no s’ha trobat informacié més detallada, pero a [17] es presenten
dades experimentals d’un model amb cilindrada semblant, el BME 116-Xtreme de 116 cc
també amb configuracio de 2 cilindres oposats. Les helix recomanades per als dos motors
s6n del mateix rang de diametre i pas. Es fa un ajust de les dades proporcionades a [17]
per treballar amb elles, considerant que el comportament del Hirth 4102 és similar, pero
escalant les revolucions de potencia maxima de 6500 RPM del BME a les 6000 RPM
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maximes que detalla la informacié del Hirth 4102. La poteéncia maxima es deixa en
7.4 HP mesurats al BME. Les dades que es necessiten per a realitzar el model del motor
que es fa servir en aquest estudi sén la relacié entre la poteéncia entregada Py, i les
revolucions de gir del motor €2,,; i el consum de combustible. Al grafic de la Fig. 5.1 es
presenten les dades i I’ajust polinomic de segon grau emprat (5.1). S’utilitza un polinomi
de segon grau per tal que la potencia pugui tenir un maxim a revolucions menors que
el maxim rang d’operacié, d’aquesta forma el programa que s’ha implementat per a

realitzar els calculs pot treballar amb ajustos lineals i de segon grau.

P, :p2912n +p1Qm +po =
= — 1.9141Q2% + 3.8098 x 107202, — 1.3446 x 10* W

Potencia del motor

2000 ! ! ! T % T H
X ; +
: >< S+ : : :
= S WU U N R
(a8 B - B B B B B

4600 ' ' Dades BME116 Xtreme  + -
; Dades RPS Escalades X

P, =-1.9141(F+000'Q2+3.8098e+002'§1-1.3446e+004 """"""

4400 — : : : :
75 80 85 90 a5 100 105 110

Qm [rev/s]

FIGURA 5.1: Poténcia del motor BME 116 Xtreme (dades extretes de [17]) i ajust.

Per al calcul de les actuacions és més adient treballar amb el consum especific cp definit
com

cp = (5.2)

J
P
on f % és el cabal massic de combustible per a una potencia entregada F,,. El con-
sum especific també depen, entre altres, de ’alcada i de les revolucions, pero de forma
preliminar s’obté un valor constant a partir de les dades de que es disposa. Per aixo es

considera una densitat del combustible de 0.74$ i prenent la mitja del consum especific
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dels 5 punts experimentals de [17] el cp resulta

gr

—10_ 8
cr min HP

5.1.2 Helix

Les helix es modelitzen amb dues corbes caracteristiques, la traccié adimensional (5.4) i
la potencia absorbida adimensional (5.5). A partir d’ajustos experimentals, o per algun
procediment de calcul, s’han d’obtenir les corbes del coeficient de traccié6 Cr = Cp(J) i

del coeficient de poténcia absorbida Cp = Cp(J), sent J la relacié d’avang:

Voo
I= a0 (5.3)

on v 6és la velocitat de vol, Qg la velocitat de rotacié en revolucions per segon [rps]| i

¢ el diametre de I'helix en m.

T

T e o
Py

T o

La relacié entre la poteéncia absorbida Pjy, les revolucions de gir Qg7 i el parell resistent
Q H és:

Py = 271QuQn (5.6)

El rendiment de I’hélix es defineix com el quocient entre la poténcia propulsiva obtinguda

(T'vso) 1 la potencia absorbida a 'eix (Ppr):

T Vo CT
pu— = —_— 5-7
nH Py Cp (5.7)

5.1.2.1 Model helix

Com que no es disposa de dades experimentals, els coeficients adimensionals que mode-
litzen I’helix es calculen amb el programa Prop Selector que esta basat en la memoria
tecnica de la NASA n°® 698 [18] (veure Apendix B). A partir de les dades del programa

es calculen els ajustos polinomics de tercer grau dels coeficients adimensionals:
Cr = O, + Cp, J + O, J* + O, J? (5.8)
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Cp =Cp, +Cp,J 4+ Cp,J* + Cp, J* (5.9)

Als grafics de les figures 5.2 1 5.3 es presenta el coeficient de traccié i de poténcia, respec-
tivament, dels 5 punts d’operacié calculats amb Prop Selector i els ajustos polinomics

de tercer grau.

Ct vs J calculat amb Prop Selector

0.1 T T T
0.09 & e B . - . . . J U . R
0.08 - 3 : -
0.07 - R i
Hemmem S
0.06 T B _ N
& 005 "+\-‘\5:-\_E*\\ o : i
] RS 1 S 4
0.03 S L L L L . ..\.“ ~ \\ N —
0.02 - g
0.01 [ .
0 | | |
0 0.1 0.2 03 0.6
3
3%+
Cr =+0.6506-002°1-3.315e-001-1-1.0816-002"1+5.661e-002 (30x8) =~~~

30x10 ¥
Cr = +8.4570-002"13-2.972¢-001-12-0.247¢-003-)+6.421e-002 (30x10) — =~

26x10(3b) 1

Cr = +9.020e-002°1-3.684e-001-12-1 4526-002-1+9.751e-002 (26x10X3
8x10(30) O

Cr = +1.021e-001°1%-3.897e-00112-1.435¢-002-1+9.321e-002 (28x10X3) "

Ficura 5.2: Coeficient de traccié de les helix en funcié de J obtinguts amb Prop
Selector i ajusts polinomics.

Cp vs ] calculat amb Prop Selector
0.035 T T T T

0.03 F : Bt : -
0.025 |- BT N U R

0,02 T e e Do : i

Ce
}
1
1
i
|
|
i
/

0.015 - b R el i

0.005 | oo

30x8  +
Cp = -9.113e-002-1%-9.190e-003-1%-1.814e-005"1+1.680e-002 :30x8 ~ = - -
30x10

Cp = -8.873e-002-13-8.650e-0031%-1.046e-004-1+2.070e-002 :30x10 —-=-~"
26x10(3b) O

Cp = -1.090e-001-13-2.268e-0021%+1.798e-003"1+3.420e-002 :26)(10%3{)% —
28x10(3b O

Cp = -1.232e-001-1%-1.460e-002-12+5.807e-004-1+3.160e-002 :28x10(3b) =~

Figura 5.3: Coeficient de poténcia de les helix en funcié de J obtinguts amb Prop
Selector i ajusts polinomics.

Al grafic de la Fig. 5.4 es presenta el rendiment dels 5 punts d’operacié calculats, les
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linies que connecten els punts sén una interpolacié cibica per il-lustrar la tendencia de

les dades.

Mk

Ny vs J calculat amb Prop Selector

0.7
0.6 - -
0.5 =
0.4 - =
, _ _ 30x8 - —+- vy
04 bl 30%10 —-¥— 4+ Q _
' 26x10(3b) —H— ¢ *
28x10(3b) -G 5
,::g | [ | |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

]

0.6

FIGURA 5.4: Rendiment de les helix en funcié de J obtinguts amb Prop Selector (Corba
obtinguda amb una cspline per il-lustrar la tendéncia de les dades).

Els coeficients dels ajustos polinomics de les helix recomanades pel fabricant obtinguts

amb Prop Selector es presenten a les taules 5.1 1 5.2.

TAULA 5.1: Valors dels ajustos polinomics dels coeficients de traccié i potencia de les

helix bi-pala.

