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10. CONTENIDOS: El hombre ha utilizado diferentes métodos de obtencién de energia a lo largo
de la historia. Uno de estos métodos es la utilizacion de energias renovables, que proporciona la
naturaleza con sus ciclos y cambios. Debido a la revolucién industrial, se cambi6 la forma de
pensar acerca de los métodos tradicionales de generacion de energia, donde los combustibles
fésiles tomaron mayor relevancia, por su alto rendimiento, mayor potencia y bajo costo. En aquellas
épocas, no se tuvo en cuenta la contaminacion de estos combustibles, ni la eficiencia en el
consumo de combustible en las maquinas. Durante los Ultimos afios, se ha incrementado el costo
de los combustibles fosiles y los problemas ambientales comenzaron a ser una realidad, afectando
distintos ecosistemas del planeta, comenzando asi las campafas para regular e implementar
controles sobre los contaminantes. Como alternativa al uso de combustibles fosiles a nivel mundial,
se ha investigado la implementacion de energias renovables como la energia solar, energia edlica,
energia geotérmica, entre otras pues éstas no afectan el medio ambiente.

11. METODOLOGIA: Es de caracter empirico - analitico, con un enfoque metodolégico con base al
diserio de un sistema de propulsién solar.

12. CONCLUSIONES: Es viable la implementacion de un sistema fotovoltaico en el Atlas Solar, ya
que la superficie alar es suficiente para ubicar la cantidad de paneles requeridos para la recarga de
las baterias. Los motores eléctricos tienen alta confiabilidad, facilidad de instalacion y uso,
seguridad, bajo costo de mantenimiento y desarrollan altas revoluciones por minuto lo que implica
una mayor potencia en la hélice. En la fase de arranque del motor es cuando el parametro de
corriente es critico, pues las baterias tienen que alcanzar su maximo desempenfo de descarga de
corriente para que el motor logre vencer la inercia inicial del arranque. El pardmetro de carga de las
baterias en conjunto con el sistema de paneles solares, y en combinaciéon con las condiciones
meteoroldgicas determinan la autonomia del planeador, pues si el sistema de generacién de
energia logra recargar completamente un pack de baterias descargado, al tener tres pack de
baterias cada uno con la posibilidad de brindar una hora de vuelo, si las condiciones climaticas son
favorables, indicaria que el planeador logra abastecer la necesidad de energia en pleno vuelo. Es



posible aumentar el tiempo de vuelo del planeador, con sistemas de energia renovables.
Cambiando el disefio del Planeador, incrementando el area alar es posible colocar mayor cantidad
de paneles, lo que permite aumentar la autonomia de vuelo. Se puede reducir las emisiones de
CO2 cambiando del sistema a base de combustibles fésiles por uno de energia renovable. Para un
sistema fotovoltaico el parametro critico es la generacion de corriente, pues cualquier variacion del
angulo de incidencia de la luz sobre la superficie del panel incide en la cantidad de celdas que
logran generar corriente. Las baterias de hidrogeno no se implementaron, pues seria necesario
utilizar una gran cantidad de celdas de hidrogeno para poder generar la energia requerida por el
motor, lo que aumenta el peso y volumen sobrepasando las restricciones establecidas para el Atlas
Solar
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INTRODUCCION.

El hombre ha utilizado diferentes métodos de obtencién de energia a lo largo de la
historia. Uno de estos métodos es la utilizacibn de energias renovables, que
proporciona la naturaleza con sus ciclos y cambios. Debido a la revolucion
industrial, se cambi6 la forma de pensar acerca de los métodos tradicionales de
generacion de energia, donde los combustibles fésiles tomaron mayor relevancia,
por su alto rendimiento, mayor potencia y bajo costo. En aquellas épocas, no se
tuvo en cuenta la contaminacién de estos combustibles, ni la eficiencia en el
consumo de combustible en las maquinas. Durante los ultimos afos, se ha
incrementado el costo de los combustibles fosiles y los problemas ambientales
comenzaron a ser una realidad, afectando distintos ecosistemas del planeta,
comenzando asi las campafas para regular e implementar controles sobre los
contaminantes. Como alternativa al uso de combustibles fosiles a nivel mundial, se
ha investigado la implementacion de energias renovables como la energia solar,
energia edlica, energia geotérmica, entre otras pues éstas no afectan el medio
ambiente.

La generacion de energia en la actualidad se ha convertido en una necesidad
social, que tiene como objetivo disminuir la contaminacién ambiental. Las mejoras
en el campo de la ingenieria y tecnologia de la aviacién, se han enfocado en la
reduccion de contaminantes, estableciendo regulaciones para los niveles de
contaminacion. “La Organizacion Aviacion Civil Internacional encabeza esfuerzos
para promover y organizar iniciativas mundiales, con el fin de reducir las emisiones
de gases de invernadero. "

Una solucion para disminuir contaminantes por parte de la aviacion, es
implementar las energias renovables, como la energia solar, la cual se ha
enfatizado en el desarrollo y estudio de aeronaves de menor tamano y de
misiones especificas teniendo mayor estudio y aplicacidon en la propulsién de
aeronaves, para brindar una mayor autonomia de vuelo, sin la utilizacién de
combustibles fésiles.

Teniendo en cuenta lo anterior, se realizara el disefio conceptual de un sistema de
propulsion que genera cero emisiones de contaminantes, para implementarlo en el
planeador ATLAS M1, seleccionando los componentes requeridos para el sistema
(paneles solares, motor, hélice, baterias, mecanismo de despliegue). Conservando
sus caracteristicas de planeador, de tal manera que este sistema solo se utiliza
cuando el planeador se encuentra en vuelo recto y nivelado al salir de una
corriente térmica, aumentando su tiempo de vuelo.



1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA.

1.1 Antecedentes.

Alexandre Edmond Bequerel ¥ en 1838 descubre el efecto fotovoltaico, en 1873
Willoughby Smith ! descubre el efecto fotovoltaico en sélidos de selenio, en 1877
William Grylls Adams ¥ cre6 la primera celda fotovoltaica de selenio, en 1953
Gerald Pearson ! de Bell Laboratories crea la primera celda fotovoltaica con el
material de silicio.

Con la carrera espacial entre la NASA y la Unién Soviética, aumenté el uso de las
celdas solares, logrando un adelanto tecnolégico en el campo de la generacion de
energia, a partir de paneles solares, cuyo principal objetivo era proveer energia
eléctrica de forma fiable y con alto rendimiento a los sistemas de los satélites.

El 17 de Marzo de 1958 se lanza el primer satélite con tecnologia solar llamado
“Vanguard I” [l el cual tenia una superficie aproximada de 100 cm2 que
alimentaban un transmisor de 5mW y estuvo operativo durante 5 afos.

En los afios 70, el Dr. Elliot Berman !, consigue disminuir el costo de fabricacion
de las celdas solares, usando un grado de pureza menor de silicio y otros
materiales.

La implementacion de la energia solar en la aviacién comenz6 en 1971 con el
avion no tripulado Sunrise | ! desarrollado por A.R.P.A. (Advanced Research
Projects Agency) en consorcio con Astroflight Inc.

Se han construido y desarrollado aviones bajo el concepto de avion eléctrico-solar,
y desde sus primeros prototipos se han obtenido notables desarrollos. Uno de los
grandes impulsores en el desarrollo de aviones solar, fue la empresa
AeroVironment ['% quienes en conjunto con la NASA, crean el proyecto
Environmental Research Aircraft and Sensor Tecnology (ERAST), el cual tenia
como finalidad desarrollar aeronaves de gran altitud utilizando energia solar.

Este proyecto cred cuatro generaciones de aviones solares no tripulados, que son
[11].

. Pathfinder 1993 modificado con paneles solares.
. Pathfinder plus 1998.

. Centurion 1998.

. Helios 2001.



Estos aviones se realizaron para comprobar la viabilidad de componentes de
comunicacion, resistencia estructural y eficiencia aerodinamica, ellos establecieron
records en vuelos a gran altitud, tiempo de vuelo y velocidades para aviones
solares.

Por otra parte se han desarrollado diferentes modelos y conceptos de aeronaves,
como es el caso de los planeadores que desde sus inicios en 1881 con el
ingeniero aleman Otto Lilienthal '?, se han afianzado como los aviones de mayor
eficiencia aerodinamica respecto a las aeronaves que utilizan motor.

El planeador depende del clima y terreno, es por eso que los disefadores
evolucionan el concepto del planeador a moto-planeador, el cual retne todas las
ventajas de ambas clases de aeronaves.

El primer registro que se tiene de los moto-planeadores es el construido por los
hermanos Wright en 1903, con un motor acoplado al planeador de 16 CV, desde
ese momento se comienza con el desarrollo de otros prototipos.

[13]

Imagen 1: UFM EasyRiser.

En la imagen 1 se encuentra el primer avién tripulado solar de la historia; fue el
UFM EasyRiser construido el 29 de abril de 1979. Después se desarrolld el
Gossamer Penguin ¥, disefiado por Albatros Gossamer !'®!, y Paul MacCready ['®;
el avién generaba una potencia eléctrica de 600 vatios, dependia del efecto suelo
['7] "alcanzé una altura de cuatro metros, sus maniobras eran limitadas ya que el

generador solar debia estar siempre alineado con el sol.

El equipo de AeroVironment desarrollé el primer motovelero solar en Estados
Unidos; la aeronave fue llamada Solar Challenger ['®, que se puede observar en la
imagen 2, la cual es una mejora del Gossamer Penguin, y fue patrocinada por la
empresa Dupont Corporation !'® de EE.UU.

Fue la primera aeronave solar en recorrer la distancia de 262 Km en 1981, desde
Paris hasta Manston Inglaterra.



Imagen 2: Solar Challenger. !

En 1983 empieza la historia de aviones solares tripulados en Alemania con Gunter
Rochelt?®], quien desarrolld6 el motovelero Solair 1¥? su disefio tiene una
configuracion tipo canard. En 1986 se disefia el avién solar Sunseeker 1%; por
Eric Raymond¥, con la inspiracién y colaboracién de Klaus Savier®! y Gunther
Rochelt. En 1990 se finaliz6 su construccion, durante el mes de agosto de 1990,
se realiza el vuelo desde California a Carolina del Norte en 21 dias, en el 2002 se
construy6 el sunseeker [11%°,

En 1996 se desarrolla el Solair Il ¥} el cual realiza el primer vuelo en mayo de
1998 en el aeropuerto de Munster-Telgte-Alemania. El Icare 1l ?® se desarroll6 en
1996, en Alemania. Fue patrocinado por la Universidad de Stuttgart en Baden—
Woirttemberg-Republica Federal Alemania. Es un planeador de gran rendimiento
adaptado con paneles solares, conjuntamente con el vuelo con térmicas
caracteristico de los planeadores, tiene el record de mayor distancia para
planeadores tripulados solares de 367.8 Km.

El solar Impulse® es una aeronave con escasa carga alar y alta eficiencia
aerodinamica. El proyecto estd dirigido por Mar Bertrand Piccardy André
Borschberg®®”. Su primer prototipo fue el HB-SIA, que realizé su primer vuelo en el
ano 2009, con una duracién de 26 horas del 7 al 8 de julio de 2010. Es un
prototipo no tripulado, la aeronave tiene la capacidad de minimizar el consumo de
energia, la piel esta hecha con celdas solares encapsuladas en costillas de fibra
de carbono a intervalos de 50 cm del perfil, tiene 11628 celdas solares en todo el
avion; 10740 en el ala y 880 sobre el estabilizador horizontal, la velocidad maxima
de crucero es de 70 km/h y la velocidad de despegue es de 35 km/h, su techo de
vuelo es de 8500m. La construccion del segundo prototipo se finalizé en el 2011, y
su primer vuelo internacional fue el 13 de Mayo de 2011, destinado a efectuar
misiones de larga duracion, travesias continentales sin escala y el cruce del
Océano Atlantico.



1.2Descripcion y Formulacion del Problema.

Los planeadores tienen la capacidad de recorrer grandes distancias, sin el uso de
plantas motrices, solo con sus caracteristicas aerodinamicas, haciendo que estas
aeronaves estén limitadas por las condiciones del clima y terreno. La
implementacion de motores con hélice retractil en los planeadores, ha minimizado
la taza de descenso del avion, obteniendo asi un rango mayor de vuelo, pero
ahora; su limitante es la energia requerida por el motor.

Un avién sin propulsiéon, no sera capaz de producir empuje para aumentar la
velocidad y ascenso; es por eso que los planeadores utilizan diversas técnicas
para adquirirlas. El motor en un planeador es un medio auxiliar; que no es
necesario para su operacién en el transcurso de vuelo y se utiliza hasta cuando
sale de una corriente térmica.

El tema principal a explorar en esta tesis es el uso de energias renovables en la
aviacién, teniendo como aeronave de estudio el planeador ATLAS M1.

¢, Qué sistema propulsion, generacién y almacenamiento de energia permite
aumentar la autonomia de vuelo del planeador ATLAS M1, sin afectar sus
caracteristicas de diseno iniciales?

1.3 Justificacion.

La aviacion evoluciona al mismo tiempo que la conciencia por conservar el medio
ambiente, es por eso que se pretende utilizar fuentes de energia renovables no
contaminantes, por tanto, se buscan alternativas sostenibles para el futuro; un
claro ejemplo de ello, es la utilizacion de fuentes de propulsion eléctrica en
aeronaves deportivas como los moto-planeadores.

Los sistemas de propulsion basados en fuentes de energia renovables por lo
general, estan conformadas por arreglos de paneles solares, que generan energia
eléctrica a partir de la luz solar que choca contra la superficie del panel. Ademas
también se aprovecha parte de esta energia para recargar un pack de baterias.
Esta energia eléctrica se utiliza finalmente para accionar un motor eléctrico
acoplado a una hélice y asi generar el empuje suficiente para mantener una
aeronave en vuelo.

Por lo tanto, se plantea un concepto de un sistema de propulsién basado en
paneles solares o celdas de hidrogeno para implementarla en una aeronave
tripulada como el planeador de alto rendimiento ATLAS M1.



1.4 Objetivos de la Investigacion.

1.4.1 Objetivo General.

Disenar de manera conceptual un sistema de propulsion basado en la utilizacion
de paneles solares o celdas de hidrogeno, y un motor eléctrico para adaptarlo en
el planeador de alto rendimiento Atlas M1.

1.4.2 Objetivos Especificos.

Seleccionar los componentes que conforman el sistema de generacion y
almacenamiento de energia basado en la utilizacién de paneles solares
o celdas de hidrogeno.

Proponer mejoras geométricas, aerodindmicas y estructurales, para
aumentar la autonomia de la aeronave, utilizando el nuevo sistema de
propulsion.

Realizar un analisis de peso y balance para garantizar el correcto
funcionamiento de la aeronave con las modificaciones propuestas.
Realizar tablas comparativas tomando como base el rendimiento del
planeador Atlas M1, el sistema de propulsion con fuentes de energias
renovables y un sistema de propulsion con motor a piston de dos
tiempos equivalente.

1.5 Alcances y Limitaciones.

No se realizara la construccién de ningun componente del sistema de
generacion, almacenamiento, ni de la aeronave propuesta.

Los componentes del sistema de propulsién al igual que las piezas
estdndares como tornillo tuercas, etc. se seleccionaran de acuerdo a los
catalogos proporcionados por los fabricantes.

Por medio de los calculos requeridos, se verificara que el sistema de
propulsién pueda por lo menos mantener el vuelo recto y nivelado de la
aeronave para la velocidad de crucero, dadas las caracteristicas de
rendimiento de la aeronave.

El peso maximo de la aeronave no deberd ser superado con el sistema
de propulsion propuesto.

El despegue del planeador deber ser realizado con los métodos
convencionales (remolque con avién o catapultado). El sistema de
propulsién empezara a operar una vez se encuentre en vuelo.

En el disefio conceptual se tendran en cuenta los requerimientos de la
mision, modificaciones geométricas basicas, propiedades generales de
los materiales, técnicas de construccion, diagramas esquematicos del
sistema de propulsion y rendimiento de la aeronave en vuelo.



2. MARCO DE REFERENCIA.

2.1 Marco Teérico y Conceptual.

El Sol es una estrella que emite energia electromagnética en forma de radiacion.
Existe una constante teédrica de intensidad solar; que esta en el exterior de la
atmosfera y determina la distancia promedio de la Tierra al Sol, esta constante
cambia cada 30 anos. La intensidad de energia que hay en la tierra es menor, ya
que interactuan factores atenuantes, como la absorcién y dispersion de radiacién
en la atmosfera. Para saber cual es la intensidad solar disponible que hay en un
punto cualquiera de la Tierra, hay que tener en cuenta el dia del afio, la hora y la
latitud.®*"

El sistema de propulsién de las aeronaves que utiliza energia solar, generan la
fuerza propulsiva (empuje), utilizando elementos como: la hélice, motor (eléctrico),
paneles solares, baterias, reguladores de energia. Estos componentes son los que
ayudaran a conformar el sistema de propulsién para el planeador de alto
rendimiento Atlas M1.