Helix 30 x 8 30 x 10
Grau\Coef Cr Cp Cr Cp
0 5.661 x 1072 | 1.680x 1072 | 6.421 x 1072 | 2.070 x 1072
1 —1.081 x 1072 | —=1.814 x 107° | —9.247 x 1073 | —1.046 x 10~*
2 —3.319 x 1071 | —=9.190 x 1073 | —2.972 x 10~! | —8.650 x 1073
3 9.650 x 1072 | —9.113 x 1072 | 8.457 x 1072 | —8.873 x 102

TAULA 5.2: Valors dels ajustos polinomics dels coeficients de traccié i potencia de les

helix tri-pala.

Helix 26 x 10(3b) 28 x 10(3b)
Grau\Coef Cr Cp Cr Cp
0 9.751 x 1072 | 3.420 x 1072 9.321 x 1072 | 3.160 x 1072
1 —1.452 x 1072 | 1.798 x 1073 | —1.435 x 1072 | —5.807 x 10~*
2 —3.684 x 1071 | —2.268 x 1072 | —3.897 x 10! | —1.460 x 102
3 9.020 x 1072 | —1.090 x 10~* | 1.021 x 107! | —1.232 x 10!
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La traccié i la potencia absorbida es poden escriure com:
T = p¢*Cr(Qu ) (5.10)

Py = p¢?Cp(Qpo)? (5.11)

Partint de I’ajust polinomic del coeficient de traccié (5.8) i introduint la definicié de J,
s’obté:

2 3
v v v
Cr=Cp+0n——+Cp, | —— ) +Cn, | =—= 5.12
TR T e T (QH¢> " (QH¢> 12

Substituint 'equacié (5.12) en (5.10), s’obté 'expressié de T' = T (2, vso):

T(QH,v00) = P¢2(QH¢)QCT0 + p¢2000(QH¢)CT1+

5 9 | (5.13)
+p¢ UOOOTQ + qu Voo CT3
Quo
Analogament amb la poténcia absorbida de I’helix s’obté:
2 3
Voo Voo Voo
Cp:Cp0+CP1m+CP2 <QH¢> + Cp, <QH¢) (5.14)

PH(QH’ voo) = p¢2(QH¢>3CP0 + p¢2voo(QH¢)2CP1+ (5 15)
+p¢* 0% () Cp, + pd*v3 Cp, .

5.1.3 Acoblament motor - helix

Abans de tractar les diferents condicions de vol i maniobres es presenta una metodologia
per obtenir els parametres de funcionament de ’helix i el motor. Els dos casos d’interes
que es tracten son traccidé o poteéncia propulsiva i velocitat de vol imposades; i potencia

maxima i velocitat de vol imposades.

5.1.3.1 Traccié o potéencia propulsiva i velocitat de vol imposades

En el cas de traccié o potencia propulsiva i velocitat de vol imposades es parteix de

Pequacié (5.13), es multiplica per (2¢) i es manipula per obtenir.

0 = p¢*Cr, () + pd*vos Oy (2 )2+

s o (5.16)
+ (,0(,25 UOOCT2 T) (QHR) + pg UOOCTS
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Tenint en compte que la traccié T s’obté dividint la poténcia per la velocitat

T=_"— (5.17)

Voo

la traccié la i velocitat de vol vs, sén conegudes i I'equacié (5.16) és un polinomi de

tercer grau en (QyR). En conseqiiencia, (5.16) es pot expressar com:

0=a3(Qm¢)’ + a2 (ud)? + a1 (Qu¢) + ao (5.18a)
On,
a3 = pd*Cr, (5.18b)
as = p¢2vooCT1 (5.18¢)
a1 = pd*v:.Cr, — T (5.18d)
_ 23
ap = pdp v, Cry (5.18e)

L’equacié (5.18) es resol mitjangant el meétode de Newton-Raphson, descrit al Apendix C. 1.

Una vegada es coneix la velocitat angular de gir Q2p s’aplica la igualtat de potencies
a I'helix (5.15) i a l'eix del motor (5.1), i tenint en compte que no hi ha reductora de

velocitat, s’obté que la potencia del motor ha de ser la mateixa que la de I’helix.

Py =Py =QnQym=QuQn (5.19)

Si la potencia obtinguda amb 'equacié (5.19) és menor o igual que la poténcia maxima
que pot entregar el motor (5.1) és possible volar a la velocitat i traccié definides a 'inici.
Per volar a la velocitat imposada s’ha de regular el parametre de control del motor II
que regula la potencia del motor. Amb el consum especific i la poténcia absorbida es

calcula el consum de combustible amb 'equacié (5.2).

5.1.3.2 Poteéncia maxima i velocitat de vol imposades

La traccié que genera 'helix depen de la potencia que li entrega el motor, per tal
d’avaluar la traccié s’iguala la potencia absorbida a I'hélix a la potencia entregada pel
motor. Per tal de resoldre les equacions involucrades es proposa la segiient metodologia.

A partir de la igualtat de poténcies de 1’helix i el motor, equacions (5.15) i (5.1) s’obté
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un polinomi de tercer grau en (Qp¢).

0 =b3 (Qud)® + b2 (Uud)* + b1 (Que) + bo

on,
b3 = p¢*Ch,
b2 = p¢*vocClp, — %

b= p6ECr, —

bo = p¢*v3,Cp, — Po

(5.20a)

(5.20b)

(5.20¢)

(5.20d)

(5.20e)

L’equacié (5.20) també es resol mitjangant el metode de Newton-Raphson, descrit a la

Apendix C.1. Una vegada es coneixen les revolucions de gir del motor s’obté el consum

a partir de ’equacié Fig. 5.2.

A continuacié es presenten els resultats del motor acoblat a les quatre helix recomanades

pel fabricant operant a poténcia maxima. Al grafic de la Fig. 5.5 es presenta la traccié

maxima en funcié de la velocitat.

Traccio
250 T T T T T
; : : 30x8 - - - -
e ; 30x10 —-—-—-
Tl ; 26x10(3b) ———
200 N : 28x10(3b) - N
150 B
Zz
[
100 B

50

20

40 60 80 100 120
Vinf [km/h]

FIGURA 5.5: Traccié maxima en funcié de la velocitat.

140

La potencia disponible en funcié de la velocitat es presenta al grafic de la Fig. 5.6 i al

grafic de la Fig. 5.7 es presenta el rendiment propulsiu a poténcia maxima en funci6 de

la velocitat.

86



5.1. CONJUNT PROPULSOR UPC-ETSEIAT

Poténcia disponible

3500 T T T T T
- - L 3058 - - - -
: : i 30x10 —-——-
3000 - : [ NIkl 26x10(38) ——— 7
: : s ; ; N5 28x10(3b) e
- \
: 1. 3,
E s B
(] n
o 1500 . .\;. . -
1000 - e ‘ =
7 \
500 - o -
. ; ; ; ; ‘ ;
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vinf [km/h]
F1GURA 5.6: Potencia disponible en funcié de la velocitat.
Eficiéncia de I'hélix
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F1GUuRrA 5.7: Rendiment de les helix a poténcia maxima en funcié de la velocitat.

Finalment, al grafic de la Fig. 5.8 es presenten les revolucions d’equilibri a poténcia
maxima del motor (Resolent l'eq. (5.20)) en funcié de la velocitat, tenint en compte la

limitacié d’operacié del motor de 6000 RPM maximes.
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Revolucions del motor i I'nélix
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FicurA 5.8: Revolucions d’equilibri del motor i I'helix a poténcia maxima.
5.2 Creuer

Una vegada determinades les caracteristiques del conjunt motor-helix, s’analitza ’etapa

de creuer que es caracteritza per un vol horitzontal i rectilini a una determinada velocitat.

L’estudi es centra en calcular Pautonomia e[h] i I'abast R [km] al muntar un conjunt

motor-helix a 'avié. A més es determinen les condicions d’operacié del motor i I’helix

per coneixer millor com treballa cada component i avaluar la possibilitat optimitzar

aquest aspecte en fases posteriors del disseny.

El procediment a seguir és el segiient. A partir de les condicions de vol simetric, horit-

zontal, rectilini i estacionari:

S’obté la traccid necessaria com:

W =1L
(5.21)
T=D
w
T=—W= = (5.22)
L C
E=—=— 2
D= Ch (5.23)



5.2. CREUER UPC-ETSEIAT

Per tant al fixar la velocitat de vol la traccidé necessaria queda determinada per ’equacié
(5.22). Al coneixer la traccié necessaria per mantenir el vol horitzontal i rectilini, a una
determinada velocitat, v, a partir de 'equacié (5.18) es pot determinar la velocitat
angular de I'helix, 2, necessaria per a generar la traccié que iguala la resistencia de
I’avié. Els parametres d’operacié del motor i helix es calculen seguint la metodologia de la
Sec. 5.1.3.1. Cal destacar que s’ha menyspreat la perdua de massa de combustible durant
el vol, pero com que el resultat que s’obté quan la massa és constant és més conservador
es fa servir aquest model simplificat. L’autonomia es calcula amb el consum especific
(5.2), la potencia entregada pel motor i la massa de combustible m. [kg] mitjancant
I’equacio

e = cpPaBsme (5.24)

L’abast es calcula multiplicant ’autonomia per la velocitat de vol.

R = evs (5.25)

Els resultats s’obtenen considerant 151 de combustible. A la Taula 5.3 es presenta
I’autonomia i abast maxim per a les diferents helix recomanades pel fabricant del motor.
Al grafic de la Fig. 5.9 es presenta I’autonomia en funcié de la velocitat de vol per a les

4 helix recomanades pel fabricant.

TAULA 5.3: Resultats d’actuacions en creuer.

Helix 30 x 8 | 30 x 10 | 26 x 10(3b) | 28 x 10(3b)
Autonomia Max. [h]? 12 14 16 14
Vooaut max [0 /h] 79 79 79 79
Abast Max. [km]® 950 1150 1250 1150
Voor o [k /h] 79 79 79 79

%A menys velocitat s’obté una autonomia major, perd no és segur operar tant aprop de la perdua,
per aix0 es considera la velocitat un 20% superior de la velocitat de perdua.

®A menys velocitat s’obté un abast major en alguns casos, perd no és segur operar tant aprop de la
perdua, per aixd es considera la velocitat com a minim un 20% superior de la velocitat de perdua.
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Autonomia
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FIGURA 5.9: Autonomia en funcié de la velocitat de vol.

L’abast en funcié de la velocitat de vol, per a les 4 helix recomanades pel fabricant, es

presenta al grafic de la Fig. 5.10.

T
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FIGURA 5.10: Abast en funcié de la velocitat de vol.

Al grafic de la Fig. 5.11 es presenta el consum del motor en funcié de la velocitat de vol

per a les 4 helix recomanades pel fabricant.
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Consum de combustible (Creuer)
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FiGura 5.11: Consum del motor en funcié de la velocitat de vol de creuer.

Finalment, al grafic de la Fig. 5.12 es presenten les revolucions de gir per minut d’equilibri
del motor i I’helix en funcié de la velocitat de vol per a les 4 helix recomanades pel

fabricant.

Revolucions del motor i I'nélix (Creuer)
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Figura 5.12: Revolucions d’equilibri del motor i I'helix en funcié de la velocitat de
vol de creuer.
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5.3 Ascens i velocitat maxima

L’etapa d’ascens es caracteritza per una trajectoria ascendent en linia recta a velocitat
constant. Per a diferents velocitats aerodinamiques i configuracio del parametre II es tin-
dran diferents condicions d’angle d’ascens i velocitat vertical. Aquests son els parametres
principals d’interes en ascens, a més s’obtenen els parametres de funcionament del motor
i I’helix. Per calcular I'ascens es parteix de les expressions del vol estacionari en un pla
vertical en eixos vent:

T — D = W sin(y) (5.26)
L =W cos(7)

L’aeronau que es dissenya té una relacié T /W petita, per tant es pot assumir que I’angle
d’ascens és petit 7 << 1. Aquesta hipotesi s’ha de confirmar amb els resultats numerics
obtinguts.

T—-D=Wy
(5.27)
L=W

La poteéncia necessaria Py per al vol i la disponible Pp en el motor-helix sén, respecti-
vament:

Py = Dug (5.28)

Pp = Tvos (5.29)

Per calcular la poténcia disponible s’avalua la traccié que genera I’helix a IT maxim per a
cada velocitat (veure Fig. 5.5), i s’aplica I'equacié (5.29). La velocitat maxima de vol es
calcula igualant la poteéncia disponible a la necessaria. A la taula Taula 5.4 es presenta
la velocitat maxima per a les diferents helix. Al grafic de la Fig. 5.13 es presenta la

potencia necessaria i disponible en funcié de la velocitat de vol i helix.
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TAULA 5.4: Resultats d’actuacions en ascens i velocitat maxima.

Heélix 30 x 8 | 30 x 10 | 26 x 10(3b) | 28 x 10(3b)
Voo, [km/h] 110.5 | 126.1 119.2 123.6
Vasc(max) /8] 4.0 5.5 4.2 6.0
Vo0t e (ma) [km/h] | 72.0 75.2 72.1 75.2
Ymax [°]° 10 14.0 12 16
Voora, K/ 79 79 79 79

?A 67.9km/h s’obté una velocitat d’ascens major, perd no és segur operar tant aprop de la perdua,
per aix0 es considera la velocitat d’ascens a un 20% superior de la velocitat de perdua.

YA velocitat de peérdua (66.0km/h) s’obté un angle d’ascens major, perd no és segur operar tant
aprop de la perdua, per aixo es considera 'angle d’ascens a un 20% superior de la velocitat de perdua.

Diagrama de poténcies

4000 T T T T T T T T T T T T T T
R Pp 30x8 - - - -
: : : : : : : : : : Pn 30x10 —-—-—-
: : : : : : : : : © Pp 26X10(3b) -
3000 -~ ..Pp 28x1063b)
L .
2500 - o
O S U M J00 et G i
1500_ -
1000 b N i
500 |
Y A T T T T T S T SO TR S S
60 65 70 75 80 85 90 95 100 105110115120 125 130 135 140

Vinf [km/h]

FI1GURA 5.13: Potencia necessaria i disponible en funcié de la velocitat de vol.