2.1.1 Hélice.

Es el elemento fisico que ayuda a la propulsién de la aeronave, esta produce
alrededor del 80% del empuje. Las hélices logran generar el impulso para mover la
aeronave, debido a su disefo y a las fuerzas aerodinamicas, que se generan al
desplazar una masa de aire. Para una primera aproximacién en el disefio de la
hélice, su funcionamiento se puede comparar al de un tornillo cuando se enrosca y
al comportamiento del ala; ya que esta también tiene perfiles aerodinamicos.!*?

CUBO

PALA EJE

Imagen 3: Partes de las hélices.®

De acuerdo a la imagen 3, la hélice estd compuesta por:

Pala: Son similares a las superficies aerodinamicas del ala, y estan sujetadas al
cubo.

Cubo: Es la parte central de la hélice y es donde se acopla la raiz de la pala.

Eje: Es el segmento donde se acopla la hélice (Pala y cubo), al eje del motor, el
cual se encarga de transmitir el movimiento.



Las hélices al ser muy similares a un ala, tienen también un borde de ataque y de
salida, ademas las hélices reciben su nombre segun el nimero de palas, como por
ejemplo:

. Monopala: una pala.
. Bipala: dos palas.
. Tripala: tres palas.

Ademas de su nombre, las hélices se identifican con una nomenclatura que se
expresa en pulgadas, estableciendo su tamafo y su curvatura, por ejemplo si se
tiene una hélice de 12x6, el primer numero indicara la longitud total de la hélice, el
segundo numero indicara su curvatura o paso.

En las hélices hay que tener en cuenta dos factores muy importantes para que
esta corresponda a un motor y asi el conjunto hélice-motor entregue el empuje
necesario, para que la aeronave pueda desplazarse o mantener vuelo recto y
nivelado; estos factores son:

Diametro: Es el diametro maximo del circulo, descrito desde la punta de la
primera pala hasta la punta de la segunda pala y se observa en la imagen 4:

DIAMETRO

Imagen 4: Diametro de la Hélice.[34]

Paso (pitch): Es la distancia que recorre la hélice cuando esta da un giro de 360°
0 una revolucion y se puede observar en la imagen 5:

o

MENORIPASONEMAYORIPASO
Imagen 5: Paso de la Hélice.
En la imagen 5 se observan, dos configuraciones de paso de hélice, en donde una

tiene mayor lineas de flujo de aire que la otra; a mayor paso en la hélice se
interceptara mas flujo de aire, logrando asi mayor cantidad de aire desplazado.



El rendimiento del motor depende de mantener un equilibrio optimo entre el
diametro y paso, debido a que si se tiene un mayor pasé el motor perdera algunas
RPM; mientras que a menor paso ganara RPM, también si se tiene una longitud
de hélice muy grande el motor perdera RPM; mientras que a menor longitud
ganara RPM.

La hélice tiene un rango de revoluciones optimo cuando esta unido al motor, esto
hace que cada motor tenga una hélice ideal, haciendo que la seleccién de la hélice
sea muy delicada ya que si se elige una hélice muy pequefa sobre revolucionaria
el motor, o por el contrario, una hélice muy grande representara una falta de
fuerza por parte del motor. Las hélices no tienen un paso fijo a lo largo del radio, el
cual hace que solo sea una medida aproximada para describir la geometria de la
hélice. Existe una relacién paso/didmetro llamado “paso relativo”. En cuanto més
alto es el paso relativo, mejor es el rendimiento de la hélice.

2.1.1.1 Como Funciona una Hélice.

Su principio de funcionamiento fisico es la ley de accion y reaccién de Newton,
cuando la hélice gira las particulas de aire son aceleradas y enviadas hacia atras,
para generar la fuerza de empuje, también se afade una velocidad adicional, para
cumplir con la ley de conservacion de la masa, se desprecian los fendmenos
compresién, como se observa en la imagen 6:

Imagen 6: Vista Lateral de Tubo de Corriente que Pasa por una Hélice.!

36]

Cuando el flujo de aire pasa por la hélice, se genera turbulencia debido a la
componente de rotacidn, estas dependen de la velocidad de giro del motor (RPM).
El empuje generado por la hélice depende del volumen de aire que se acelere por
unidad de tiempo, el diametro y la densidad del medio. No es correcto decir que al
aumentar la velocidad se aumentara el empuje. La hélice cuando se une al eje
motor, genera una carga; la cual esta en funcion de la potencia requerida.

2.1.1.2 Caracteristicas Aerodinamicas de la Hélice.

La hélice crea una fuerza de empuje debido la energia suministrada. La magnitud
de esta fuerza no es constante, ya que depende de la velocidad del aire a la
entrada y la velocidad de rotacion inducida a la hélice. Para hacer una



comparacion de las hélices con diferentes tamanos y condiciones de operacion, se
utilizan parametros aerodindmicos adimensionales normalizados conocidos como
coeficientes, que son:

. Relacion de avance.
. Coeficiente de empuije.
. Coeficiente de potencia.

2.1.1.3 Geometria de la Hélice.

La hélice esta definida por su dimension global (diametro), dimensiones locales
como la longitud de la cuerda (c) y angulo twist (beta), que esta en funcién de la
posicion radial. Las hélices presentan una variacion pronunciada a lo largo del
radio de giro, como se muestra en la imagen 7.

Imagen 7: Parametros Geométricos de la Hélice.*”!

La hélice tiene dos componentes locales que son: velocidad axial causada por el
movimiento de la aeronave y velocidad centrifuga generada por la rotacién de la
hélice; ésta depende de la velocidad de rotacién y la posicién rotacional, teniendo
un valor en la raiz de cero y un valor maximo en la punta. La velocidad total es la
suma vectorial de estas dos componentes, como se muestra en la imagen 8.

2rn

Imagen 8: Componentes de Flujo de una Seccién de la Pala.*®!

En un avion eléctrico, el tamafno de la hélice es de alrededor de un 25% de la
envergadura del ala. El rendimiento propulsivo de una hélice, es decir, la relacion
potencia suministrada sobre potencia usada, mejora con el aumento del nimero
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de Reynolds, este aumento tiene un limite pues no debe sobrepasar una velocidad
de desplazamiento de 0,85 veces la velocidad del sonido, ya que producen varios
fendmenos debido a los efectos de compresibilidad.

2.1.1.4 Parametros de Seleccion.
Las hélices tienen varios factores importantes como:

Eficiencia: El propésito de la hélice es generar empuje a partir de la energia de
rotacién entregada por el eje del motor. La eficiencia dice cuanta de la energia
extraida del motor puede convertirse en empuje. Existen dos tipos de eficiencias,
la tedrica que tiene un valor maximo del 87%, y la eficiencia real que tiene una
valor del 15-25% menos de la eficiencia tedrica, esto se debe a que se tiene en
cuenta las pérdidas que se generan.

Velocidad de la Punta: Cuando la aeronave esta en movimiento y la hélice gira,
se genera una linea de flujo a través de la pala con diferentes velocidades. La
velocidad maxima en la punta es un parametro importante para la seleccion de la
hélice. Por razones de seguridad se asume que:

. La maxima eficiencia de la hélice sera del 87% (para cualquier hélice de
paso fijo).
. Que la eficiencia de la hélice empieza a disminuir drasticamente cuando

la velocidad en la punta de la pala se excede de 0,85 Mach.

2.1.2 Motores Eléctricos.

Un motor eléctrico es una maquina que transforma energia eléctrica en energia
mecanica. En diversas circunstancias presenta muchas ventajas respecto a los
motores de combustion:

. A igual potencia su tamarfo y peso es mas reducido.

. Se puede construir de cualquier tamano.

. Tiene un par de giro constante.

. Mayor eficiencia.

. Algunos tipos pueden operar como generador, convirtiendo energia
mecanica en eléctrica.

. Tiene menos piezas mecanicas por ende son menos propensos a fallos.

. Produce menor ruido con respecto a los motores de combustién interna.

2.1.2.1 Principio de Funcionamiento.

Los motores eléctricos estan basados en la repulsion generada por la interaccion
de los polos magnéticos de un electroiman rotor y estator, a su vez estos estan
envueltos con finos hilos de cobre generando un bobinado. Cuando una corriente
eléctrica circula sobre la bobina del electroiman, se genera un campo electro
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magnético. La interaccién del campo magnético del electroiman del rotor sobre el
del estator, genera un torque magnético, el cual hace que se rompa la inercia y se
comienza a generar la rotacion del eje. Si se aumenta el campo magnético se

aumenta la velocidad de rotacién, este fenébmeno se conoce como jaula de ardilla
[39]

2.1.2.2 Kv (Revoluciones Por Voltio).

Es una de las especificaciones proporcionada por el fabricante del motor
Brushless. Los Kv son las RPM por voltio que da un motor, un alto Kv proporciona
mas revoluciones que un bajo Kv. Un alto Kv esta indicado para aviones rapidos
con una hélice pequefa, mientras que un Kv menor es adecuado para aviones
que lleva una hélice grande. Si estamos limitados por el voltaje de la bateria se
puede jugar con el Kv del motor para adecuar el comportamiento del conjunto
hélice-motor

2.1.2.3Motor Brushless.

Motor eléctrico sin escobillas, realiza su cambio de polaridad en el rotor, debido a
la corriente que pasa por la bobina de la carcasa o estator, haciendo girar el eje,
poseen un variador electrénico de velocidad que controla la posicién del rotor para
garantizar el intervalo de tiempo en que la corriente circula en cada uno de los
polos del motor.

Sus ventajas con respecto a otros motores:

. Poseen menos pérdidas rotacionales.

. Requieren menos mantenimiento.

. Mayor numero de RPM.

. Gran torque.

. Menor consumo de energia.

. Mayor disipacién de calor y vibraciones.
. Generan menos ruido.

Su gran desventaja es la lubricacion y limpieza de rodamientos debido a sus altas
velocidades rotacionales. Para reducir estos inconvenientes, en el sistema se
debe instalar un controlador de velocidad que permita variar las RPM y el par
generado por el motor.

2.1.2.4 Clasificacion de los Motores Brushless.
Los motores eléctricos Brushless se clasifican segun su construccion interna.
Existe dos grandes grupos: Los Inrunner y los Outrunner.
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2.1.2.4.1 Inrunners.

Estos motores estan construidos en forma tal, que los imanes unidos al eje giran
(rotor); y el bobinado estan colocados en la carcasa de forma fija (estator), este
tipo de motores proporcionan un alto nimero de revoluciones por lo que sus
revoluciones (Kv) es muy alto, sin embargo esto tiene la desventaja de
proporcionar un par muy bajo. Sus aplicaciones son para velocidades en donde
hallan hélices pequefias 0 montados con una reductora para poder utilizar una
hélice grande. En la imagen 9 se puede ver un ejemplo de este tipo de motor.

Imagen 9: Motor Inrunner./*%!

2.1.2.4.2 Outrunners.

En este tipo de motor, mostrado en la imagen 10, el bobinado esta ubicado en la
parte central, mientras que los imanes estan situados en una carcasa exterior, en
la cual se situa el eje del motor, estos motores producen un menor nimero de
revoluciones (Kv), sin embargo la carcasa actia como un volante de inercia,
dando un mayor torque y potencia sin necesidad del empleo de una caja
reductora, esto les hace ser mas ligeros, silenciosos y economicos.

Imagen 10: Motor Outrunner.!*"!

2.1.2.5 Carga del Motor.

La carga es la que define la potencia y velocidad del motor. En la gran mayoria de
aplicaciones, el motor Brushless puede atender cualquier carga en su eje, pero su
inconveniente es el momento de inercia. Esto ayuda a definir el comportamiento
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dinamico del motor con su carga de trabajo las cuales seran los tiempos de
arranque.

2.1.2.6 Arranque.

Uno de los momentos mas criticos para el motor, es el arranque. Por sus
caracteristicas propias, el motor Brushless consume durante el arranque una
corriente que puede oscilar entre 5-8 veces la corriente nominal. El arranque es el
periodo en el que el motor hace la transicion desde su estado de reposo hasta su
velocidad de régimen. Para el motor, la mejor condicién de arranque es la que
garantiza el menor calentamiento.

2.1.3 Sistema de Almacenamiento de Energia.

2.1.3.1 Bateria.

Las baterias son conocidas como dispositivos que almacenan energia eléctrica y
utilizan procesos electroquimicos para generarla. Al referirse a pilas se esta
diciendo que los acumuladores utilizados, no son recargables. Estos términos son
derivados de los primeros tiempos de la electricidad en donde las pilas se apilaban
y las baterias se colocan lateralmente.

2.1.3.1.1 Principio de Funcionamiento.

La electricidad se genera por medio del fenédmeno de electrolisis, la bateria esta
compuesta por dos electrodos del mismo material, sumergidos dentro de un
electrolito como se muestra en laimagen 11.

Imagen 11: Proceso de Electrolisis.?

Como se puede observar en la imagen 1, los electrodos estan conectados a una
fuente de alimentacidén eléctrica, un electrodo se conecta al polo positivo y es
llamando anodo, el otro electrodo es conectado al polo negativo, el cual es
llamado céatodo, cuando se le suministra electricidad cada electrodo atrae los
iones de la carga opuesta, asi los aniones negativos de desplazan hacia el anodo
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y los iones positivos se desplazan hacia el catodo. En este proceso de
transferencia de electrones se genera la electricidad.

Factores de Duracion de las Pilas:

El tiempo de la bateria esté limitada por muchos factores como:

. Construccion.

. Tipos de materiales.

. Modelo.

. Uso.

. Configuracion del equipo.

Una forma de saber cuanto tiempo brinda la bateria es la relacién de amperaje,
que es la capacidad de la bateria en Amperio—hora (Ah) sobre el consumo del
elemento a alimentar en Amperios (A).

2.1.4. Baterias Recargables.

Este tipo de baterias realizan su propia electrolisis, y estdn compuestas por
celdas, conectadas en serie o paralelo, cada una de estas celdas tiene un voltaje y
corriente nominal. Las baterias recargables tienen la capacidad de liberar gran
cantidad de corriente, y estan limitadas por su resistencia interna. Cuando se
hacen arreglos de baterias su resistencia interna se multiplica por el nimero de
elementos que lo conforman. EIl arreglo de baterias se considera un circuito
abierto, cuando se cierra a través de una carga (consumo), la resistencia de la
bateria produce una caida de voltaje.

2.1.4.1 Parametros del Acumulador:

. La tension: es la forma de cuantificar el potencial eléctrico entre dos
puntos, esto genera una trabajo por unidad de carga, el cual es ejercido
por el campo eléctrico sobre una particula cargada al moverse de un
punto a otro, depende exclusivamente del movimiento de particulas. Se
mide en voltios (V).

. La corriente: su medida es en amperios (A), y es el volumen de
corriente que puede suministrar el acumulador, es de especial
importancia la corriente maxima de entrega.

. La capacidad eléctrica: Con este término se mide los tiempos de carga
y descarga en Amperio-hora (Ah) del acumulador. La unidad en el
sistema internacional (Sl), es la capacidad (C). Es el maximo amperaje
que se puede ser entregado por el acumulador.

. Masa y peso: es un pardmetro importante cuando se escoge un
acumulador. Otros parametros a tener en cuenta es la capacidad
eléctrica medida en Amperio-hora sobre kilogramo (Ah/kg) y la energia
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almacenada medida en Watt-hora sobre kilogramo(Wh/kg), por ultimo es
importante saber el volumen que ocupa (m?® o litros).

. El rendimiento (eficiencia): Es la relacion porcentual que hay entre la
energia eléctrica recibida en el proceso de carga y la entrega por el
acumulador durante la descarga.

. Efecto de Memoria: Este fendmeno se presenta cuando se carga una
bateria sin que se descargue totalmente, haciendo que la capacidad de
energia disminuya gradualmente. Este fendmeno se presentan en las
baterias de Niquel Cadmio (NiCd) y Niquel Hidruro Metalico (Ni-Mh).

Para realizar vuelos eléctricos hay que tener en cuenta tres parametros
fundamentales que son: capacidad, peso y resistencia. Durante los ultimos anos la
tecnologia ha permitido incrementar la relacion capacidad/peso.

2.1.4.2 Clasificacion Segun su Constitucion.
Se clasifican por su naturaleza interna y son:

Acumuladores De Plomo: Estdn compuestos por dos electrodos de plomo, un
sulfato de plomo (PbSO,) y una matriz de plomo (Pb), su electrolito es acido
sulfarico, su aplicacion se da en la parte automotriz.