A partir de les equacions (5.27) I’angle d’ascens s’expressa com:

T-D
= 5.30
7= (5.30)
Multiplicant i dividint, a la dreta, per la velocitat aerodinamica s’obté:
TVoo — Dvuge
= — 5.31
gl W (5.31)
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Substituint les equacions de la poteéncia necessaria (5.28) i disponible (5.29) I'angle

d’ascens s’expressa com:

Pp — Py
= —" 5.32
7 W ( )
La velocitat d’ascens s’expressa com:
Pp — Py
Vasc = VoY = - (533)

w

Per tal d’avaluar I’angle i la velocitat d’ascens, cal coneixer el pes, la poténcia necessaria i
la potencia disponible. Per obtenir els parametres de funcionament de I’hélix i el motor
per a II = 1 determinat s’ha d’aplicar el procediment de la Sec. 5.1.5.2. Mitjancant
aquest procediment es coneix la potencia disponible i es poden aplicar les equacions
(5.32) i (5.33). Al grafic de la Fig. 5.14 es presenta I’angle d’ascens maxim en funcié de

la velocitat de vol.

Angle d'ascens
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F1GUrA 5.14: Angle d’ascens maxim en funcié de la velocitat de vol.

Al grafic de la Fig. 5.15 es presenta la velocitat d’ascens maxima en funcié de la velocitat

de vol.
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Velocitat d'ascens
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FIGURA 5.15: Velocitat d’ascens maxima en funcié de la velocitat de vol.

5.4 Recapitulacio

En aquest capitol s’han calculat les actuacions de ’aeronau per a les diferents helix reco-
manades pel fabricant del motor. S’han seleccionat tres helix de les quatre recomanades
pel fabricant i s’ha descartat I'ts de la 30 x 8, degut al baix rendiment en tots els aspectes
d’operacié. L’helix 26 x 10(3b) és la més adient per missions on I’autonomia i abast sén
els aspectes més importants, en detriment de I’excés de potencia durant I’enlairament i
el vol. Per a missions on es requereix major maniobrabilitat, capacitat d’ascens i menor
longitud d’enlairament es recomana 1’is de les helix 30 x 10 1 28 x 10(3b). A la Taula 5.5

es resumeixen els resultats de les actuacions obtingudes per a les helix seleccionades.
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TAULA 5.5: Resultats d’actuacions de les helix seleccionades.

Holix 30 x 10 | 26 x 10(3b) | 28 x 10(3b)
Autonomia Max. [h]® 14 16 14
Vooaut max 1K1/ T] 79 79 79
Abast Max. [km]® 1150 11250 1150
Voog max 1KI/D] 79 79 79
Voopay [k /h]° 126.1 119.2 123.6
Vasc(max) [M/5] 5.5 4.2 6.0
Voo 1K1/11] 79 79 79
Ymax [°]¢ 14.0 12 16
Voor,,, KM /h] 79 79 79

“A menys velocitat s’obté una autonomia major, perd no és segur operar tant aprop de la pérdua,
per aix0 es considera la velocitat un 20% superior de la velocitat de perdua.

A menys velocitat s’obté un abast major en alguns casos, perd no és segur operar tant aprop de la
pérdua, per aixo es considera la velocitat com a minim un 20% superior de la velocitat de perdua.

°A velocitat de péerdua (66.0km/h) s’obté un angle d’ascens major, perd no és segur operar tant
aprop de la perdua, per aixo es considera ’angle d’ascens a un 20% superior de la velocitat de perdua.

?A velocitat de perdua (66.0km/h) s’obté un angle d’ascens major, perd no és segur operar tant
aprop de la perdua, per aixo es considera 'angle d’ascens a un 20% superior de la velocitat de perdua.

Cal destacar que la velocitat de creuer s’ha vist reduida considerablement. El motiu és
que el punt d’operacié optim de les helix (veure Fig. 5.16) no s’adequa al punt d’operaci6
optim de 'aeronau. Per millorar aquest aspecte es proposa revisar el conjunt d’helix
seleccionades. També s’hauria de revisar la potencia instal-lada, ja que per desplagar el
punt d’operacié optim de les helix a velocitats més altes s’ha d’augmentar el pas. Al
augmentar el pas també augmenta la poténcia absorbida a I’helix. Aixo va en detriment
de les actuacions en ascens i enlairament, ja que augmentar el pas fa que la potencia
disponible es desplaci a velocitats més altes. Analitzant el conjunt de dades fa sospitar
que el valor obtingut al disseny conceptual Sec. 2.2.5 és menor que ’0ptim per a I’aeronau
resultant. Per a helix tant petites el rendiment propulsiu és baix, i per tant aquest

aspecte s’ha de tenir molt present.
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Eficiéncia de I'nélix (Creuer)
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FIGURA 5.16: Rendiment de les helix en front de la velocitat aerodinamica en condi-
cions de creuer.
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Capitol 6

Pressupost

Aquest pressupost recull les despeses generades per realitzar el projecte i una estimacié
del cost de ma d’obra que hagués tingut en cas d’haver-se tractat d’un projecte realitzat
per una empresa. El cost de la ma d’obra es divideix en dos perfils d’enginyer: junior i
sénior. El cost del perfil d’enginyer junior es considera de 15.5€ /h, aquest valor es cal-
cula considerant un sou brut anual de 24000 € en 12 pagues. El cost del perfil d’enginyer
senior es considera de 27.7€, aquest valor es calcula considerant un sou brut anual de
42000 <€ en 12 pagues. El cost de les llicencies de programari utilitzat és nul, ja que s’ha
realitzat mitjancant programari lliure. El cost del desgast de ’equipament informatic es
considera menyspreable en front de la seva vida 1til, com tampoc es considera el cost
d’instal-lacions o infraestructura, ja que no s’ha requerit de cap infraestructura especial.

A la Taula 6.1 es presenta el pressupost detallat.

TAULA 6.1: Pressupost del desenvolupament del projecte.

Descripcio Quantitat Cost/u. € Cost €
Ma d’obra
Hores junior 450 15.5 6975
Hores senior 50 27.7 1385
Documentacié
Impressié (3 memories) 450 0.04 18
Enquadernat 3 2 6
Suport digital (CD) 3 1 3
Total 8387 €
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Capitol 7

Conclusions

En aquest projecte es porta a terme el disseny preliminar d’una aeronau no tripula-
da destinada al desenvolupament i assaig de sistemes d’abord en base als requeriments
operacionals proposats pel grup d’investigacié ICARUS de I’Escola d’Enginyeria de Te-
lecomunicacié Aeroespacial de Castelldefels (EETAC). A més per al disseny s’ha tingut
en compte el marc regulador d’aeronaus no tripulades per a ts civil més recent, que ha

estat publicat durant el desenvolupament d’aquest treball.

A Tinici del projecte s’ha realitzat una cerca d’informacié sobre UAVs comercials exis-
tents i s’ha constatat la manca d’informacié al respecte, degut als pocs models dispo-
nibles, i que és un sector encara en expansié. Tot i aixo, s’han aconseguit les dades
necessaries per iniciar el disseny preliminar mitjancant metodes estadistics i de sem-
blanga, que han permes obtenir uns valors de les magnituds principals del problema. En
el disseny conceptual s’ha aconseguit obtenir un valor de la majoria de parametres, sense
que després entressin en conflicte entre ells. Incloent el dimensionament de la planta

propulsora.

Es important senyalar que durant el transcurs del projecte s’ha publicat normativa que
regula aquest tipus d’aparell, que s’ha recollit en aquest projecte. Aquesta esta en
una etapa provisional, encara de redaccid, on els diferents paisos i organs internacionals
reguladors, intenten actualitzar la normativa per tal que reflecteixi i empari ’estat actual
de la tecnologia aplicada als UAVs. L’operacié d’'UAVs civils per a usos comercials és
un tema d’actualitat. Setmanalment, a nivell local i nacional, es publiquen diferents
informacions al respecte, ja sigui per anunciar productes nous o noves empreses que
s’obren pas en el sector. Algunes d’elles iniciades des de la propia comunitat UPC.

En aquest treball s’ha trobat la franja dins del marc legal que permetra operar amb
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l'aeronau proposada. Malauradament, degut als requeriments operacionals, el marc
legal requerira matricular ’aeronau i obtenir el certificat d’aeronavegabilitat, el que
comportara un volum de feina important. En aquest sentit es recomana que el procés de
certificacié s’inicii durant les properes fases de disseny, tal com ja ha fet alguna empresa
del sector privat per obtenir el certificat de tipus (e.g. el grup everis Aeroespacial,
Defensa y Seguridad). Al sector piblic (Universidad de Vigo) també s’ha aconseguit
autoritzacié per realitzar treballs aeris amb UAVs. Acordar amb I'administracié quins
criteris s’han de seguir durant la fase de disseny sembla el cami més directe per obtenir

la certificaciod, ja que encara no existeix un estandard.

En relacié amb el disseny aerodinamic de I’ala i estabilitzadors, en aquest treball s’han
estudiat tots els aspectes essencials, i possibles punts de millora. L’analisi s’ha realit-
zat mitjangant programari lliure ampliament contrastat per a aquest tipus d’aplicacions.
S’ha calculat i dissenyat els estabilitzadors tenint en compte 'estabilitat estatica longitu-
dinal. En aquest aspecte s’han aplicant diferents criteris, entre ells la propia experiencia
de l'autor en altres dissenys realitzats, construits i volats previament amb exit. L’estudi
aerodinamic s’ha complementat amb 'estudi del fuselatge. La complexitat del mateix
ens ha fet decidir-nos per una metodologia aproximada; en etapes més avangades del

projecte s’hauria de fer un estudi més detallat.

L’estudi de I'estructura no ha estat tant extens com ’estudi aerodinamic o d’actuacions.
Aquest s’ha centrat en proposar i referenciar, des del punt de vista conceptual, el tipus
d’estructura a desenvolupar en treballs futurs. S’ha fet un estudi acurat de la sol-licitacio
estructural de l’ala en creuer i indicat com procedir en etapes posteriors del disseny
estructural. A més s’han estimat els pesos dels diferents components estructurals, que ha
permes centrar ’aeronau per complir amb els requeriments d’estabilitat. Per aconseguir
aix0, ha estat necessari augmentar la longitud del fuselatge obtinguda preliminarment.
Aquest augment de longitud va en favor de ’espai disponible de carrega, pero per contra,
fa que el fuselatge sigui més pesat. Per tant aquest aspecte s’ha d’estudiar en detall en

fases més avancades del disseny.

Addicionalment, en aquest treball també s’han calculat els moments necessaris per moure
les superficies de control. S’han trobat actuadors assequibles i que compleixen els reque-
riments necessaris al mercat, i per tant s’ha descartat la necessitat de dissenyar sistemes
de reduccié del moment a les superficies de control, que complicarien i encaririen la

fabricacié del model.

En referencia als requeriments operacionals, el capitol d’actuacions ha constatat que I’a-

eronau compleix el requeriment d’autonomia proposat pel grup d’investigacié ICARUS,
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juntament amb el de carrega de pagament i altitud d’operacié. Tot i considerar que no
es perd massa durant el vol 'autonomia maxima és ampliament superior a la requerida.
Per aquest motiu es considera que aquest requeriment es podra complir tot i les pos-
sibles modificacions del disseny que s’hagin de fer en fases més avancades del disseny i
vagin en detriment d’aquest aspecte. Per aquests estudis ha estat necessari determinar
les caracteristiques del conjunt propulsor, per un costat analitzant el comportament del
motor, i per un altre el de les helix. Les actuacions de I'aeronau s’han calculat amb
quatre helix proposades pel fabricant, el que permetra seleccionar la més adequada per
a cada tipus d’operacié. A més de I'estudi d’autonomia s’ha realitzat un estudi d’abast i
de les actuacions en ascens. L’estudi d’enlairament i aterratge s’ha deixat fora de 'abast
perque no és un tema critic en 'operacié d’aquesta aeronau. Normalment operara en
pistes destinades a aviacié general, i per tant la longitud disponible sera molt superior
a la necessaria. També cal destacar que s’han detectat indicis que el grup propulsor
no esta perfectament en sintonia amb l'aeronau. Per tant, s’hauria de revisar aquest
aspecte per intentar que el punt d’operacié optim del conjunt motor-helix coincideixi
amb el punt d’operacié optim de ’aeronau. A priori, els estudis realitzats indiquen que

seria necessari instal-lar més poteéncia i/o helix amb major pas.

Com a material addicional, en aquest treball es presenten dos apéndix amb la infor-
macioé més rellevant sobre els programaris utilitzats per al calcul aerodinamic i d’helix
(XFLR5 i Prop Selector, respectivament). En aquests es demostra la validesa que tenen
en 'ambit d’aplicacié d’aquest projecte mitjancant comparacions amb resultats expe-
rimentals. Addicionalment al programari esmentat, s’ha desenvolupat una aplicacio en
C++ que resol les actuacions de creuer i ascens. El programa consisteix en una aplicacié
de consola que rep les dades aerodinamiques de ’aeronau, les corbes caracteristiques de

les helix i el model del motor; i resol les diferents descrites al Cap. 5.

Per tltim cal destacar que, durant el desenvolupament del disseny del UAV s’han com-
plert tots els requeriments proposats que han afectat els diferents temes tractats. Alguns
d’ells, com la reduccié de vibracions al compartiment de carrega, no s’han tractat perque
han quedat fora de ’abast del projecte. Tot i aixo, no s’ha trobat cap indici de que no

es puguin satisfer en les seglients etapes del disseny.
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Apendix A

Programari XFOIL & XFLR5

A continuacié es descriu el programari utilitzat per al calcul de coeficients aerodinamics:
XFOIL per al cas bidimensional i XFLR5 per al tridimensional. A més de la descripcié
de les caracteristiques basiques es presenta un estudi de validacié per al rang d’aplicacié

d’aquest projecte.

A.1 XFOIL

XFOIL es va comengar a desenvolupar per Mark Drela al Massachusetts Institute of
Technology (MIT) al 1986, durant el projecte d'un avié de propulsié humana, el MIT
Daedalus. Posteriorment Harold Youngren es va unir al desenvolupament. Actualment
el codi es considera congelat a la versié 6.99 i encara que si sorgeixen errors es miraran
de corregir no es preveuen noves implementacions. XFOIL esta escrit en FORTRAN-77,
és una aplicacié de consola i es distribueix sota llicencia GNU General Public License
(GPL).

La formulacié no viscosa que implementa XFOIL és un metode de panells amb distribucié
de vorticitat lineal. Per defecte fa servir 160 panells; el temps d’execucié per a unes
condicions de Re i Mach donades i un rang d’angles d’atac és de l'orde de segons. A
més incorpora la correccié de Karman-Tsien per efectes de compressibilitat valida en el

rang subsonic baix.