Baterias Alcalinas: Mejor llamada ferroniquel, sus electrodos son laminas de
acero en forma de rejilla y son rellenadas con oxido Niqueloso (NiO), el cual es el
electrodo positivo, y el electrodo negativo esta compuesto de Oxido Ferroso
(FeO), el electrolito es una disolucién de hidroxido potasico caustico (KOH). Es la
base de la pila seca (Zinc-Diéxido de Manganeso).

Baterias alcalinas de manganeso: Contiene 0,1% de mercurio del peso total, el
conductor idnico es de cloruro de amonio con hidroxido potésico. Su recipiente es
de acero, y el electrolito es una solucién de hidroxido potasico caustico (KOH), en
el cual se incorporada gelatina o derivaciones de celulosa.

Baterias De Niquel Hidruro Metalico (Ni-Mh): Tiene un anodo de hidréxido de
niquel y un catodo de aleacion de hidruro metalico, cada elemento de esta bateria
proporciona un voltaje entre 1,2-1,5 voltios (V) y una capacidad entre 0,8-2,3
Amperio-hora (Ah), su densidad de energia llega a 80 Watt-hora sobre kilogramo
(Wh/Kg), son menos propensas al efecto de memoria, son mas ligeras, su ciclo de
vida media esta entre 600-700 ciclos de carga-descarga, son menos nocivas para
él medio ambiente.

Baterias De Niquel Cadmio (Ni-Cd): Estan compuestas por un anodo de
hidroxido de Niquel y catodo cadmio, y un electrolito de hidroxido de potasio. Cada
elemento genera un voltaje de salida entre 1,2-1,5 voltios (V) y una capacidad de
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0,5-2,3 su densidad de energia es de tan solo 50 Watt-hora sobre kilogramo
(Wh/KQ), son recargables y se ven afectadas por el efecto de memoria. Otra
desventaja es que su contenido de cadmio es muy contaminante.

Baterias De lones De Litio (Li-lon): Estdn compuestas por un dnodo de grafito y
un catodo de oxido de cobalto (Li-Fe-PO2) con oxido de manganeso. Tiene una
densidad de 115 Watt-hora sobre kilogramo (Wh/Kg). No sufren de efecto de
memoria, su ciclo de vida media esta entre 500-600 ciclos de carga-descarga,
ofrecen una capacidad mas estable que las baterias de Ni-Cd, Ni-MH, contienen
dispositivos extras de proteccion para garantizar la seguridad. Los componentes
de Li-ion tienen una descarga de 3 voltios por celda, hay mayores descargas
cuando estan almacenadas por una largo tiempo.

Baterias De Li-Po: Estas baterias incrementan el tiempo de uso de los elementos
electronicos. Tiene una densidad de energia entre 5-12 veces mas que sus
homologas de (Ni-Ca) y (Ni-MH), tienen un voltaje nominal de 3,7 voltios (V) por
celda. Una desventaja de estas baterias, es su uso; debido a que son muy
delicadas. Usualmente estas requieren una carga mucho mas lenta que las
baterias de niquel cadmio (Ni-Ca), igual o inferior a su capacidad nominal (1C). La
carga de estas baterias no produce picos de voltaje; por consiguiente se requiere
un cargador especializado. La descargar no debe ser inferior a los 3.0 voltios (V)
por celda, si ocurre esto se generard un descarga profunda. La carga no debe
superar los 4,3 voltios (V) por celda. Los elementos se pueden agrupar en serie
(S) para aumentar el voltaje total o en paralelo (P) para aumentar la corriente.

2.1.5 Acumuladores de Energia Solar Fotovoltaica

Como los parametros de radiacién dentro de la tierra no son constantes, es
necesario utilizar acumuladores de energia para garantizar el &ptimo
funcionamiento del sistema fotovoltaico en condiciones de baja radiacién solar.

Imagen 12: Acumuladores en el Sistema de Generacién. *!

Como se observa en la Imagen 12, la funcién principal que cumplen los
acumuladores en el sistema fotovoltaico es garantizar una energia constante,
logrando que el sistema fotovoltaico no dependa de suministros externos de
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energia (auténomo), también generan voltajes estables evitando fluctuaciones
perjudiciales para los componentes electronicos. Los acumuladores almacenan la
energia proveniente de los médulos Fotovoltaicos.

2.1.5.1 Carga de un Acumulador.
Para iniciar el proceso de carga se debe conectar en los bornes de la celda o
bateria a una fuente de corriente en sentido contrario.
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Imagen 13: Zonas de Carga de la Bateria.**!

Al observar la imagen 13, se evidencia tres zonas diferentes cuando se esta
cargando la bateria. En la zona uno el voltaje de carga tiene un comportamiento
lineal. Al pasar a la zona dos aumentan subitamente el voltaje hasta llegar a un
pico de estabilidad en donde entra a la zona tres logrando la maxima capacidad de
carga en la bateria.

Cuando se carga una bateria, esta depende directamente de la corriente, ya que a
mayor cantidad de corriente el tiempo de carga de la bateria ser4d minimo. La vida
uatil de una bateria se mide mediante el numero de ciclos que esta logre mantener
con una capacidad de descarga de energia por encima del 80%. Considerando a
la bateria como un tanque de almacenamiento de agua, el nivel de agua
corresponde a la profundidad de descarga de la bateria (Deep Of Discharge -
DOD), si la profundidad de descarga de la bateria sobrepasa cierto porcentaje es
considerado una descarga profunda. Por ejemplo, 40% DOD indica una bateria
que ha sido descargada por un 40% de su capacidad total y tiene una carga
remanente del 60% como minimo.

Bésicamente hay descargas leves, moderadas y profundas, que rigen los distintos
tipos de cargas que requiere la bateria, cada uno de estos tendra un tiempo
estimado de carga; entre mayor sea la descarga mayor tiempo tardara en
restablecer la carga total de la bateria.

2.1.6 Energia Solar
La radiacion solar es transformada por el dispositivo llamado panel solar, este
puede ser un captador solar térmico o un modulo fotovoltaico.
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El panel solar es una adecuacién de varias celdas fotovoltaicas, las cuales
transforman la energia luminica en energia eléctrica. Las celdas fotovoltaicas
generan corriente continua, con conexiones en serie 0 paralelo para lograr el
voltaje y la corriente requerida. La energia obtenida debe ser almacenada pues las
variaciones climaticas interfieren con la cantidad de radiacion solar.

En la construccibn de las celdas fotovoltaicas se tiene en cuenta las
caracteristicas eléctricas de los materiales, los cuales estan clasificados en
conductores, dieléctricos y semiconductores. Los materiales conductores no
presentan gran resistencia para el movimiento de sus electrones, caso contrario
pasa con los materiales dieléctricos, los materiales semiconductores tiene
caracteristicas de los dos materiales anteriormente mencionados. Una ventaja de
los materiales semiconductores es su alta conductividad, debido a que sus
electrones son muy sensibles a la temperatura.

El material mas utilizado en la construccion de celdas fotovoltaicas es el Silicio
(Si), el cual es un elemento semiconductor, que tiene 14 electrones, su estructura
molecular es de cristal tetraédrico en la que cada atomo esta enlazado con otros
cuatro electrones, como se puede ver en la imagen 14.

Imagen 14: Forma de Cristal del Silicio."”

Los cristales de silicio se combinan con elementos como boro o fosforo, estas
combinaciones son denominadas “cristales de silicio dopado”. Los cristales de
silicio dopado generan un exceso de electrones libres, el cual es denominado
“silicio de tipo N” y los que tienen defectos de electrones o huecos se Illaman
“silicio de tipo P”.

Cuando se une la regién tipo N y tipo P, los electrones de tipo N se desplazan a la
zona del tipo P ocupando asi los espacios libres, creando una zona llamada
desértica o de empobrecimiento, como se puede ver en la imagen 15.
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Imagen 15: Unién de tipo P con el tipo N.1¢!

En la zona de empobrecimiento se genera un campo eléctrico, debido a la zona N
y a la zona P, como consecuencia se genera un diferencial de potencial llamado
“potencia de contacto”.

Los electrones de Silicio interactian con los fotones provenientes de la luz, los
cuales rompen los enlaces, generando movimiento y liberacion de electrones
dentro del silicio. Las celdas fotovoltaicas estan compuestas por una unién PN. La
zona N esta expuesta a la Luz y es muy delgada, al colocarlo dentro de un circuito
esto generaria un corriente eléctrica. Esto se puede observar en la imagen 16.

Imagen 16: Circuito de una celda fotovoltaica. *”!

Un sistema fotovoltaico esta conformado por:

. Paneles fotovoltaicos: No utilizan partes moéviles o algun tipo de
combustible para transformar la energia y se fabrican en diversa formas
y tamanos.

. Las baterias: La duracion esta determinada por la demanda de energia

de los componentes y capacidad de almacenamiento. Hay baterias
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especialmente disenadas para sistemas solares, con un régimen de
trabajo mas alto y mayor tiempo de vida.

. Regulador de carga: Garantiza el funcionamiento estable del sistema
fotovoltaico y protege a las baterias de sobrecargas y controla la
descarga. La funcion mas importante es evitar que la bateria continte
recibiendo carga de los paneles después de haber alcanzado su carga
maxima.

Bisterna fotovoltaion autdnamo
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III Regulador continua
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Imagen 17: Esquema de un sistema auténomo.*®!

En la imagen 17, se da a conocer la disposicion de los elemento dentro de un
sistema fotovoltaico. Cuando se disefia un sistema fotovoltaico hay que tener en
cuenta el consumo de energia de los componentes que lo conforman, ya que nos
indica cuanta es la energia que se debe producir para suplir los requerimientos, y
asi lograr el dimensionamiento del sistema.

2.1.6.1 Generaciones de las Celdas Fotovoltaicas. [**!

e En la primera generacion de las celdas solares, éstas eran construidas a
partir de tabletas finas de silicio semiconductor. La conversién de la energia
luminica incidente sobre la superficie a energia eléctrica, no era muy
eficiente. El grosor de las celdas solares estaba delimitando, haciéndolas
fragiles y ocasionando problemas en la construccién e instalacién en el
panel.

e En la segunda generacion, se introduce la tecnologia de laminas delgadas,
eran mas eficientes y con un grosor 100 veces menor, que las celdas de
primera generacion. Las celdas se construian en diferentes materiales
semiconductores presentando varios inconvenientes.

o Launién de las capas semiconductoras se hacian con un proceso de
alto vacio, haciendo las celdas costosas y con un proceso complejo
de manufactura.
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o Su base estructural era de substrato de vidrio, para lo cual se
requieren procesos adicionales, para crear los contactos eléctricos
necesarios.

e En la tercera generacion de las celdas solares, se aumenta la eficiencia de
las ldminas delgadas, las capas del semiconductor se colocan directamente
sobre el metal y no sobre substrato de vidrio, se mejora el proceso de
manufactura. Se elimina la fragilidad y aumenta la flexibilidad, las capas
semiconductoras se aplican por medio de chorros de tinta como un proceso
de impresion, estos contiene particulas nanométricas del material
semiconductor.

2.1.6.2 Celdas Solares de Lamina Delgadas.

Una celda solar de lamina delgada tiene un espesor de micrometros, esto se logra
gracias, al desarrollo tecnolégico en los materiales. Hay cinco tipos de celdas de
lamina delgada proveniente de diversas patentes y fabricantes®”:

+ Silicio amorfo (a, Si).

+ Cadmio-telurio (CdTe).

» Seleniuro de cobre-indio-galio (CulnGaSe).
+ Silicio Policristalino.

+ Silicio Monocristalino.

En la fabricaciéon de las celdas delgadas, se colocan unas capas de 6xido de zinc
y substrato metdlico al electrodo, las cuales no reflejan, ni permite el paso de luz.
Las uniones P y N son construidas con seleniuro y el sulfuro de cadmio. Las
celdas delgadas alcanzan un eficiencia de 20% y son mas econdémicas.

2.2 Marco Legal o Normativo

La normativa establecida para el disefio de planeadores CS-22 “Sailplanes And
Powered Sailplane”(Joint Aviation Requirements), se tiene en cuenta en el
desarrollo de ingenieria de la tesis. Teniendo como tépicos principales:

. CS-22 Book 1 Subpart E —Power-Plant

. Cs 22.1191 Firewalls

. Cs 22.1353 Storage Battery Design And Installation

. Cs-22 Book 1 Subpart J —Propellers

. Cs 22.1365 Electric Cables And Equipment

. Cs 22.1519 Weight And C.G.

. Cs 22.1513 Power Plant Extension And Retraction Speed

. Cs 22.1514 Power Plant Extended Maximum Permitted Speed
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Cs-22 Book 1 Appendix | (See Cs 22.1(D)) Self-Sustaining Powered
Sailplanes

Cs-22 Book 2 Subpart E - Power-Plant

Cs-22 Book 2Appendix K — Aerotowing Of Sailplanes With Powered
Sailplanes

Cs-22 Book 2 Subpart H — Engines
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3. METODOLOGIA
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3.1Enfoque de la Investigacion

Segun el problema de investigacion, el estudio corresponde a un enfoque
empirico-analitico, debido a que se trabajara orientado a la investigacion y
transformacién del mundo material.

3.2Linea de Investigacion de Usb/Sub-Linea de Facultad/Campo Tematico del
Programa

. Linea de investigacién institucional: tecnologias actuales y sociedad
. Sub-linea de facultad: Energias y Vehiculos.
. Campo de investigacion; Disefio y construccibn de aeronaves y

energias renovables.

3.3 Técnicas de Recoleccion de Informacion

La recoleccién de informacion en la investigacién se enfocara basicamente en la
busqueda de datos y resultados de los modelos existentes en la actualidad tanto
en los disenos de: aeronaves ecoldgicas eficientes, sistemas de paneles solares y
celdas de hidrogeno. La recoleccién y comprobacion de informaciéon también
estara enfocada a los datos y resultados de simulaciones en programas
especializados que hay en la industria. Recolecciéon de informacion por medios
electrénicos: se hara uso de la red internet y documentos de investigacién que la
apoyen. Recoleccion de informacién por software y andlisis matematico: se
realizara mediante el software de ANSYS, FLUENT, SOLID EDGE, CATIA V5.

3.4 Hipétesis

Se presume que se eliminara el asiento trasero, para permitir ubicar los diferentes
componentes, que hacen parte del sistema de propulsiéon y almacenamiento de
energia. Segun la informacion recolectada, los paneles solares y celdas de
hidrogeno son los mas adecuadas para el sistema de propulsion en el planeador
ATLAS M1.

3.5 Variables
3.5.1Variables Independientes
. Tiempo de vuelo
. Normativa de aeronavegabilidad
. Eficiencia de los paneles
. Clima

3.5.2Variables Dependientes
. Peso
. Energia solar
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4. DESARROLLO INGENIERIL

4.1 Descripcion Del Atlas M1

El objetivo principal del planeador, es la instruccion de pilotos, el cual debe ser
facil de operar, estable y predecible. El disefio del planador esta regida por la
normativa europea CS-22 de la EASA.

El planeador no utiliza motor para su funcionamiento, el cual le impide tener
despegue un autbnomo, esto genera tres etapas criticas a la hora de volarlo y
disenarlo. Las etapas son:

Decolaje: Hay dos métodos para hacer despegar un planeador que son:

Remolque con Avién: Este método consiste en una cuerda, de una
longitud de 40 a 60 metros, unida desde un avion hasta la punta del
planeador, antes del despegue el ala del planeador es sostenida por una
persona hasta que adquiera estabilidad, cuando se llega a la altura
deseada el piloto del planeador se desengancha. La imagen 18
muestran un ejemplo de este tipo de despegue.

Imagen 18: Remolque por Avién del Planeador Vista Uno. [51]

Remolque con winch: Este método consiste en ubicar un winch en
cabecera de la pista para enrolla el cable conectado al planeador, como
se observa en la imagen 19. La longitud del cable es de 2.5 kilbmetros y
esta ubicado cerca de centro de gravedad para evitar la rotacién. Al
igual que en el anterior método hay una persona que sostiene el ala.
Cuando se llega a un angulo de 75° con respecto al winch este se
desengancha, como se observa en la imagen 20.
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Imagen 19: Remolque Con Winch.*?

Un poco de palanca adelanie cortar
Tomo reduce I potencin
Gradualmente palanca al medio, > }
o
{
Manteniendo el ascenso

(Palancaaisas) ./f
Incrementando palanca atras /

“Trepada Maxina
ca

]
|
l
i
|

\.

Imagen 20: Fases De Despegue Con Winch.®
Crucero: Dependen de las condiciones del clima existentes en el despegue, Hay
dos técnicas para ganara altura que son;

. Vuelo en Térmicas: En este método es primordial saber leer la
informacion que brindan los instrumentos sobre la atmosfera, cuando se
detecta una térmica se debe a entrar en ella, centrase y luego empezar
a ascender gradualmente en espiral. Las térmicas tiene forma casi
cilindrica, como se observa en la imagen 21. Estas se forma por
diferencias de temperaturas en la superficie de la tierra o cuando se
forma los cumulos de nubes.

Imagen 21: Formas de las Térmicas.*

. Vuelo en Ladera: Este método depende de la intensidad del viento,
para aprovechas las corrientes de aire ascendentes o cuando una
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rafaga de aire choca con la ladera de la montana. Su descripcion se
muestra en la imagen 22.

FUENTE: www. born2soar.com

Sailplane turns
away from ridge =

(07 [ et ‘

Imagen 22: Vuelo en Ladera. ©*°!

Perfil Utilizado en el Planeador Atlas

El perfil utilizado para el disefio del ala del planeador se muestra en la imagen 23,
que corresponde a un perfil Eppler 583, al cual se le realizaron las siguientes

modificaciones:

. Se adelant6 el punto de maximo espesor al 36,7%
. Se disminuyd un pequeno porcentaje de espesor en el borde de fuga
. Se modificé la curvatura a un valor positivo 0.25%
EPPLER 583 =
EPPLER 583 MOD. —

Imagen 23: Modificaciones Geométricas Hechas en el Perfil Eppler 583. [

Con las modificaciones realizadas al perfil Eppler 583, se obtuvieron mejores
angulos de ataque, diminucion de arrastre, aument6 de la pendiente de
sustentacién, los indices de L/D tuvieron un leve incremento, el coeficiente de
momento se hizo mas negativo. Al perfil modificado se llamo Eppler 583- MX-16.

La geometria del ala para el planeador Alas M1, se observa en la imagen 24.
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Imagen 24: Formas de la Semi-Ala del Planeador Atlas M1.

En la imagen 25 se puede observar la disposicion lateral y superior del piloto e
instructor dentro del Atlas M1.

Espacio suficiente para mantener comodos

I _a los pilotos.
= e i
=5 —%\:—_S%CD — —
RS S Contraccion del fuselaje en la zona
e —}g— T en donde eta alojada el ala
, P Y K |

)

28 _‘-h-..______‘ Espacio destinado para albergar el

tren de aterrizaje retractil y los
mecanismos de control de vuelo

Correcta disposicion de las carlingas
segun la normatividad CS-22

Imagen 25: Disposicién de los Pilotos Dentro del Planador Atlas M1.58!

Los resultados de los coeficientes de arrastre y sustentacion para el planeador
Atlas M1 con respecto al angulo de ataque del ala, se muestran en la tabla 1.

o CL Cp

-8 -0.3268 0.01378
-6 -0.1272 0.01036
4 0.0712 0.00904
2 0.2665 0.00906
0 0.4568 0.01062
2 0.6417 0.01501
4 0.8193 0.02084
6 0.9380 0.02842
3 1.1456 0.03762
10 1.2807 0.04976
11 1.3317 0.0585
12 1.3567 0.0669

Tabla 1: Coeficientes de Arrastre y Sustentacion del Planeador Atlas M1.5°!
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Los alerones estan posicionados a 17% de la cuerda, tiene una relacion de radio
de giro maximo de 1:2 m a 30° cuando sube y de 15° cuando baja. Su ubicacién
se puede ver en la imagen 26.

2995

4155 e

Imagen 26: Geometria Final de Ala del Planeador. %

El tren de aterrizaje, tiene una llanta la cual pesa 4,9 Lb, el peso aproximado del
patin de cola es 1.5 Lb. Se puede observar en la imagen 27.

Imagen 27: Configuracién Final Del Tren De Aterrizaje.[®"!

En la tabla 2, se observa las propiedades mecanicas tipicas de los materiales mas
comunmente usados para planeadores.

Serength | Modulus | BRIV | e | Stensth | Modulus

o E ¥ ¥ aly Ely
MPa GPa glem® g/em’? km km

GFRP (E-glass) 113 37 1.52 1.335 85 2780
High Tensile-CFRP (HT) 150 124 1.76 1.455 103 8505

High Modulus-CFRP (HM) 143 252 1.85 1.5 95 16800
Aramid FRP 155 55 1.45 1.3 119 4253
Aluinminuin 46 79 2.7 17 2940
Woaod 21 24 0.8 26 2940

Tabla 2: Valores Tipicos de las Propiedades de Diferentes Materiales Usados en
Planeadores!®?!
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En la construccién del planeador Atlas M1 se utiliza el material HT-CFRP (High
Tensile — Carbon Reinforced Plastic), debido a sus propiedades mecanicas y
costos, en comparacion con HM-CFRP (High Modulus — Carbon Reinforced
Plastic). Para construccion de la piel del ala y el conjunto del empenaje se hacen
de aramida y fibras vidrio con nucleos de espumas poliméricas de alta densidad
para reducir y absorber la cantidad de esfuerzos que resisten las fibras. En
resumen se utiliza diversos tipos de fibras, dependiendo de sus caracteristicas
mecanicas, para dar resistencia estructural a las partes criticas del planeador.

Elementos Estructurales

Los formadores del planeador Atlas M1, estan separados cada uno a cierta
distancia hasta llegar al estabilizador. Los formadores ademéas dan resistencia
estructural a la cola y guian los mecanismos para las superficies de control del
empenaje, como se ve en la imagen 28.

S

Imagen 28: Tail Boom de un Moto-Planeador.’®®

La silla del planeador Atlas M1, se encuentra apoyada y atornillada a los
formadores de cabina que estan ubicados debajo de la misma. Su espesor es de
2,5 mm a lo largo de toda la superficie, se calcula 10 capas de fibra de vidrio 7781
de un espesor de 0,25 mm por cada capa. En la imagen 29, se observa como se
encuentra ubicada la silla dentro del planeador Atlas M1.

y .Y

//y’ % 7 '

A

)~

~

Imagen 29: Disposicién De Silla Dentro Del Fuselaje.™
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En la imagen 30, se puede observar las tres tipos de formadores que componen la
estructura interna del fuselaje.

/
gy
W
Fomadores  Formadores de Formadores del

de cabina Anidamienta tall boom
del lren

. /BN \
/ >L]’I y \\q\‘ \\\\OJ ju —\
oL N v \f‘bt.
ég ' i/

Imagen 30: Vista General de la Estructura Dentro del Planeador.!®!

En la imagen 31, se ilustra la geometria que tiene los formadores de anidamiento
de tren del planeador Atlas M1, disefiados para aprovechar el espacio e
implementar el mecanismo de extension y retraccion del tren principal.

Imagen 31: Formadores de anidamiento de tren con pines de torsion.®

Desempeio

El desempefo de un planeador se describe como la capacidad de volar a una
velocidad lineal y tener poca velocidad de descenso, esta condicion recibe el
nombre de angulo de descenso Este rendimiento se ve representado en la
relacion existente entre la fuerza de sustentacion y arrastre.

Pero también esta eficiencia se ve relacionada por la tangente del angulo de
planeo o descenso.
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Grafica 1: Polar De Velocidad Del Planeador.®”]

La grafica 1 muestra la curva polar de velocidad del planeador. La curva azul
corresponde a la polar de velocidad de un planeador con carga alar maxima. En
este caso se considera como la condicion mas critica en el rendimiento del
planeador. Si se ilustrara una carga alar menor la gréafica tenderia a moverse a la
izquierda y a subir.

El punto A, corresponde a la minima velocidad, esto representa que el planeador
no podra volar en velocidades ubicadas més a la izquierda ya que no producira la
suficiente sustentacién para contrarrestar la accion de la gravedad.

El punto B, corresponde a la minima velocidad de descenso y se ubica en la parte
superior de la curva.

El punto C, corresponde al mejor angulo de planeo o mejor velocidad de planeo.
Su tangente pasando por el origen se obtiene la eficiencia que en este caso
corresponde a 43. Este niUmero representa que si el planeador avanza 43km solo
descendera 1km, y este factor demuestra que se supero el rendimiento propuesto
que es de 38 para planeador con desempefio similar de alto rendimiento.*®

Peso y Balance

En el peso y balance del planeador Atlas M1, se tienen los pesos de las
respectivas partes con sus respectivas distancias desde la linea de referencia,
también las posibles combinaciones de pesos entre el piloto y el pasajero, para la
cual se muestran los pesos, combinaciones y distancias en las tablas 3y 4 e
imagen 32.
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Denominacion peso (M) d'?lfr':;m peso (Kg) M;;;':;o
Altimetro 357084 03641243
Variometro 31185 0, 3181005
Velocimetro
(Anemdmetro) 45126 0 4601571
1 Brojula 26487 0 2700922
Turn and bank indicator| 66708 06802323
Radio 8,3385 0,8502904
Bateria 18,1485 1,850632
Altimetro 3 57084 0,3641243
Velocimetro 45126 0,4601571
2 {Anemdmetro)
brojula 2 6487 0.2700922
Turn and bank indicatar| 6,6708 0 6802323
1 Total (1) 47,00944 | 749,2724 [4,7936288 | 3591,7338
2 Total (2) 17,40294 | 1938,9 | 1,774606 | 3442,5582
3 Frames ({Cabina) 16,51 1623,393 | 1,6835515 | 2733,0657
4 Frames (Tren) 59,487 | 3164,256 | 6,0659658 | 19194 ,344
5 Frames (Tailboom) 12,307 | 5637,232 | 1,2549647 | 7074,5274
B Ala 1902,49 | 2971,831 [193,99999 | 576535,24
7 Piloto 900 1333,489 | 91,774459 | 122380,23
8 Pasajero 900 2438,589 | 91,774459 | 223800,19
9 Fuselaje 1274,8645 | 4000,143 130 520018,59
10 Cola Horizontal 147,099 | B335,58 [414,999924 | 125033.06
Llanta 48,9607 | 281012 | 4992602 | 14029,81
Tren de Fork 175,235 | 2724,495 [17,865997 48@34
11 |aterrizaje Amortiguador 72,5692 | 2828,659 | 7,399999 | 20932,072
principal Fork Support 20,1036 | 2734,246 | 2,0499967 | 5599,0452
Soporte Tren 21,9178 3100 |2,2349936 | 6928,4802
12 Tren de aterrizaje tras | 18,6564 | B301,723 | 1,9021786 | 15791,361
13 Pesos adicionales 106 1333 10,808992 | 14408,386
Sistema elevadory | 7393 | 3414,06 |7,5285648 | 25702,872
14 aleron
sumatoria | Sumatoria
pesos [ momentos
592,90789 | 1755879.7

Tabla 3: Combinacion De Pesos Entre La Tripulacién Y La Distancia Del Centro
De Gravedad. [

Tﬁ;‘)) Distancia Momento F(‘Pe(zc): Distancia Momento | Peso(Kg) Xcg(mm)

Piloto (mm) pasajero (mm)

55 1333,489 73341,895 55 2438,589 134122,4 |519,35897|3113,76836
0 60 1333.489 80009,24 55 2438,588 134122,4 |524,35897|3096,79259
@ 60 1333,489 80009,34 55 2438,589 134122 4 |524 35897 |3096,79259
g 80 1333,489 106679,12 85 2438,589 158508,29|554,35897 | 3021,30341
© 91 1333489 121247,5 70 2438,583 170701,23|570,35897|2983,64374
g 91 1333489 1213475 91 2438,588 221911,6 |591,35897 | 2964,28807
'_E 55 1333,489 73341,895 60 2438,589 146315,34|524.35897|3107,33022
E 55 1333.489 73341,895 80 2438,589 146315,34]524,35897|3107,33022
o 65 1333,489 86676,785 80 2438,588 195087,12]554,35897 | 3051,20551
© 70 1333,489 9334423 91 2438,589 221911,6 |570,35897|3024,33232

85 1333489 113346,57 85 2438,589 207280,07|579.35897|2986,62135

Tabla 4: combinacion de distintos pesos de los pasajeros.
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Imagen 32: Distancias Y Ubicacién Del Centro De Gravedad.!

En la siguiente tabla, se colocan los datos técnicos que se tiene del disefio

detallado del planeador.

71]

Peso Al Vacio 240 kg
Peso Por Pasajero Y Silla 120 kg
Velocidad De Pérdida 66.5 Km/h,
Tipo De Ala Taperado
Flechamiento 2°

Altura Maxima Del Fuselaje 1.90m
Posicion De Los Pilotos Tandem
Longitud Del Fuselaje 8,765 m
Aircraft Base Line planeador IS-28 B2
Ubicacién Ala - Fuselaje media-alta
Velocidad De Pérdida Con Flaps 62.5 Km/h.
Coeficiente De Sustentacion Maximo Con Flaps 1,81
Configuracion De La Cola tipo T
Perfil De Empenaje NACA 63-012
Factor De Carga 6
Velocidad De Maniobra 167 km/h
Velocidad Maxima Con Flaps De Aterrizaje (159) 132 Km/h
Velocidad Maxima Con Flaps De Crucero (+52y -59): 184 Km/h
La Velocidad De Rafaga No Debe Sobrepasar La

Velocidad De Maniobra

La Velocidad De Lanzamiento Con Winch No Debe | 110Km/h
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Ser Menor A

Velocidad De Nunca Exceder 317 Km/h
Velocidad Maxima Con Spoilers Extendidos 260 Km/h
Coeficiente De Drag Spoilers 0,0435

Superficie Spoilers 0,587m2

Radio De Giro 1:02

Tipo Spoilers Persiana

Altura Del Tren 920,47 mm
Formadores De Fuselaje 11

Espesor De Los Formadores De Cabina 2mm

Numero De Capas De Los Formadores De Cabina 8

Material De Los Formadores De Cabina Fibra de vidrio 7781
Espesor De Los Formadores Del Ala 3.5mm

No De Capas De Los Formadores Del Ala 14

Material De Los Formadores Del Ala Fibra de vidrio 7781
Espesor De Los Formadores Del Tail Boom 2 mm

No De Capas De Los Formadores Del Tail Boom 8

Peso Del Ala 194 Kg

Peso Del Estabilizador Horizontal 15 Kg

Peso Del Fuselaje Mas Estabilizador Vertical 130 Kg

Carga Alar Minima

29.67 Kg/m”"2

Perfil Del Ala

EPPLER 583 Mx-16

Superficie Del Estabilizador Vertical

1.48 mA2

Superficie Del Estabilizador Horizontal 1.65 m~2
Coeficiente De Planeo 1;43

Peso Total Maximo Del Planeador 600 Kg
Coeficiente De Oswald 0,94
Envergadura 18 m
Superficie Alar 17,5 m2
Carga Alar 34,286 Kg/m2
Aspect Ratio 18,51
Pendiente De Lift Del Ala 5,21 1/Rad.
Coeficiente De Lift Maximo 1,5

Angulo De Incidencia Del Ala 0,043 Rad
Cuerda Media Del Ala 1.01m
Cuerda En La Punta Del Ala 0,65 m
Cuerda En La Raiz Del Ala 1,3 m
Taper Ratio 0,5
Coeficiente De Momento Del Ala Cuando Hay Cero | 0,1038

Lift
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Coeficiente De Drag Del Ala Cuando Hay Cero Lift 0,0076
Distancia Del Centro De Gravedad Desde El Borde De Ataque | 0,303 m
Del M.A.C.

Distancia Del Centro Aerodinamico Desde El Borde De Ataque | 0 2727 m
Del M.A.C.

Angulo De Diedro Del Ala 2,5 deg
Pendiente De Lift Del Perfil 5,72 1/Rad.
Angulo De Incidencia De La Cola 0,0524 Rad.
Pendiente De Lift De La Cola Horizontal 4.6 1/Rad.
Area De La Cola Horizontal 1,65 m2
Distancia Desde El C.G. Hasta La Cola Horizontal 5,36 m
Area Del Elevador 0,4700 m2
Cuerda De La Cola Horizontal 0,544 m
Cuerda Del Elevador 0,158 m
Elevator gearing 1,635 Rad/m
Distancia Desde El C.G. Hasta La Cola Vertical 51m

Area De La Cola Vertical 1,4824 m2
Area Del Rudder 0,44 m2
Cuerda Del Rudder 0,311 m
Rudder gearing 6,7 Rad/m
Distancia Del Centro De Presion De La Cola Vertical Hasta La | 0,702 m
Linea X

Distancia Vertical Del C.G. Hasta El M.A.C. 0,399 m
Pendiente De Lift De La Cola Vertical 2,52 1/rad
Area Del Alerén 0,52 m2
Cuerda Del Alerén 0,172 m
Alerén Gearing 2,3 Rad/m

Tabla 5: Datos técnico general del atlas M1

Después de describir y resumir los puntos importantes de la tesis “Disefno
Detallado De Un Planeador De Alto Rendimiento Para Instruccion”, se obtiene los

siguientes términos o parametros de entrada:

. El planeador no tendra despegue auténomo.