La formulacié viscosa descriu la capa limit i I’estela mitjangant una formulacié integral
de dues equacions. Per a la transicié de laminar a turbulent dins de la capa limit es fa

servir un criteri e”. Aquest és un model d’amplificacié de les pertorbacions i el valor
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per defecte del programa és n = 9. Al manual d’XFOIL [8] es recomanen valors de n en
funcié de I'aplicacié, tal com es mostra a la Taula A.1. Al augmentar el valor de n el
Re de transicié (Re,.,;.) augmenta fent que la transicié de la capa limit de laminar a
turbulenta s’endarrereixi. Generalment en aquests casos la capa limit es despren abans,
ja que la capa limit laminar és menys energetica que la turbulenta. La solucié viscosa de
la capa limit i I’estela esta fortament acoblada amb la solucié potencial, aix0 permet el
calcul de regions de flux despres. El sistema d’equacions resultant és el-liptic no lineal,
i es resol amb el metode de Newton. La resistencia es calcula mitjancant el momentum

de l'estela aigiies avall.

TAuLA A.1: Recomanacié del manual d’XFOIL per al valor de n.

Situacié n Nivell turbulencia %
Planador 12—-14 | 0.02 —0.009
Motoveler 11-13 | 0.03—-0.013

Ttinel de vent net 10 —12 | 0.046 — 0.02

Ttnel de vent estandard® 9 0.07

Ttnel de vent brut 4—-8 0.563 — 0.106

“Valor estandard, metode e°

A.1.1 Validacié i ajust

Com que els calculs viscosos en aquest treball es fan amb XFOIL, en aquest apartat es
comparen resultats experimentals disponibles a la bibliografia amb els resultats numerics
obtinguts amb XFOIL. L’objectiu d’aquest estudi és determinar la validesa dels resultats
i si cal ajustar el parametre n del criteri de transicié e per capturar correctament la
zona lineal i el coeficient de sustentacié maxima. Donada la gran importancia que té el
prametre n entre els diferents parametres que es poden ajustar a XFOIL, només es fara

I'estudi d’aquest.

El perfil amb el que es realitza l'estudi és el NASA LS(1)-0013, la geometria es pot veure
a la Fig. A.1. S’ha triat aquest perfil perque esta en el mateix rang d’espessor relatiu al
que s’empra a ’ala del disseny desenvolupat. A més es disposen de dades en el rang de
Reynolds d’operacié de 'ala. Les dades experimentals es van obtenir al tinel de baixa

velocitat de Langley Research Center de la NASA, veure [19].
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Perfil NASA LS(1)-0013

0.1 ! ! ! !

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
X

FiGURA A.1: Geometria del perfil NASA LS(1)-0013.

La informacié de més interes per aquesta validacié sén els coeficients aerodinamics a
Re = 0.6 x 10° i Re = 1.0 x 10° presentats a [19], ja que sén al voltant del niimero de
Reynolds al que treballa ’ala de ’aeronau. El nimero de Mach dels assajos experimen-
tals és 0.10 i 0.15 respectivament, per la qual cosa sén prou baixos per considerar que la
correccié per compressibilitat de K-T és aplicable. Al grafic de la Fig. A.2 es presenten

les dades experimentals disponibles.

24p

T e P T P P
i
b i

a,deg

FIGURA A.2: Resultats de tiinel de vent del perfil NASA LS(1)-0013 per a Re <
4.0 x 10° de [19].

Del grafic s’extreuen els punts de sustentacié nul-la, inici de no linealitat i de sustentacid

maxima, aquests es presenten a la Taula A.2.

Per fer I'ajust de n a XFOIL s’informa el nimero de Reynolds i Mach corresponent a
cada cas i es fa variar el parametre n. En primer lloc es presenten els resultats numerics
de la variacié de C; amb ’angle d’atac per a diferents valors de n. Per a més claredat es

presenten les dades de cada parella Re-M per separat. Al grafic de la Fig. A.3 es mostra
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TAULA A.2: Punts caracteristics del grafic de la Fig. A.2.

Re = 0.6 x 10° Re = 1.0 x 10°
Punt al’] G Cy al’] G Cy
Sustentacié nul-la | 0.0 0.0 0.007 | 0.0 0.0 0.006
Inici no linealitat | 6.0 0.64 0.013 | 8.0 0.84 0.014
Cp 128 1.04 0.037 | 13.6 1.16 0.026

el cas de Re = 0.6 x 1051 M = 0.10 i al de la Fig. A.4 se'n mostra un detall de la zona

de C} maxim.

G en front d'a - Re=0.6eb, M=0.1

T T T T I - =
S AN S S S SO SO SR . oAl P B |
: b
0.6 : i \1_ 2
0.4 | : s
O 02f _
Experimental X
-0.2 n=9.0 ---- -
N=11.0 oo
-0.4 n=13.0 —-—-—- ]
‘06 n=14.0 —-—-- -
n=14.5
0.8 n=150 - - - - -
i 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1

8 6 4 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16
a [9]

FIGURA A.3: Variacié del C; vs o per diferents valors de n per a Re = 0.6 x 106 &
M = 0.10 - Perfil NASA LS(1)-0013.
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C en front d'a - Re=0.6eb, M=0.1

1.4

T
Experimental X

C

15 16

a [9]

FiGura A.4: Detall de la variacié del C; vs a per diferents valors de n per a Re =
0.6 x 105 & M = 0.10 - Perfil NASA LS(1)-0013.

Al grafic de la Fig. A.5 es mostra el cas de Re = 1.0 x 105 i M = 0.15 i al de la Fig. A.6

se’n mostra un detall de la zona de C; maxim.

G en front d'a - Re=1.0e6, M=0.15

14 -
1.2 -
1 -
0.8 |
0.6 -
0.4
Y02
Experimental X
02 ' N=9.0 ---- |
0.4 n=11.0 - |
n=13.0 ———-—-
0.6 n=14.0 —-—--
-0.8 n=14.5 a

n=15.0 - ---
| | |

8 6 -4 -2 0 2 4 B 8 10 12 14 16
a [9]

FIGURA A.5: Variacié del C; vs o per diferents valors de n per a Re = 1.0 x 106 &
M = 0.15 - Perfil NASA LS(1)-0013.
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C en front d'a - Re=1.0eb, M=0.15

T
Experimental X

C

0s I RS S S N AN
8 9 10 11 12 13 14 15 16

a [9]

FiGurAa A.6: Detall de la variacié del C; vs a per diferents valors de n per a Re =
1.0 x 10% & M = 0.15 - Perfil NASA LS(1)-0013.

Analitzant els grafics de les Figs. A.31 A.5, com era d’esperar, s’obté que el parametre
n no canvia la zona lineal. Comparant amb els resultats experimentals de la Taula A.2
es despren que els valors de n que millor reprodueixen l’inici de la no linealitat sén
els valors n > 13.0 ajustant-se molt bé en els dos casos. Per als punts de sustentacié
maxima els valors de n majors de 13.0 també sén els que s’ajusten millor, encara que en
aquest cas els valors a partir de 14.0 ajustant millor el coeficient de sustentacié maxima,
pero amb menor precisié ja que subestima ’angle de sustentacié maxima per als valors
de n que ajusten millor el valor del coeficient. Per al cas de Re = 0.6 x 10° el valor de

sustentacié maxima és més proper a I’experimental que I'obtingut per a Re = 1.0 x 10°.