. Al planeador se le realizard una implementacion de un sistema de

propulsién eléctrico, basado en energia solar.

. El sistema de propulsion disefiado en este proyecto funcionara a partir
de que el planeador salga de la térmica, por tal motivo los calculos se

realizaran para una maniobra de crucero.

. Con la implementacién del sistema, el peso y balance de la aeronave no

saldra de parametros, tal que modifique su rendimiento.

37




. La limitante de peso para la modificacion es de 134kg, correspondiente
al peso de un pasajero, los sistemas de los controles alternos y silla.
. El planeador pasara de ser de entrenamiento a un monoplaza.

Como al planeador se le implementara un sistema de propulsion, es necesario
encontrar el empuje minimo en donde mantenga un angulo de planeo constante.
Para hallar este término, hay que comprobar; el rendimiento de la aeronave, para
la cual se toman la grafica 1: polar de velocidades y la tabla 2: Coeficientes de
sustentacion y arrastre. Con base en los datos se decide buscar la nueva
velocidad de crucero, donde no se afecten tanto los pardmetros de rendimiento.

La tabla 6 muestra los valores de peso y velocidad de crucero para distintas
aeronaves motoplaneadores.

peso (kg) | velocidad de crucero (Km/h)
Whisper Motor Glider 775 175
Ogar Motor Glider 698.53 167
Silhouette Motor glider | 317.51 120
G-109B/vigilant T1 850 190
Sunseeker 229.59 64.7
Atlas M1 600 115
ElectraFlyer-C 283 113

Promedio 135

Tabla 6: Datos estadisticos de Velocidades de Crucero

De acuerdo a la tabla 6, se asume que la velocidad de crucero para el Atlas Solar
es de 135km/h (37.5 m/s). Después se busca en la grafica 1: Polar de velocidades,
el valor que corresponda a la velocidad asumida, dando como resultado una
velocidad vertical de -0.98 m/s, el cual puede ser evidenciado en la imagen 33.
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Imagen 33: Triangulo De Velocidades A 135 Km/h.
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En la Imagen 33, se puede observar un triangulo de velocidades que ayudara a
encontrar el dngulo de planeo, que corresponde a la velocidad asumida de 37.5
m/s, para la cual se resuelve con el siguiente procedimiento:

. ,098m/s
y=sm 37,5m/s
y = 1.497°

Con el angulo de planeo, se realiza una tabla de velocidades verticales, la cual es
extraida de la grafica 1: polar de velocidades.

Desplazamiento Angulo de Velocidad
Longitudinal (m/s) planeo (Grados) ETA | Vertical (m/s)

43 1.332 42.82 0.631

40 1.432 42.808 0.587

39 1.464 42.804 0.572

38 1.507 42.8 0.558

38.25 1.497 42.801 0.561

37 1.54 42.796 0.543

36 1.591 42.7919 0.528

35 1.636 42.787 0.514

30 1.909 42.760 0.440

25 2.290 42.095 0.367

20 2.866 40.988 0.294

Tabla 7: Velocidades Verticales.

En la tabla 7, se observa que tiene un gran variacion en la eficiencia, en
comparacion a la eficiencia del Atlas M1, esto hace que los valores inferiores a
una relacion 1:25 modifiquen el rendimiento de la aeronave.

La eficiencia seleccionada para el Atlas solar, es de 42.76 al buscar en la tabla 9,
la menor velocidad vertical que no afecte esta eficiencia y conservando la misma
velocidad (37.5m/s), interpolando los datos de la tabla 9, se tiene como resultado
una senda de planeo de 1:30.

Para hallar el empuje requerido, teniendo en cuenta la velocidad de crucero
(37.5m/s), se realiza un diagrama cuerpo libre del planeador (imagen 34),
definiendo que el empuje es aproximadamente el arrastre total de la aeronave.
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Imagen 34: Diagrama De Cuerpo Libre Planeador Atlas Solar.

Para hallar el arrastre total de la aeronave se debe de tener en cuenta la
contribucién que tiene el ala, el fuselaje, el mecanismo, y la hélice.

Para hallar la contribucién del arrastre por parte del ala se toma el valor de disefio
proveniente del Atlas M1 el cual es.

CDy, = 0,0076

La contribucién de arrastre por parte del fuselaje, esta representada por el area
transversal mayor del fuselaje que corresponde a.

A =0,5376 m?
. = 1 = factor de forma eliptica
CDy = 0,0031 * 1 * Longitud del Fuselaje x A (1)
CDf = 0,0146

La contribucién de arrastre por parte del mecanismo extendido, esta representado
por el area frontal del brazo, mas el area del semicirculo para colocar el motor.

0,068=1T

4=0,0502 + (=27 (2)

A = 0.0575 m?
. = 1,3 = factor de forma rectangular
CD,, = 0,0031 * r, x Longitud del Fuselaje * A (3)

CD,, = 0,002
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La contribuciéon de arrastre por parte del conjunto hélice - motor, esta representado
por el area circundante de refrigeracion del motor, mas el area aproximada de la
hélice.

¢ = Coeficiente de arrastre aproximado del area de la hélice = 1.65

1, = 1 = factor de forma del ducto de refigeracion del motor

_ Empujecrycero
CDhm =0.1= Th * Diametrone; 4)
Hellce*sso

CDpm = 0,0619

Para hallar el arrastre parasito es necesario tener en cuenta todos los coeficientes
de arrastre calculados. Se define una aproximacién del Reynolds para el efecto de
turbulencia en la piel del fuselaje.

Tre = 47 * Reynolds™°?2
rye = 1 = Coeficientede Contribucion del tren de aterrizaje.

1. = 1,24 = Coeficente de Contribucion al Arrastre por parte del Empenaje.

rRe x ruc[rt {CDW+CDf}+CDm +CDhm]
N

6= 2 @

C; = 0.06927

CDO =

= 0.0088(5)

El coeficiente de arrastre inducido
CDi == kClz (7)
CD; = 0,0088

CD = CD, + CD; = 0.0176 (8)

Con los valores de 1:30 buscamos en la tabla, el angulo de planeo:
y=19°
E =30

w ota eronave
EMPUJE requerido = % (9)
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EMPUJE requeriao = 196.2 Newtons

POtenCiarequerida = Vcrucero * Empujerequerido (10)
Potenciyequeriaa = 7,36 kW

Se determina que la potencia requerida para el motor eléctrico es de 7,36 kilowatts

Yelocidad de perdida 20,5 miz Curvas de Drag
350 -

Exceso de potencia disponible
con el motor Hacker £200-5

300 -

250 -

/

= 200+ Exceso de potencia
] \ dizponible para crucera
¥
o 150+ Y -+ Arraztre parasito
Arrastre total
100
ol -

/ Arrastre inducido
1

1 1 1
20 30 40 a0 B0 70 aa
“elocidad de crucero mis

Gréfica 2: Empuje requerido para vuelo recto nivelado a velocidad de crucero y
exceso de potencia a 3000 metros

Para poder llegar una aproximacién del empuje necesario que debe entregar el
conjunto motor- hélice, se refiere a la grafica 2 que ilustra el arrastre inducido, el
arrastre parasito, dando como resultado el arrastre total, producido por la
aeronave. El motor seleccionado debe garantizar un sobre pasar la potencia
requerida para vencer el arrastre total

4.2 Seleccion de Componentes.

4.2.1 Seleccion del Motor.
La seleccion del motor se realiza asumiendo lo siguiente pardmetros:

. El motor realizara el 20% del trabajo para la propulsién en la aeronave.
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. La relacién de la potencia transmitida por el motor sobre la potencia
necesaria para impulsar la aeronave es igual a uno.

. Se tendran en cuenta los siguientes factores que influyen en la
seleccion: Tamano, Peso, Potencia, Consumo de corriente, Kv
(revoluciones por voltio), RPM maximas, Resistencia interna, Voltaje,
Non load current, KT(Torque sobre amperio)

El empuje requerido para que el planeador conserve un vuelo crucero, es de
223,44 N unos 8,379 Kw o 11,23 HP, con un factor de seguridad 1,14.

Con el empuje requerido, se comienza con la seleccion del motor eléctrico,
empezando por el drea industrial, se encuentran diferentes tipos de motores, que
pueden generar la potencia requerida, pero su problema es el peso, a raiz de esto
la investigacidon se enfoca en la industria aeronautica, la cual busca aviones tipo
moto-planeador, disefados en base a motores eléctricos. Con esto se encontrd
dos fabricantes: ELECTRAVIA "2 de Francia y YUNEEC "® de china. Los motores
que comercializan estas empresas se pueden observar en el anexo1 (potencia del
atlas m1-hoja-motores yuneek y motores electravia).

Los motores de la tabla 8 se seleccionaron por que cumplian con el requisito de
potencia.

motor de 10 y10+ yuneec E-MOTOR GMPE 102

Kv(rpm/v) 32 42
voltaje (v) 66 70
corriente(A) 55 150
resistencia(mohm) 0.416 0.38
Kw 9.701 19

potencia (hp) 13 25.46

RPM 2400 4000

peso (kg) 45 11.5

KT (Torque /A) 0.042 0.032

Tabla 8: Datos Comparativos Entre Motores Eléctricos Seleccionados.

En base a esto, se continda investigando, llegando a los motores de
aeromodelismo, que son mas livianos.

El resultado de esta investigacion dio nueve motores, con las caracteristicas de los
fabricantes, se realiz6 una tabla comparativa en donde se tiene varios parametros;
para evaluar cual es el mejor motor, la cual se puede observar en el Anexo1:
Potencia del Motor para el Atlas Solar- hoja-comparacion.
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Dentro de la seleccién de los motores de aeromodelismo, la mayoria de estos fue
descartada por que era necesario utilizar dos motores en paralelo para cumplir con
la potencia requerida en vuelo recto y nivelado.

Al descartar esa idea se decidio seleccionar el motor Hacker A200-8 ya que este
no requiere un arreglo de motores y su porcentaje de exigencia para la potencia
requerida es del 55.86%. Si lo comparamos con la potencia minima requerida
(7.35kW), el porcentaje de exigencia minima del motor es del 49%, se puede
observar en la imagen 35 y tabla 9 con sus caracteristicas técnicas:

',..--"'
o

Imagen35: Motor Hacker Brushless A200-8. "

A200-8 HACKER
Kv(rpm/v) 110
voltaje (v) 50

Corriente(A) 185
Resistencia(mohm) 15
kw 15

Potencia (hp) 20.1

RPMs 5500

Peso (kg) 2.59
Corriente Nominal (A) 33

KT (Torque /A) 0.01231818

Tabla 9: Caracteristicas motor Hacker A200-8.

4.2.2 Seleccion de la Hélice.
Parametros de entrada para la seleccion de la hélice.

. El diametro de la hélice estd restringido por las dimensiones de
ubicacion dentro de la aeronave y las regulacion bajo la cual se diseno
el ATLAS M1 (CS22) donde especifica que el espacio minimo que debe
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haber entre la punta de la hélice y el fuselaje es de por lo menos 25 mm
y 13 mm de espacio longitudinal entre la hélice y las partes estacionarias
del planeador.

. La velocidad tangencial de la hélice no debe sobrepasar la velocidad de
0.85 mach.
. La mayor eficiencia en un valor de revoluciones por minuto constante.

4.2.2.1 Proceso de seleccion de la hélice.

Se realiza un listado de aeronaves (moto-planeadores) para referenciar rangos de
didmetros posibles en la seleccién de la hélice, tabla que se puede ver en el
Anexo1: Potencia del Motor para el Atlas Solar-hoja-comparacion- Referencia de
diametro hélice

Con los valores del Anexol: Potencia del Motor para el Atlas Solar- hoja-
comparacion-Referencia de diametro hélice, se realiza un diagrama de dispersion,
tomando como variable independiente la envergadura y la variable dependiente el
diametro de la hélice de las aeronaves de estudio.

Rango de diametro

s

3.5
-
EE.S
g 2
£ 15 L * ®
2 —

0.5 *

a

Q 5 10 15 20 25

Envergadura (m)

Gréfica 3: Rango De Diametro.

Se observa en la grafica 3, que la mayoria de aeronaves estudiadas, el diametro
de la hélice se encuentra dentro del rango de 0.7m a 1.4m sin importar su
envergadura. Este es el rango en el que se comienza con la seleccion de la hélice.

Se realizaron pruebas experimentales de empuje con tres diferentes hélices de
aeromodelismo a distintas RPM en un banco de pruebas para un motor eléctricos,
los resultados obtenidos se compararon con el programa PropCalc 3.0v mostrando
una aproximacién con los datos experimentales, todo ello para validar los datos
obtenidos en el programa PropCalc 3.0v.
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Después de seleccionar el rango de hélices para el Atlas Solar se dividié en
intervalos de 10cm, teniendo como resultado ocho diferentes diametros de hélices,
los cuales se simularon con el programa PropCalc 3.0v. Se toma la velocidad 37.5
m/s (velocidad seleccionada para el planeador ATLAS SOLAR), la cual es la
constante de comparacion.

Parametros de comparacion:

. Empuje (N).
. Potencia (W).
. Eficiencia (eta).

Después de tener estos parametros de evaluacion se utilizaron distintos valores de
RPM maximas de los motores estudiados.

Realizando las simulaciones para cada valor de RPM; con cada diametro, se
obtiene la gréafica 4 a partir de los datos del Anexo1: Potencia del Motor para el
Atlas Solar- comparacion-hoja-parametros de hélices.

Al analizar los datos para los diferentes valores de RPM, la grafica mantiene el
mismo comportamiento.

Empuje, Eficiencia Vs Diametro

8000 0g
7000 £ — 07

6000 \ / 0,6
5000 \\*‘/\_ﬁ 0,5
4000 / 04
3000 / 0.3
2000 / 0.2

/ 0.1
1000
...—-"'/ a

0,7 0.8 09 1 11 1.2 1,3 1.4 ——empuje
Diametro (m) —cficiencia

Empuje (M)
EU2121]

Gréfica 4: Comportamiento de Eficiencia, Empuje en Funcion del Diametro.

Con base en los datos obtenidos y la grafica 4, se concluye; que hay un punto
optimo de funcionamiento de la hélices, en donde las condiciones de las RPM
alcanzan el punto maximo, y no existe un cambio significativo en la eficiencia.
Para encontrar el punto 6ptimo de las RPM, se realizé una tabla en funcién de los
diferentes diametros y a distintos valores de RPM, para calcular la velocidad en la
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punta de la hélice, la cual se puede encontrar en el Anexo1: Potencia del Motor
para el Atlas Solar- comparacion-hoja-Mach en la hélice.

Velocidad en la punta Vs Diametro
=tulu]

450 RPMs
— 000

— 500

000

G000
—000
4000

==4500

“elocidad en la punta més

5000

5500

0,7 0,8 0,9 1 1,1 1,2 1,3 1,4
Diametro m

Grafica 5: Velocidad En La Punta En Funciéon Del Diametro.

En la grafica 5 se puede observar, que la velocidad en la punta, se incrementa con
respecto a las RPM en el eje vertical cuanto se analiza con un didmetro constante.
Como la velocidad en la punta de la hélice no debe sobrepasar el 0.85 mach, se
realiz6 una tabla en donde el resultado era el nimero de mach para diferentes
diametros y RPM. Esta tabla se encuentra en el Anexo1: Potencia del Motor para
el Atlas Solar-hoja-Mach en la hélice.

Para obtener los resultados, se hall6 la velocidad del sonido para la altura de vuelo
3000 metros en donde opera el planeador Atlas solar (datos de diseno del ATLAS
M1. Los datos que se encuentran en el Anexo1: Potencia del Motor para el Atlas
Solar — hoja-Mach en la hélice.

Numero Mach Vs Diametro

1,400 -
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1,200 - == 2000
5 1100 4 —-2500
© 1,000
= gaon - == 3000
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< 0,800 =350
= 0,700
o == 4000
£ 0,600 -
=] ] =8—4500
= 0,500
0,400 - 000
0,300
0,200 - 5500
0,100 4 5000
0,000 . : : . : . . .
07 08 0,9 1 1,1 1,2 1,3 14
Diametro {m)
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Grafica 6: Numero Mach En Funcién Del Diametro.

En la grafica 6, se puede observar que los valores que estan por encima de la
linea roja son valores que no cumplen que el valor mach, haciendo que los
didmetros y RPM que estén en este sector sean descartados.

Para saber a cuantas RPM gira cada diametro de hélice, teniendo como valor
constante 0,85 y la velocidad del sonido, se tiene la siguiente ecuacion:

RPM = 60*Mach*Vsonido (11)

*Ddiametro hélice

La ecuacion 3, permite encontrar las RPM méximas de cada diametro
seleccionado, sin sobrepasar el numero de Mach, datos que se encuentran
calculados en la tabla 10.