Als grafics de les Figs. A.71 A.8 es presenten els resultats numerics de la polar del perfil

per als Reynolds d’estudi.
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FIGURA A.7: Polar (C; vs Cy) per diferents valors de n per a Re = 0.6 x 10° & M = 0.10
- Perfil NASA LS(1)-0013.
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FIGURA A.8: Detall de la polar (C; vs Cy) per diferents valors de n per a Re = 1.0 x 10°
& M = 0.15 - Perfil NASA LS(1)-0013.

Prenent els punts de referencia de l'inici de la no linealitat i de sustentacié maxima

s’observa que els resultats numerics aproximen als experimentals millor per a valors de
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n a partir de 14.0, encara que els valors obtinguts no sén tant bons com en la sustentacié.
Tal com és d’esperar, la resistencia és més dificil de calcular que la sustentacié degut
a la complexitat dels fenomens viscosos. Per al punt de sustentacié nul-la els resultats

numerics sén propers al experimentals, de la mateixa forma per al tram lineal.

Cal destacar que en tunels de vent tant nets, com el que s’empra al Langley Research
Center per a l'estudi del NASA LS(1)-0013, és normal que s’hagi d’augmentar el valor
de n, ja que la baixa turbuléncia del flux fa que la transicié de laminar a turbulent
es retardi, fet que provoca que el flux es desprengui abans, fent que el perfil entri en
perdua a angles d’atac i coeficient de sustentaci6 inferiors. FEn condicions d’operacié a
I’aire lliure el nivell de turbulencia que s’espera és major que al tinel de vent de baixa
turbulencia pressuritzat de Langley i per aixo de forma conservativa es redueix el valor

de n.

Tenint en compte les recomanacions del manual de la Taula A.1, les condicions de flux

en operacio normal de ’aeronau i els resultats obtinguts s’adopta un valor de

n =11.0

A.2 XFLR5

XFLR5 es composa de dos blocs principals, el modul d’analisi bidimensional i el tridi-
mensional. El modul bidimensional és el propi XFOIL reescrit en C+-+ i esta incorporat
a la interficie grafica de XFLR5. El modul tridimensional disposa d’analisis potenci-
als basats en la teoria de linia sustentadora, en el Vorter Lattice Method i de panells
3D. Amb els metodes potencials s’obtenen les distribucions de sustentacid, moment i
resistencia induida a les diferents superficies, ja que es poden incorporar models amb
dues ales i els estabilitzadors. Activant una opcié d’aquest modul XFLR5 calcula la
resistencia viscosa de les superficies sustentadores a partir dels resultats de les seccions
obtinguts amb XFOIL. Tenint en compte el Reynolds i angle d’atac local, afectat per
efectes tridimensionals i per la distribucié de corda, integra la distribucié de resistencia
parasita obtinguda seccidé a secci6 i en limita la sustentacié maxima total a partir del
coeficient de sustentacié maxim bidimensional. També implementa un metode no lineal
basat en la teoria de linia sustentadora (LLT) que corregeix la sustentacié a partir dels
resultats bidimensionals, obtenint una estimacié de la zona no lineal i el coeficient de

sustentacio maxim. XFLR5 permet afegir el fuselatge, encara que aquest només es fa
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servir per calcular I’efecte potencial que tenen sobre la resta de superficies, en cap cas

es calculen efectes aerodinamics al propi fuselatge.

El modul 3D permet fer diferents tipus d’analisi entre els que destaquen els d’actuacions
a sustentacié contant i els d’estabilitat dinamica. Es recomana el document [20] per
entrar en detall de les diferents formulacions i particularitats dels metodes implementats
a XFLR5. A la pagina web del programa [13] hi ha enllagats diferents estudis que
comparen resultats numerics obtinguts amb XFLR5 i resultats experimentals, veure
[21, 22].
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Validacié Prop Selector

A continuacié es descriu el programari utilitzat per al calcul del model aerodinamic
d’helix. Prop Selector [23] és una aplicaci6 que calcula els parametres d’operacié d’heélix:
traccid, potencia entregada, potencia absorbida i rendiment, per a una condicié de vol
J. Aquest programa esta basat en la memoria tecnica de la NASA n° 698 [18] on es
fa un estudi del comportament de les helix. El programa es composa d’una finestra on
cal introduir la velocitat de vol (Air Speed), les revolucions de gir per minut (RPM),
el diametre (Prop Diameter), el nombre de pales (Number of Blades) i el pas de I’helix
(Blade Pitch). Amb aquests valors introduits s’obtenen els valors d’interes: traccid

(Thrust) i potencia absorbida (Power Absorved) a la mateixa finestra.

Els valors de traccié i poténcia absorbida obtinguts s’adimensionalitzen amb els res-
pectius valors de les condicions d’operacié amb les equacions (5.3), (5.4) i (5.5) per

simplificar el tractament de les dades.

B.1 Validacio

A continuacié es presenta un estudi de validacié amb 'objectiu de determinar la validesa
dels resultats obtinguts amb Prop Selector en 'ambit d’aplicacié d’aquest projecte. La
manca de resultats experimentals d’helix de dimensions similars a les emprades per
PUAV que s’esta dissenyant implica que I'estudi s’ha de fer amb helix més petites de les
que si es disposen resultats experimentals obtinguts al tunel de vent de la University of
Illinois at Urbana-Champaign UIUC (veure [24]). Analitzant els resultats presentats a
la base de dades d’helix de la UTUC es despren que els coeficients de traccid, poténcia

absorbida i rendiment no només depenen de J siné que també depenen de les revolucions
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de gir, millorant el rendiment a majors revolucions. S’observa que a revolucions de gir
més altes la millora de rendiment és menor en incrementar les revolucions. També es
despren que les helix més grans sén menys sensibles a aquest efecte. En aquest sentitcal
remarcar que Prop Selector no captura aquesta dependencia amb les RPM, els resultats

obtinguts només depenen de J.

La comparacié que es presenta a continuacio es realitza amb les dades experimentals a
major revolucions per minut de I’helix de majors dimensions que s’ha trobat resultats,
la APC Thin Electric 19x12. Les revolucions a les que opera ’helix de 'UAV sén inclus
majors que les que es presenten, fet que com s’ha comentat no fa ’analisi tant depenen
de les RPM i s6n més grosses. Als grafics de la Fig. B.1 es presenten els resultats experi-
mentals del coeficient de traccid, potencia absorbida i rendiment propulsiu determinats
al tunel de vent de la UIUC.

Els resultats numerics s’obtenen a 3 punts d’operacié amb diferent parametre J. Es
calculen els punts d’operacié amb Prop Selector i s’extreuen els valors corresponents
dels grafics de la Fig. B.1. A la Taula B.1 es presenten les dades i els errors relatius
als diferents punts d’operacié i magnituds. S’observa que I'error maxim és del 13.6% al
coeficient de poténcia per a J = 0.6, la resta de valors esta compres dins del 10%. La
exactitud que s’aconsegueix amb Prop Selector a tot el ventall de J es considera suficient
per al nivell de detall d’aquest estudi i per tant els models aerodinamics de les diferents
helix s’obtenen amb aquest programari.

TAuLA B.1: Resultats hélix APC Thin Electric 19x12.