Didmetro | RPM hélice
0,7 6537,2
0,8 5720
0,9 5084,5

1 4576
1,1 4160
1,2 3813,4
1,3 3520
1,4 3268,6

Tabla 10: RPM En Funcién De Su Diametro.

De la tabla 10, se toman los valores de 0,9 y 1, ya que estos valores estan dentro
del limite espacial comprendié entre el ultimo formador de tren y el segundo
formador de cola. Con los valores tomados de la tabla 9 se obtiene una
disminucién de energia consumida por parte del motor debido al rango de RPM.

Didmetro (m) | RPM hélice
0,9 5084,5
1 4576

Tabla 11: RPM En Funcion De Su Diametro Para Mach 0,77.

Ahora se realiza una nueva iteracién, en la cual se busca disminuir el diametro, a
un valor de RPM optimas para el funcionamiento del motor, para un valor de
mach aceptable.
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Didmetro | RPM hélice
0,9 5084,5
0,91 5028,6
0,92 4974
0,93 4920,5
0,94 4868,1
0,95 4816,9
0,96 4766,7
0,97 4717,7
0,98 4669,4
0,99 4622,3
1 4576,1

Tabla 12: Numero De Mach: 0,73.

De la tabla 12, seleccion del diametro de 0.95 porque la hélice alcanza a generar
la suficiente potencia para impulsar la aeronave y se logra reducir el consumo de
energia del motor. Si disminuimos el diametro de la hélice se incrementa el
consumo Vvoltaje pues es necesario una mayor cantidad de RPM

El diametro también se comparé con la ecuacion 7!
Hélice de dos palas = D = 22 * \/HP (12)

Se remplazé el valor de 7350W y se realizé la conversién, el valor es de 9,849 HP
es la potencia del planeador y se comprobd que el valor obtenido fue de 38,97
pulgadas equivalente a 0,98 metros. Se observa una diferencia de valores de 3
centimetros con respecto al diametro seleccionado.

En las tablas 13 y 14 se encuentran los diferentes valores que se obtiene al iterar
en diametro seleccionado con diversas RPM, para la velocidad en la punta y el
nuamero de Mach.

RPM 2000 | 2500 | 3000 | 3500 | 4000 | 4500 | 5000 | 5500 | 6000
Velocidad (m/s) | 99.48 | 124.35 | 149.23 | 174.10| 198.97 | 223.84 | 248.71 | 273.58 | 298.40

Tabla 13: Velocidad En La Punta De La Hélice Para Un Diametro De 0.95 Metros.
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RPM |2000| 2500 | 3000 | 3500 | 4000 | 4500 | 5000 | 5500 | 6000
Mach | 0.30| 0.38 | 045 | 0.53 | 0.61 | 0.68 | 0.76 | 0.83 | 0.91

Tabla 14: Numero De Mach Para Diametro De 0.95 Metros.

El rendimiento de la hélice se obtuvo mediante la simulacion con los parametros
geométricos de la hélice seleccionada consiguiendo los siguientes resultados.

Thrust [M] Thrust, Power, Efficieny P[W] Eta
1000 20000 +1

ano 16000 10,9
a0 16000 10,8
oo 14000 10,7
600 12000 10,6
SO0 10000 40,5
400 goon 0.4
300 6000 10,3
200 4000 10,2

100 2000 101

0 0 ]
5 0 15 200 25 30 35 40 45 50 55 60 65
v [mis]

|atlas v| nirpm] | Ba1s Fiesult table

FiD g7 057 Blade angle adjust 0°

Gréafica 7: Parametros De Rendimientos De La Hélice.

Segun la grafica 7, se puede observar que el empuje que genera el conjunto hélice
motor, a la velocidad de crucero del planeador solar (37.5 m/s) y a 4816,9RPM, se
obtiene una Potencia de empuje de 245 N sin considerar las perdidas mecanicas.

También se observa, que la potencia eléctrica es de 13kW, para la cual al
multiplicarla por la eficiencia, da como resultado el consumo de energia requerido
para alimentar las baterias. Esto se realiza en base al modelo matematico del
programa PropCalc, idealizando los parametros.

La eficiencia de la grafica 6, es de 0.83, pero la eficiencia real calculada es de
0.58, Anexo1: Potencia del Motor para el Atlas Solar-hoja-parametros de hélices.
Al realizar el producto de la potencia mecanica con la eficiencia real da como
resultado la potencia eléctrica utilizada del motor 7.54 kW.

4.2.2.2 Seleccion del Paso y Configuracion de la Hélice.

Para seleccionar el paso de la hélice, se toman los valores de velocidad de
crucero del Atlas Solar y las RPM 6ptimas seleccionas, para encontrar el paso
promedio de la hélice se utiliza |a siguiente ecuacion:l’®

Vyelocidad deseada,crucero (1 3)
RPM

Paso Relativo =
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Remplazando y resolviendo la ecuacién 13, se obtiene un paso promedio de 18
pulgadas. Las variables geométricas de la hélice quedan de la siguiente forma.

. Didmetro 37.4 pulgadas.
. Paso 18 pulgadas.
. Se escoge una hélice Bipala debido a las limitantes de espacio

4.2.3 Seleccion de Baterias.
Parametros de seleccion de las baterias:

. Debe cumplir con los requisitos de energia del motor.
. Los pack deber ser lo menos pesados posibles.

. Su manejo no debe implicar riesgos para la seguridad.
. Deber ser de alta densidad energética.

Con base a los parametros ya mencionados se realiz6 un analisis de las baterias
que se utilizan en los sistemas fotovoltaicos y sus diferentes caracteristicas
eléctricas, que son las baterias de plomo y las baterias de Litio.

Las baterias de plomo son las mas usadas en los sistemas fotovoltaicos, ya que
su nivel de descarga es muy bajo, y pueden soportar las grandes fluctuaciones de
corriente en los sistemas fotovoltaicos, su desventaja es que son pesadas en
comparacion a la densidad energética. En el proceso de seleccion se tuvo en
cuenta las baterias de Litio Polimero, ya que estas presentan caracteristicas aptas
de energia especifica. Pero su gran falla es que son muy delicadas en su uso y
recarga.

Las baterias de Litio-ion de ultima tecnologia son capaces de igualar la energia
especifica de las baterias de Litio Polimero y de soportar descargas profundas sin
afectar su rendimiento. Su relacién peso/densidad de energia es comparable con
las baterias de litio polimero.

En el proceso de investigacion se encontraron distintos tipos de baterias Litio-ion,
para las cuales se realizd una tabla comparando el voltaje, corriente, peso y
dimensiones, esta tabla se puede encontrar en el Anexo 2: Baterias para el Atlas
Solar-hoja-tabla comparativa baterias.

Se toman diferentes arreglos de baterias de tal manera que cumplan con los
requerimientos de energia que exige el motor Hacker Brushless A200-8

. Corriente 185 A.
. Voltaje 46 V.
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El motor eléctrico necesita una mayor cantidad de corriente en el arranque pues
debe vencer la inercia mecanica cuando la hélice no esta en movimiento, luego el
motor se estabiliza y llega a utilizar una corriente nominal de 3.3 A

El tiempo de uso del motor depende de la distancia en que el planeador operado
por el piloto encuentre la siguiente corriente de aire caliente ascendente. Otro de
los factores a tener en cuenta es la refrigeracion del motor, pues en este tipo de
motores es posible que a altas temperaturas el recubrimiento aislante del
embobinado se derrita, ocasionando la pérdida del motor.

i(r)
Vg
R

0 .

ot

Imagen 36: Comportamiento de la corriente en el arranque de un motor eléctrico
de corriente directal’”!

La imagen 36, muestra el comportamiento que presenta la corriente en el arranque
de un motor eléctrico de corriente directa, esto implica que el requerimiento de
corriente es muy alto debido a que el motor debe vencer la inercia, la carga
aplicada al eje del motor y la friccién en los rodamientos del motor, después de un
tiempo la corriente disminuye y se estabiliza con valores nominales especificados
por los fabricantes de cada motor.

En la tabla 15, se muestran las diferentes configuraciones de los pack de bateria,
para suplir el requerimiento de corriente y de voltaje.

Pack de baterias Ah \Y kg
5*super B 10 p Serie ,LSE 175 Paralelo 185 66 6,4
LSE 100, LVP65,super B 10 pParalelo,5*super B 10 p Serie 185| 6616,04
2*LVP65 paralelo,4*LEV 50-4Serie 195| 59,2| 35,5
2*LVP65,LEV 50-4 Paralelo,5*super B32E Serie 205,6| 66 79

Tabla 15: Pack De Baterias Que Generan La Corriente.

De tablas 15, se selecciona el pack que comprende 5 baterias de SuperB10p y 1
bateria de LSE175, ya que este presenta el menor peso de todas las
combinaciones hechas, el sistema de almacenamiento estd compuesto por tres
pack de baterias.
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4.2.3.1 Parametros de Carga.

Para saber cuanta es la energia que debe generar el sistema fotovoltaico, se debe
conocer los parametros de carga de cada tipo de bateria seleccionada, en las
especificaciones técnicas que da el fabricante de la bateria LSE175 sugiere un
parametro de carga de 0.5, este parametro limita la cantidad de voltaje y corriente
que soporta la bateria en el proceso de recarga, en las pruebas que realiza el
fabricante; sus resultados dan a conocer que al utilizar 2A y 3,98V la bateria se
carga en 8 horas, esto quiere decir que si se aumenta el voltaje y la corriente,
conservando el parametro de carga, se disminuira en tiempo de recarga, también
se sabe que las baterias litio-ion tiene un maximo de carga a voltaje constante de
14,4V. Con los parametros de carga y voltaje maximo de carga, se conoce el valor
maximo de corriente que se necesita para cargar la bateria, este valor es de 7,2A,
esto da como resultado una disminucién del tiempo de carga a 1 hora y 30
minutos.

Para la bateria Super B10P el fabricante dentro de las especificaciones técnicas
recomiendo dos métodos de carga que son rapida y nominal.

Para realizar una carga rapida hay que alimentar el cargador de 40A a 14.4V con
voltaje continuo esto dara un tiempo de 15 minutos, si se realiza una carga
nominal hay que suministrar una corriente de 14A a 14,4V continuo para un tiempo
de 45 minutos.

En conclusién en el sistema fotovoltaico debera generar 47,2A y 28,8V continuos
para poder cargar el pack de baterias.

4.2.3.2 Tiempo de Descarga y Carga del Pack de Baterias.

4.2.3.2.1 Bateria LSE 175.
Parametros de descarga: 3.7 Vy 183 A
Pardmetros de carga: 14.4Vy 7.2 A
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Gréfica 8: Tiempo De Carga Y Descarga De La Bateria LSE175.

Segun la gréfica 8 se concluye que el tiempo de carga de la bateria es mucho
mayor que el tiempo de descarga. Es por esto que se decide no utilizar
completamente el pack de baterias hasta descargarlo, pues el tiempo de carga
completo de esta bateria seria de 90 minutos, o que representaria que esta
bateria estaria casi todo el tiempo de vuelo cargandose.

4.2.3.2.2 Bateria Super B10P.

Parametros de descarga: 13.2Vy 10 A
Pardmetros de carga: 14.4Vy 14 A
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Gréfica 9: Tiempo de carga y descarga de la bateria SUPER B 10 P

En la gréfica 9 se ve claramente que el tiempo de carga es menor al tiempo de
descarga, de manera que es posible utilizar esta bateria descargandola
completamente en 1 hora y recargarla en 45 minutos. Las graficas se construyen
teniendo en cuenta los parametros dados por el fabricante debido a que no se

tiene fisicamente ninguna de las baterias.

4.2.3.3 Tiempo de Carga.

Se toma en cuenta que el tiempo de carga mayor es el de la bateria LSE175 con

el cual se realiza la tabla de tiempos de carga de la bateria LSE175.

LSE175 tiempo de carga 30 min
Pack en Pack
Paso | DESCARGA [min] Pack usado carga PACK -CARGA [min] 100%
1 20 1 - - 2-3
2 20 2 1 20 3
3 20 3 1-2 10-10 1
4 20 1 2 20 2
5 20 2 3 20 -
6 20 2 31 10-10 3
7 20 3 1 20 1
8 20 1 3 20 -
9 20 1 3-2 10-10 3

180 tiempo total de uso

Tabla 16: Tiempos de carga de la bateria LSE175.
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En la tabla 16, se tiene un tiempo total de uso de 3 horas, en las cuales se define
que pack va a ser usado y recargado, cada paso significa un porcentaje de uso del
33.3% de la bateria LSE175 en un determinado pack.

De esta manera no se usa el 100% de descarga de la bateria LSE175 en cada
uno de los pack de baterias.

. En el pack 1 la bateria LSE175 queda descargada un 66.6%.

. En el pack 3 la bateria LSE175 queda completamente cargada 100%.

. En el pack 2 la bateria LSE175 queda descargada un 50% pues gané
unos 10 minutos de carga al final.

Las baterias SUPER B 10 P quedan completamente cargadas en cada pack pues
solo tardan en cargarse 15 minutos. En conclusién en el sistema fotovoltaico
debera generar 31,8 Ay 86,4 V continuos para poder cargar un pack de baterias
teniendo en cuenta un factor climatico utilizado para prevenir las fluctuaciones de
radiacion solar.

4.2.4 Esquema Eléctrico para Sistema Fotovoltaico

El sistema fotovoltaico del planeador Atlas Solar esta compuesto por: fusible,
regulador de voltaje y corriente, selector de carga con temporizador y medidor, el
cual se conecta a un relé para controlar el funcionamiento de los pack de bateria.
Con el esquema 1 se observa como son las conexiones que hay entre los
diferentes componentes de sistema fotovoltaico.

56



SR eSS S SIS S S S SR S S eSS e E
H 1
: £ H2ed -
] 1
r 1
[l 1
1 541 357 !
| !
1 = > - 1 1
[ 3 1
i I|E|_. |.|m__|1 L 1
i 01 @ 4=dng |
i i
i 1
1 1
] 1
] » 1
! 41 387 ! o
ebuen ap . ! SR
A dod osn -4 [ N B | | P 1 =a =TT
2p JopRES i .I_.|E|_a- In._|m__|Lmn i= | Jod efuen
— [ = ns ] R 003G
1 1 B o =
— . | 7 %4 g
ﬁ/_/ SAT 35T 7
L § E
B : ;
: | ey I_.E ] ] \L on
! 01 g J=dnsg e .,
" [ ¥y 2
i gifusus ap
T

e e e e L~ UDIIUSIGD 3P
oungda [=2fiu

outallsadiny - L L5 -

- -
ESETS CAREALUI oA - 7 ~
A aleyon

ap Jopeinbay

BIIENS

Esquema 1: Diagrama eléctrico del sistema de propulsion.
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4.2.5 Radiacion Solar.

Para el dimensionamiento del sistema fotovoltaico se debe conocer la cantidad de
energia directa que llega a un superficie, ya sea horizontal o inclinada, para el
proyecto se asumird que la superficie del panel estara en la posicion inclinada con
respecto al sol. Para empezar se busca como es la radiacién global en Colombia y
como es su comportamiento en los diferentes meses del afo.

Lugar donde se toman los valores criticos de menor radiacién solar es en Bogoté
Distrito Capital. Se realiza la aplicacion de la mision en esta ciudad debido a que
se tiene una mayor cantidad y precisién de datos segun el IDEAM.

4.2.5.1 Disponibilidad solar en la regiéon andina.

En la grafica10, se observar los niveles maximos y mininos de la radiacion global
que se generan durante el transcurso del afio en la region andina

Lo T o T S S ¥ = ]

radiacion global
M Radiacion global (KW*h/m2)
minimo
M Radiacion global (KW*h/m2)
Maximo
1O W & & & &
& 1~.~ _<- oy 0 b X ) k)
Yy
& ¥

Gréfica 10: Niveles De Radiacion Global (datos del IDEAM).

4.2.5.2 Brillo solar en la regiéon andina.
En la grafica 11, se observar los niveles maximos y mininos tiempo solar que se
generan durante el transcurso del afio en la region andina.
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Grafica 11: Brillo solar.
. El nivel de radiacién en Bogota es de 4750 W/m2, este promedio es

mayor entre las estaciones de medicion en la ciudad, que se da entre los
meses de enero, febrero y agosto. 3767.7 W/m2 promedio menor entre
las estaciones de medicién en la ciudad, que se da en el mes de marzo.

. Intervalos de horas
o Horas en las que existe radiacion:
= 8:00am a4:00 pm
o Hora optima de vuelo :
= Donde se obtiene mayor radiacion es de 10am a 1pm

4.2.5.3 Modelo de Radiacion Solar y Obtencion de Energia

En la tierra existen las coordenadas terrestres, que ayuda a localizar cualquier
punto en el mapa (latitud (@) y longitud (A)). Cuando este sistema se extiende a la
esfera terrestre es posible calcular la posicidén del sol con respecto a una superficie
horizontal en cualquier punto de la tierra. La esfera celeste es una esfera
hipotética de radio infinito cuyo centro es la Tierra. En sistema de coordenadas
celestes se tiene como valores la declinacién que es comparable a la latitud, el
ecuador celeste, polo norte y sur celeste. Como se puede observar en la imagen
37.
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Imagen 37: Sistema de Coordenadas Celeste.”®

La declinacién que tiene el sol con respecto a la tierra es el primer valor que se
debe hallar, ya que este esta en funcion de dia del afo (n) y se calcula con la
siguiente ecuacion.
e Angulo de declinacion
8 = 23,45 sin (% (n+ 284)) (14)

Aparte de la declinacion, para ubicar el sol con respecto a una superficie horizontal
en la Tierra, hay que determinar los siguientes angulos:

e Angulo de zenit

cos 8, = (sin¢g * sin§) + (cos § * cos ¢ * cos w) (15)
Donde:
6, = Angulo de zenit.
¢ = Latitud.

6 = Declinacion.
w = Angulo horario.

e Altitud solar
sinag = (sin@ * sin &) + (cos § * cos @ * cos w) (16)
Donde:
as = Altitud Solar.

e Azimut solar.

siny, = —(S“‘S‘i‘:;‘z’s ) (17)
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Donde:
ys = Azimut Solar.

e Angulo horario cuando el sol esté entre este y oeste.

COS Weynser = —tan @ *tand (18)
Donde:

Wsunset = Angulo horario.

La imagen 38, muestra como son tomados los angulos del sistema de
coordenadas celestes teniendo en cuenta los puntos cardinales.

Equinictis d= la Linea del 5al F. 5 N W

Imagen 38: Posicién del Sol en el Cielo en Relacién a los Angulos Solares.”!

Después de tener la ubicacion del Sol con respecto a una superficie horizontal en
la Tierra, se calcula los siguientes términos

e Radiacién solar extraterrestre:

lo = Ise (1 +0.33 cos (222)) (19)

Donde:
I, = Radiacion Solar Extraterrestre.
Isc = Constante de Radiacion Solar = 1366.1 W /m?

e Radiacion solar sobre una superficie horizontal extraterrestre:

H, =1, * sinag (20)
Donde:
H, = Radiacién Solarsobre una Superficie Horizontal Extraterrestre.

¢ indice de claridad:
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KT =2 21)

Donde:
H = Radiacién Global segun su Ubicacion en la Tierra.
KT = Indice de Claridad.

e Radiacion solar difusa para una superficie horizontal:
Hy; =0177 +H (22)

Donde:
H; = Radiacion Solar Difusa para una Superficie Horizontal.

e Radiacion solar directa para una superficie inclinada:
I, =2t (23)

sinag
Donde:
I, = Radiacion Solar Directa para una Superficie Inclinada.

Los resultados se encuentran en el Anexo 3: Radiacidn para el Atlas Solar-hoja-
calculo de radiacion . Al terminar el procedimiento de hallar cuanta es la
radiacion directa llega a una superficie inclinada en Bogota, dio como resultado un
promedio de:

I, = 2727.055 Watts/m?

La energia diaria que incide sobre una superficie inclinada se calcula:

1y*T ia
Egiario = ( bn/; ) *Nelima (24)

Donde:
Egiario = Energia Diaria Incidente sobre una Superficie Inclinada.

I, = Radiacion Directa sobre una Superficie Inclinada.
T4ia = Tiempo de Radiacion.
Neima = Rendimiento del Clima.

El rendimiento del clima, tiene valores entre (1-0) dia claro y dia oscuro
respectivamente, en Bogoté el dia se puede presentar, tanto claros como oscuros,
se decidi6é tomar un valor intermedio (0,5).

! Las ecuaciones 1 al 15 fueron tomadas del libro Foster, R., Ghassemi, M., & Cota, A. (2010). Solar energy
renewable energy and the environment. (1 ed., Vol. 1, p. 337). new México: abbasghassemi New Mexico
State
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La energia diaria que incide sobre una superficie inclinada en Bogotéa es de:
Ejigria = 868.048 Wh/m?

Con este término se calcula cuanta es la energia disponible, asumiendo que en
toda la superficie alar y superficie del estabilizador horizontal del planeador ATLAS
M1, se le colocaran paneles solares (100% cobertura), de la siguiente forma:

Ediaria disponible = Ediaria * Aceldas * Nceldas * 777'egulador (25)

Donde:

Egisponibie = Energia Disponible.

Egiaria = Energia Diaria.

Acelaas = Area Total de las Celdas Solares.
Neetaas = Eficiencia de las Celdas.
Nregulador = Eficiencia del Regulador.

La energia disponible incidente sobre la superficie del ATLAS M1, asumiendo que
se utiliza en 100% del area alar del planeador es de:

Egiaria disponible = 2739,723 W /m?

Después de encontrar cuanta energia es capaz de recolectar las superficies del
ATLAS M1, y sabiendo cuanta energia debe suministrar el sistema fotovoltaico,
que son los parametros de eléctricos de entrada para el cargador de cada una de
las baterias escogidas. El sistema fotovoltaico debe estar en la capacidad de 31,8
A y 86,4 V para poder cargas un pack de baterias. Estos parametros son
asumiendo que las baterias estan totalmente descargadas.

Teniendo estos parametros se halla la potencia requerida para el sistema, con la
ecuacion de la Ley de Ohm que es:

P=V=xI (26)

Donde:
P = Potencia Requerida del Sistema.
I = Corriente del Sistema.
V =Voltaje del Sistema.
La energia requerida que debe generar el sistema fotovoltaico debe ser de:

Prequerida = 2747.52W
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Con el valor de la potencia requerida, se encuentra la energia requerida por el
sistema, suponiendo que el sistema va a cargar un pack de baterias aun sabiendo
que habra tres pack de baterias y que se utilizara maxima una hora, durante una
hora de radiacién solar, asi:

Ediaria requerida = Prequerida * Tbateria (26)

Donde:

Egiaria requeriaa = Energia Requerida por el Sistema.
Prequeriaa = Potencia Requerida por el Sistema.
Tyateria = Tiempo de Uso de la Bateria.

La energia requerida que debe ser generada por el sistema fotovoltaico por una
hora debe ser de:

Egiaria requerida — 2739.52 Wh

Para que el sistema fotovoltaico sea aceptable en términos de generaciones
energia, se dice que: ®

Energladiaria requerida = Energladiaria disponible (27)

Remplazando y despejando el area de las celadas, de las ecuaciones (26) y (28)
en la ecuaciéon (29), se puede encontrar cual es el area que necesaria para cubrir
la demanda de energia requerida asi:

Prequerida*Tbateria (29)

A -
celdas
Egiaria*Ncelda*Nregulador

Donde:
Acelaa = Area de las Celdas Requerida.

El area tedrica que se necesita para cumplir los requerimientos de potencia para
cargar un pack de baterias es:

Acelda =7.776 mz

Con esta area se sabe cuanto porcentaje teorico se cubre de la superficie del Atlas
Solar, para cubrir la demanda de energia asi:

Aceldas _ (ﬂ) * 100 = 44.43 % (30)

Aala 17.5

% Las ecuaciones 16,17,19,20y 21 fueron tomadas del examen doctoral Design of Solar Powered Airplanes
for Continuous Flight de Andre Noth del 2008 Septiembre 03 para el instituto tecnoldgico de Zurich en suiza
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Este término evidencia que se requiere el 44.43 % de la superficie alar para la
implementacion de celdas solares flexibles. Los resultados y célculos se pueden
ver en el Anexo 3: Radiacion para el Atlas Solar-hoja-dimensionamiento SPV

4.2.6 Seleccidén de Tipo de Generacion de Energia.

Dentro de las energias renovables aplicables a la industria aerondutica se
encuentra las celdas de hidrogeno vy las celdas solares.

La tecnologia de celdas de hidrogeno disefada para la industria aeronautica
actualmente la podemos encontrar en la comparia HorizonEnergySystems con su
producto AEROPACK. &

Es necesario tener en cuenta que el consumo de voltaje y corriente del motor es
bastante alto para este tipo de tecnologia lo que implicaria utilizar este sistema a
su maxima potencia, reduciendo su rendimiento y tiempo de vida util.

Es posible armar un arreglo de Packs (20 AEROPACK) de tal manera que
generen la potencia requerida, sin embargo éste estaria limitado a una hora de
uso. Se asume un tiempo de tres horas de vuelo para el Atlas Solar limitante para
el proyecto, de tal manera que seria necesario utilizar 60 AEROPACK para cubrir
la energia requerida durante este tiempo, esto implica que el volumen y el peso
disponible en el ATLAS Solar estarian excedidos.

En el mercado se pueden adquirir celdas solares rigidas y flexibles, para
implementar las celdas solares rigidas dentro del planeador, es necesario
ubicarlas dentro del ala, esto no es posible debido al disefio y construccion del ala
del planeador Atlas M1. Por esto se selecciona las celdas solares flexibles, que
tienen la capacidad de amoldarse a la forma externa del ala.

4.2.6.1 Configuracion de las Celdas Solares.

Después de encontrar el area necesaria de celdas fotovoltaicas, se debe
configurar la conexion de las celdas en serie 0 paralelo para generar la energia
requerida para cargar el pack de baterias que corresponde a 31,8 Ay 86,4 V en
total, el cual se muestra en el esquema 2.
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4.2.6.1.1 Seleccion y Distribucion de los Paneles.

Comenzando con la investigacién se tienen cuatro empresas fabricantes de celdas
solares, con sus respectivos productos, los cuales se pueden ver en el Anexo 4:
Seleccion de Paneles Solares para el Atlas Solar-hoja-Comparacién de paneles.
Los parametros que se tiene en cuenta para seleccionar las celdas solares, son
los que tiene mayor voltaje y corriente, teniendo sus dimensiones que cumplen
con las restricciones geométricas del ala.

La mejor distribucion de celdas solares sobre la superficie alar del planeador, debe
cumplir con los siguientes parametros

. Mayor cantidad de celdas solares ubicadas
. Menor peso
. La mayor cantidad de voltaje y corriente

En el proceso de ubicacion de las celdas solares flexibles sobre la superficie alar
del planeador, se tuvieron en cuenta tres posibles formas de ubicacion, la
distribucion Uno y distribucién dos se descartan, ya que estas no cumplen con los
parametros de carga del pack de bateria, ademas no se logra una cobertura
apropiada de la superficie alar. Estos resultados se pueden observar en la imagen
39y 40:

Imagen 39: Distribucion Uno.

La distribucién uno se realizé en el programa Solid Edge, para el cual se tiene una
vista plana de la superficie del ala y el panel R-28 de la empresa Flex Solar Cell, se
tomo solo un panel, ya que esta fue la primera aproximacién de ubicacién de celdas
solares, como resultado se pudieron colocar 12 paneles por cada ala, con un peso
de 0,82 kg , un voltaje de 30,8Voltios, instalados en paralelo sobre las alas y una
corriente de 21,6Amperios en serie, los resultados se pueden ver en el Anexo 4:
Seleccion de Paneles Solares para el Atlas Solar-hoja-seleccién de paneles uno.

Con esta distribucién no se tuvo en cuenta la geometria del panel con respecto a la
del ala, la curvatura del perfil, ni el area del spoiler. Al no tener en cuenta la
adaptacion de las celdas flexibles sobre la superficie de ala, se opta por utilizar el
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software Catia vBR19, con esto da como resultado una mejor utilizaciéon tanto de las
celdas solares como la del perfil aerodinamico del ala. La distribucion se observa en
la imagen 40.

11T

Imagen 40: Distribucién Dos.

| ]

Con ayuda del Catia v5R19, se tiene la distribucidén dos, con la cual se logré ubicar 20
paneles sobre un ala, con un peso de 6,55 kg, un voltaje de 11,55 en paralelo de las
alas y una corriente de 10,95 en serie, los resultados se pueden ver en el Anexo 4:
Seleccion de Paneles Solares para el Atlas Solar-hoja-seleccion de paneles dos. Para
esta ubicacidén se tuvo en cuenta el area del spoiler, y paneles de la empresa Flex
Solar Cell.

Imagen 41: Distribucién Tres.

En la distribucién tres, mostrada en la imagen 41, se pueden observar las diferentes
ubicaciones de las celdas solares sobre la superficie del ala y la cobertura que tiene
estas. Para esta ubicacion se colocaron celdas que tiene mayor capacidad energética
con respecto a los paneles utilizados en las anteriores distribuciones. Los resultados
de la tercera distribucion se pueden ver en Anexo 4: Seleccion de Paneles Solares
para el Atlas Solar-hoja-seleccién de paneles tres.

Para la distribucién final, se tiene en cuenta los requerimientos de carga individuales
de la bateria LSE175 y las 5 baterias SUPER B 10P, de esta manera se obtiene una
disminucién del peso con respecto a las anteriores distribuciones, area requerida y
cantidad de paneles. Dentro de los requerimientos de carga de las baterias se
implemento un factor climatico del 50%, para aumentar la posibilidad recarga de las
baterias en condiciones climaticas adversas (densidad del aire, radiacién, ionizacién,
humedad, nubosidad).
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En la imagen 42 se puede observar como es la distribucion de los paneles solares
sobre la superficie del Atlas Solar, los resultados se pueden observar en el Anexo 4:
Seleccion de Paneles Solares para el Atlas Solar-hoja-selecciéon de paneles cuatro.

Imagen 42: Distribucion Final.

4.2.6.1.2 Procedimiento Para Colocar las Celdas Solares en Catia v5R19.

Para lograr la curvatura deseada, se utiliza los siguientes médulos del software de
Catia v5R19: PartDesign, FreeStyle, GenerativeShapeDesign, estos tres mddulos
se utiliza de la siguiente manera, primero se tiene en cuenta las dimensiones de
cada panel, para colocar puntos a lo largo de la envergadura logrando asi la
ubicacion de los paneles; desde la punta hasta el spoiler y de alli a la raiz del ala,
este proceso se realizé con el médulo de GenerativeShapeDesign.

Al terminar la ubicacion de los puntos, se pas6 al médulo PartDesign para realizar
por cada punto un Sketch, en donde se realiz6 un vaciado en Catia, la herramienta
utilizada es Pocket dentro del mismo modulo. Para darle la misma curvatura del
ala a la celda solar, se utiliza el moédulo de FreeStyle, el cual brinda una
herramienta llamada 3Dcurve; esta herramienta tiene la capacidad de generar
curvas en 3D tomando la forma del dibujo que se desee, su Unico requerimiento
es tener un punto inicial, este procedimiento es realizado en cada punto colocado
a lo largo de la envergadura del planeador.

Al terminar este procedimiento se decidié mirar la longitud de cada panel y
también los valores de la cuerda (raiz, media, punta) que tiene el ala del
planeador; para asi escoger valores de longitud de celdas solares; que puedan
ubicarse sin salir de las dimensiones del ala, para terminar la ubicacién de la celda
solar, se tiene en cuenta la curva 3D y la herramienta de generacion de punto a
partir de una curva en el modulo de GenerativeShapeDesign.

El procedimiento para la localizar el punto es seleccionar la curva en donde se
desea ubicar el punto y después se le determina la distancia a la que se desea
colocar, este paso se realizé para cada una de las curvas, para formar el panel, se
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realiza una linea perpendicular a la curvas 3D teniendo en cuenta los puntos
colocados, para después ir al modulo GenerativeShapeDesign y utilizar la
herramienta Fill, para crear la superficie seleccionada.

4.3 Modificaciones Aerodinamicas.

Aumento de sustentacion y arrastre, debido al incremento de la velocidad
de crucero del planeador, que pasa de 32 m /s a 37.5 m/s.

No cambia el parametro de carga alar Peso/Superficie (W/S) ya que la
superficie y el peso de planeador no se modifica, porque los pesos son
equivalentes tanto del segundo pasajero y los mandos secundarios como
de los componentes que constituye el altas solar (mecanismo de despliegue
conjunto motor hélice, pack de bateria y paneles solares) véase seccién 1.5
tabla 16 y seccién 4.7.1.

El numero Reynolds pasa de un aproximado por disefio de 2375313 a
2783572 de tal manera que el rendimiento no es modificado drasticamente
al nivel de vuelo de 3000 metros.

La categoria del Atlas Solar serd de tipo experimental de acuerdo al
reglamento aeronautico colombiano y cumple con las especificacién de
disefio de la normativa CS-22, en esta aeronave se implementa un sistema
de propulsion que se encuentra en fase desarrollo.

Se disminuye la carga paga al suspender un pasajero y remover los
sistemas secundarios de control, para instalar los componentes del sistema
de propulsién, haciendo que aumente el peso al vacio. Se realizar esta
sustituciéon para mantener el peso total de disefio del planeador.