J Coeficient | Prop Selector Experimental Error rel. %
Cp 0.043 0.04 7.7
0.2 Cr 0.088 0.09 2.3
NH 0.408 0.44 7.3
Cp 0.038 0.04 4.7
0.4 Cr 0.066 0.07 5.9
NH 0.691 0.68 1.7
Cp 0.026 0.03 13.6
0.6 Cr 0.033 0.03 9.0
NH 0.757 0.72 5.1
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Figura B.1: Coeficients de traccid, poténcia i rendiment propulsiu - APC Thin Electric
19x12. Extret de [24].
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Resolucio numerica

A continuacié es presenta la metodologia proposada per resoldre les diferents equacions

que apareixen en les diferents seccions del treball.

C.1 Metode de Newton-Raphson

El metode de Newton-Raphson és un metode iteratiu per a la resolucié d’equacions no
lineals que necessita una estimacio inicial xg. L’estimacié inicial ha d’estar propera a la

soluci6 per tal que el metode convergeixi. L’equacié a solucionar és f(z) = 0.

El metode estima la segiient aproximacié mitjancant:

f(z:)
[ (i)

Ti4+1 = Tj — (Cl)
L’equacié (C.1) s’ha d’aplicar de forma iterativa fins assolir el criteri de convergencia.
Com a criteri de convergencia es proposa fer servir el valor de la funcié f(z) < € sent
€ un valor lo suficientment petit per a l'aplicacié concreta. L’orde de convergencia del

metode és 2.

C.2 Interpolacio

La interpolacié proposada és amb polinomis de 3r ordre. Aquests polinomis es definei-
xen a trossos considerant 4 punts. D’aquesta forma els polinomis als punts d’unié es

mantenen tangents.
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Sigui una funcié f(z) on x € [a,b] de la qual es coneix a N punts el valor f(z;) amb
i = 1..N. Les derivades a cada punt x; de la funcié es poden aproximar numericament

segons:

df | fla) — fla) -

% T1 a W =1 (023‘)
daf _ f(@iv1) — f@i-1) i=2 . N—1 (C.2b)
dx o Titl — Ti—1 ) .

da | _ flan) = flea i— N (C.2¢)
dx -~ TN —TN-1 .

Siguin Z; els M punts (amb j = 1..M) on es vol avaluar la funcié interpolada f(Z) on
Zj no té perque coincidir amb x;. Per avaluar f(2;) cal la informacié de f(z;), f(xit1),
d - dj
% i % tal que
T Tigy1l
T < :ij < Ti41

En primer lloc es fa un canvi de variable normalitzant les coordenades per tal que

I'interval = € [a, b] sigui £ € [0, 1]. Per fer el canvi de variable es defineix la longitud de

I'interval original:

c=b—a (C.3)

Es calcula £ als punts Z; on es vol avaluar la funcié mitjangant:

&= . (C.4)
La funcié avaluada als punts ; es calcula mitjancant:
N 2 df 2
F@) = fla) A+28) (1= &)+ | c&i(l-&)"+
of . (C.5)
+f (i) € (3 —2&) + o c& (& —1)
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C.3 Integrals definides - Regla del trapezi

Per tal d’avaluar numericament les integrals definides es proposa emprar la regla del

trapezi. Sigui f(z) la integral que es vol avaluar en Uinterval x € [a, b]:

b
F(:c):/ f(z)dz (C.6)

S’aproxima el valor de la integral amb el valor de la integral de la funcié lineal que passa
pels punts (a, f(a)) i (b, f(b)). El valor d’aquesta integral és igual a I’area del trapezi

que queda a sota:

b a
Flz) = / Fa)da ~ (b—a)f();_f(b) (©.7)

Per tal d’obtenir més precisié en 'avaluacié de la integral es pot aplicar la regla del
trapezi composta. Aquesta consisteix en dividir I'interval d’integracié en N intervals de

longitud h.

=N (C.8)
Si s’aplica la regla del trapezi a cada interval i es suma
b
F(x):/ f(z)dz ~ f(a)+f(a+h)h+f(a+h)+f(a+2h)h+
’ b ? A b_h 5 b . (C.9)
b LW HICD), SO 1E),

Tenint en compte que hi ha N intervals s’obtenen N + 1 punts d’avaluacié de la funcio,
sent

t=1—>x=a
1=N+1—-2x=0

L’expressié (C.9) es pot expressar com

121



PFC APENDIX C. RESOLUCIO NUMERICA

N
F(z) = /b f(z)dz ~ h (fl+2fN“ + Zfz-) (C.10)
a =2
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Acta 23/01/13

Data: 23 de gener de 2013 ales 10.00 h

Escola d’Enginyeria de Telecomunicacié i Aeroespacial de Castelldefels,
Castelldefels

Assistents:

Lloc:

Enric Pastor Marti Coma

Ordre del dia:

e Presentacions.
e Visita a les instal-lacions de ICARUS.

e Exposicié per part d’Enric P. de la proposta d’aplicacié per a P'UAV, context del

projecte, etc.

Comentaris:

L’aplicacié de 'UAV és que serveixi com a plataforma per al desenvolupament de I’elec-
tronica i software embarcat en el que treballa el grup ICARUS. Ha de tenir capacitat

per portar diferents carregues de pagament (cameres, sensors, etc.).

En Marti C. ha exposat el plantejament del seu PFC i les capacitats de disseny, aixi

com la necessitat de definir els requeriments per al plantejament de disseny de 'UAV.
Acords:

S’ha acordat que:

e Enric P. generara les especificacions que ha de cumplir P'UAV.
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e Es fara la propera reunié una vegada estiguin definides les especificacions, per tal

de comentar-les i determinar els segiients passos.
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Acta 08/03/13

Data: 08 de marg de 2013 ales 10.00 h
Escola d’Enginyeria de Telecomunicacié i Aeroespacial de Castelldefels,
Castelldefels

Assistents:

Lloc:

Enric Pastor Marti Coma

Ordre del dia:

e Presentacié dels requeriments de disseny.

Comentaris:
S’han presentat els principals requeriments de disseny i debatut alguns aspectes generals.

Els requeriments principals sén:

Motor /motors de combustié interna, de gasolina amb injeccié electronica (no mo-

tors tipus Glow).

Ha de portar un alternador electric arrossegat pel motor de combustié interna.

Duplicacié dels actuadors per motius de fiabilitat.

Integracié dels llums i el cablejat necessari.

Tres compartiments diferenciats per contenir carrega til i equipament:

— Pilot automatic i bateries, situat a prop del centre de gravetat.

— Carrega de pagament, situat a la part frontal del fuselatge.
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— Unitat de calcul i navegacio, situat entre els dos compartiments anteriors.

Les dimensions minimes aproximades per als tres compartiments sén 1000 x 250 x
250 mm.

Reduccié de les vibracions als diferents compartiments de carrega, com a minim,

facilitant punts de fixacié amb elastomers.
El compartiment frontal de carrega de pagament, ha de ser molt accessible.
L’envergadura ha de ser com a molt de 4 m.

El pes de la carrega 1til, bateries, pilot automatic i unitat de calcul i navegacié ha

de ser com a minim 9 kg.
El sostre d’operacié ha d’excedir els 2000 m d’altitud.

L’autonomia en condicions de maxima carrega de pagament (MPL) ha de ser com

a minim de 10 h.

Acords:

S’ha acordat que:

Marti C. estudiara els requeriments en detall i si falta alguna informacié la dema-

nara.

Marti C. realitzara un estudi preliminar per veure si algun requeriment, de forma

totalment preliminar, no és viable i comunicar-ho.

Enric P. queda a l'espera dels avencos.
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