4.4 Mejoras Geométricas y Estructurales.

Se omite la silla del segundo tripulante con sus respectivos mandos para
emplear este peso y espacio para el sistema de almacenamiento de
energia (pack de baterias).

Se incorpora un mecanismo para desplegar el conjunto hélice-motor del
fuselaje, este mecanismo estd basado en poleas para realizar la trasmision
del movimiento, como se puede observar en la imagen 43 que mas
adelante se explicara cada una de sus partes.
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Imagen 43: Sistema de Despliegue de Motor.

e Se tiene en cuenta los mecanismos de control ya existentes dentro del
planeador, de tal manera que el sistema de despliegue no interfiera con
ellos.

¢ De los siguiente componentes no se posee informacion de su peso, ni de su
ubicacion exacta con respecto al datum line, se escogi6 el peso del
pasajero y su silla (ver tabla 5.) para no variar el centro de gravedad del
disefio original.

e Al eliminar la palanca secundaria del elevador también se elimina el anclaje,
como se muestra en la imagen 44:

Imagen 44: Sistema Elevador Del Planeador.’®"!

e En el mecanismo de control de los alerones se cambia el bellcrank de
control del secundario por una union, como se muestra en la imagen 45:
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Imagen 45: Sistema De Alerones.®?

e Para el mecanismo que mueve el timén de cola , se elimina el pedal del

segundo pasajero, los puntos fijos, cables y unién, como se ve en la
imagen 46:

 (Vista planta
3
1

Soporte fijo

Imagen 46: Esquema General Del Rudder.!®!

e Para los instrumentos de control, se debe eliminar las lineas de aire y
componentes de medicibn que se tiene para el panel del segundo
pasajero, como se observa en la imagen 47:

Imagen 47: Esquema General De Las Lineas De Aire A Los Instrumentos De Los
Paneles Delantero Y Trasero.®
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Al panel de control delantero, se le implementan instrumentos que indiquen

el estado de carga de las baterias y un botén que permita desplegar y
replegar el motor.

Para el mando de despliegue y retraccion de tren se debe eliminar la
palanca del segundo pasajero, como se ve en la imagen 48:

Pt 1 de mow: o
trasera
Palanca de movimiento
delastera | /
. U

Soporte de fren principal

Imagen 48: Tren De Aterrizaje.!®

Se modifica el primer formador de anidamiento del tren para colocar el
soporte del motor que permite el despliegue y repliegue del mecanismo,
también se realiza un orificio para permitir el paso de la guaya de
transmision. Las modificaciones se pueden ver en la imagen 49:

Soporte Para Polea

Soporte De Motor
w— Para Sistema De
Despliegus

Imagen 49: Modificaciones Primer Formador de Anidamiento del Tren.

Se modifica el ultimo formador de anidamiento del tren para colocar la
barra del despliegue del motor, los soportes para las poleas y el punto de
acoplamiento de la guaya al formador, también se modifica el orificio de
paso para el cable que transmite el movimiento al elevador y timén de cola.
Las modificaciones realizadas se pueden ver en la imagen 50:
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Acoplamiento
Guaya formador
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Soporte Para La Barra De
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Imagen 50: Modificaciones del Segundo Formador de Tren.

Se modifica el primer formador de cola, para crear una compuerta que
permita desplegar y replegar del mecanismo, también se reubico el orificio
que conduce el sistema de movimiento para el elevador y el timén de cola.
Como se muestra en la imagen 51:

Compuertas

Bisagras

Imagen 51: Modificaciones del Primer Formador de Cola.

Se modifica la silla del segundo pasajero del planeador, para ubicar los
pack de baterias y el motor que acciona el mecanismo despliegue, ademas
se disminuye la altura del espaldar y se abre un agujero para permitir el
paso de la correa transmisidén de la polea, como se muestra en la imagen
52:
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Imagen 52: Modificaciones de la Silla del Planeador.

e En la seccion del fuselaje, en donde se encuentra el brazo de despliegue,
se rompe y se colocan compuertas abisagradas, las cuales se abriran para
dar paso al mecanismo cuando entre en funcionamiento. La piel que
corresponde a esa seccion; se la afadira la seccion modificada del primer
formador de cola, como se ve en la imagen53.

Compuerta de
Apertura

Imagen 53: Compuestas de Apertura.

4.5 Mecanismos de Despliegue.

Primero se localiza el punto donde se va a pivotar la barra de despliegue del
mecanismo como se observa en la imagen 54:
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Imagen 54: Coordenadas del Punto de Pivote

A partir de este punto se calcula la longitud del brazo necesario para el motor y la
hélice. La distancia que hay desde el centro simétrico hasta el punto A es 366mm.
La distancia de tolerancia entre la hélice y la piel de la aeronave es de 30mm
segun las normas CS 22. El radio de la hélice es de 475 mm.

Al sumar las distancias mencionadas da como resultado el brazo total utilizado en
el mecanismo que es de 871mm. El momento par necesario para desplegar el
mecanismo:

Mo, = Distancia del brazo = Peso del cojunto motor — helice (31)

m
Myqr = 0.871 metros * ((32,77 kilogramos * 9.8 5_2) + (1.63 fuerza en x))

El momento par que se debe producir para desplegar el mecanismo es de
281,158043N*m.

El pardmetro de tiempo despliegue del mecanismo es de 5 segundos, el cual
cumple la normativa CS-22 Sub-parte E seccion CS 22.902 parrafo (a), el angulo
de recorrido por el mecanismo de despliegue es de 90 grados, con estos se
calcula la velocidad angular, la cual cumple con la normativa, y tiene un valor de:

v _ Angulo de desplazamiento del mecanismo en radianes (32)
angular — tiempo de despliegue de mecanismo

1.57 radianes

Vv =
angular = 5 ce gundos

La velocidad angular con la que se despliega en mecanismo es de 0,314 rad/seg,
la potencia mecanica necesaria para mover el mecanismo es de 95,6 vatios. Este
es el parametro utilizado para seleccionar el motor del mecanismo. Los resultados
se pueden ver en el Anexo 6 Calculos del Mecanismo para el Atlas Solar
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4.5.1 Partes Del Sistema De Despliegue Atlas Solar.

El sistema de despliegue Atlas Solar esta compuesto de las siguientes partes, las
cuales se observan en la imagen 55:

Imagen 55: Partes del Mecanismo

Hélice

Motor

Brazo:

Formadores de apertura del formador
Poleas tipo 1

Bisagras

Rodamientos

Cable tensor

Torno

10 Correa transmisoras

11 Polea 2

12 Motor de despliegue del mecanismo
Anexo7: Partes del Mecanismo para el Atlas Solar

ooo~NOoOCOaPRhwWwND =

El mecanismo funciona asi:

1. El piloto oprime un botén en el panel de control, para activar un motor
eléctrico de despliegue.

2. El motor eléctrico gira la polea numero 2, que trasmite el movimiento por la
correra transmisora hasta el trono.
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3. El torno gira enrollando el cable tensor y por medio de las poleas que
redireccionan el movimiento del cable tensor y asi logrando un
desplazamiento angular del brazo.

El brazo abre las compuertas.

El brazo es asegurado gracias a la tencion de cable tensor y a la
configuracién que se tiene con el conjunto hélice-motor.

ok

4.5.2 Seleccion del motor de despliegue

Parametros de entrada

Potencia 60 Watt

Peso aproximado disponible 6 Kg
Voltaje 13.2V

Amperaje 10 A

Se realiz6 una busqueda de motores que no excedieran los parametros de
entrada, de tal manera que consuma la menor cantidad de amperaje con el
minimo peso y cumpla con la potencia necesaria para mover el mecanismo. Con
estas condiciones se selecciono el motor Z2D15-12GN®de la compaiiia Ningbo
Zhongda Lider Transmisién Equipment Co., Ltd. el cual tiene las siguientes
especificaciones:

Potencia: 15 Watt
Momento par: 48 Nm
Peso: 0,9 Kg

Voltaje: 12V
Amperaje: 2 A

RPM: 2950

La bateria para mover el motor es la super B10p, se escogi6 esta bateria ya que
tiene los parametros necesarios para accionar el motor, también se conoce los
parametros de carga y descarga.

4.6 Materiales De Construccion.

Teniendo como referencia los materiales de construccion utilizados en la tesis del
Atlas M1, se recomienda aumentar el espesor de los formadores modificados para
que soporten los esfuerzos producidos por el sistema de despliegue, poleas y
conjunto motor-hélice.

Se sugiere un grupo de resinas compatibles con la fibra de vidrio 7781 para
complementar las caracteristicas mecanicas finales del material compuesto, las
caracteristicas mecanicas de cada compuesto estan en el Anexo 5: Materiales
Compuestos para el Atlas Solar-hoja-Comparacion.
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Se realiza el diagrama de cuerpo libre y se calcula los esfuerzos para los distintos
angulos de despliegue del mecanismo.

Resistencia
aerodinamica

—

Imagen 56: Diagrama de Cuerpo Libre.

En la tabla 17, se calcula el esfuerzo que debe soportar el punto A cuando se
despliega el mecanismo, a distintos angulos y se tienen en cuenta la influencia de
la resistencia aerodinamica ejercida en el area frontal del brazo.

Area de soporte del brazo 0,028 m2
peso: 321,146 N
Angulod | Fuerza Cy (N) Fuerza Cx (n) | fuerza resultante (N) | Esfuerzo (pascales)
10 55,77 0,65 55,77 2013,26
20 109,84 0,51 109,84 3965,11
40 206,43 1,03 206,43 7451,99
60 278,12 1,46 278,12 10040,05
80 316,27 1,64 316,27 11417,12
90 321,15 1,65 321,15 11593,24

Tabla 17: Esfuerzo en funcion del angulo despliegue.

Se concluye que el angulo de 90 grados en punto A debe soporta un esfuerzo
maximo de 11593,24 pascales.

Los esfuerzos que soporta el segundo formador de tren son los siguientes:
e Esfuerzo Anclaje del brazo al formador 19806 pascales

e Esfuerzo de los soporte de las poleas 20065 pascales
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e Esfuerzo de soporte del torno 43369.5 pascales

4.6.1 Materiales de Adhesion para Los Paneles Sobre El Ala

Los materiales de construccién que se tiene para el ala son combinaciones de
aramida y fibra de vidrio con nucleos de espuma poliméricas de alta densidad
como se estipula dentro de la tesis del planeador Atlas M1.

Para pegar las celdas solares flexibles sobre el ala, los fabricantes recomiendan
los siguientes adhesivos como cinta doble faz, resinas epoxi y adhesivos termo
fundentes

4.6.2 Métodos De Ubicacion De Los Paneles Sobre El Ala
Se tiene dos métodos para colocar las celdas flexibles sobre el ala

o Método uno: Este método consiste en colocar las celdas solares cuando
se esta construyendo el ala, en los moldes, como se observa en la imagen
57:

Imagen 57: Método Uno De Colocacién De Los Paneles. !

e Método dos: Este método consiste en colocar los paneles solares después
de que el ala este construida, como se observa en la imagen 58:
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Imagen 58: Método Dos de Colocacién de los Paneles.

4.7 Peso y Balance

Como se observa en la tabla 18, el peso de los componentes del mecanismo y el
conjunto de baterias, conforman el momento adicional que se genera en el

planeador.
componentes adicionales peso (kg) |distancia mm |momentos (kg-mm)
motor helice 6 4553,651 27.321,91
barra 26,772 4188,071 112.124,59
poleal 5,393 3958,271 21.346,52
polea 2 5,393 3739,578 20.167,13
torno 23,531 3587 84.405,25
polea3 6,9 2904,218 20.039,10
motor electrico mecanismo 0,9 2904,218 2.613,80
Packs baterias 40,2 1983,313 79.729,18
bateria para motor electrico mecanismo 1,75 2280,813 3.991,42
total 116,84 371.738,90

Tabla 18: Momento adicional en el planeador.

4.7.1 Centro De Gravedad.

Ahora se calcula el nuevo centro de gravedad de la aeronave teniendo en cuenta
los momentos adicionales, para verificar si la posicién de los componentes es la
adecuada de tal manera que no se excedan los limites maximos del centro de
gravedad, que se encuentran entre el 21% al 45% del m.a.c.

Se comparan los centros de gravedad del altas M 1 y con del Atlas Solar como se
observa en la imagen 59.

En la Imagen 59, el centro de gravedad calculado sin el peso del segundo piloto y
la segunda silla, pero con los componentes adicionales, corresponde al 31.2% de
la m.a.c. Este calculo se realiz6 utilizando las formulas que se encuentra
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referenciadas en la tesis del ATLAS M1 (pag. 458-459) cuyo resultado es de 3080
mm desde el datum line.

Se concluye que el nuevo centro de gravedad se encuentra dentro del rango
permitido utilizado para disefnar el planeador Atlas M1. Resultados que se pueden
ver en el Anexo 8: Centro de Gravedad para el Atlas Solar.
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Imagen 59: Comparacion De Centros De Gravedad.
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4.8 Comparacion de Rendimiento.

Se compara el comportamiento energético del sistema de propulsién con motor
eléctrico con un sistema de propulsidon con motor reciproco.

Para encontrar un motor adecuado, hay que tener en cuenta la potencia del motor
eléctrico que es 8 kW a 6000 rpm, que es el parametro inicial para encontrar un
motor reciproco equivalente al motor eléctrico.

De la ecuacién de potencia para un movimiento circular se despeja el momento
par:

P=1"¥ (33)

Donde:

P= potencia

7= torque

¥=el numero de vuelta/ unidad de tiempo
¥=(6000*2*11)/60=628.32 rad/s
1=8000/628.32=12.7 N*m

Los motores que alcanzan este momento par son motores de 250 centimetros
cubicos, a continuacion de mostrara la ficha técnica del motor seleccionado para
realizar la comparacion: 18

Tipo de motor: V tipo doble cilindro, cuatro tiempos y refrigerado por aire
Potencia nominal: 13.5kW

Velocidad: 8.000 rpm

Desplazamiento: 250 cc

Encendido: CDI

Arranque: eléctrico o una patada

Par maximo: 18 N*m / 5.500 a 6.000 rpm
Diametro x carrera: 49 x 66mm

Ralenti: 1500 + 150 rpm

El consumo de combustible minima: < 354g/kWh
Lubricacion: Presion o salpicadura

Cambio: 5 velocidades

Con el momento par de este motor se puede calcular la potencia a 5000 rpm que
es igual a 11309 vatios. Se calcula la cantidad de combustible y contaminantes

con la ecuacioén quimica para la combustion de un hidrocarburo.
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C(n) H (2n+2) + (3n+1)/202 — (n) CO2 + (n+1) H20
Se utiliza un combustible por octanos en la relacion estequiometria.
C (8) H (18) + (12,5) O2 — (8) CO2 + (9) H20

Determinando la relacion cantidad de combustible / cantidad de contaminantes y la
cantidad de energia que se libera en esta reaccion quimica se realiza la tabla 19.

Molécula g/ mol entalpia Ley de Hess
kJ/mol
octano C(8)H(18) 114 -264
02 32 0
Cco2 44 -393
H20 18 -294

Tabla 19: Caracteristicas de los reactivos y los productos.
Se calcula la cantidad de energia liberada por 114 gramos (g) combustible
Entalpia reaccioén = entalpia (producto)-Entalpia (reactivo)
Entalpia reaccion= ((8*-393) + (9*-294))-(-264)(kJ)
Entalpia reaccion=-5526 (kJ)

Por cada 114 gramos de combustible se produce 352 gramos de diéxido de
carbono (COy).La cantidad de combustible que se consumira el motor de 250
centimetros cubicos, con una potencia de 11309 vatios es de 0.354 gramos/vatio.

Cada 114 gramos de combustible produce una cantidad de energia de 5526 kJ
con 2519.5 gramos de combustible se genera 122129,4 kd. Lo que da un tiempo
aproximado de uso de 3 horas de operacion. La cantidad de didéxido de carbono
que se producird con el funcionamiento del motor durante las 3 horas de
operacion, es de 7,8 kg de COs..

Para producir una tonelada de CO; se requiere usar el motor durante 128 ciclos de
3 horas cada uno.

4.8.1 Motor de Combustion Interna Vs Motor Eléctrico.

Como se observa en la tabla 20 y 21 el tiempo de vuelo es el mismo considerando
un funcionamiento continuo del motor durante las 3 horas, pero en el motor de
combustién el tiempo de funcionamiento del motor es fijo, ya que después de las 3
horas se habra consumido todo el combustible, sin embargo en el motor eléctrico
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en el peor de los casos, la autonomia minima es de 3 horas, pues se usan 3 pack
de baterias, cada una de estas permite el funcionamiento del motor durante una
hora, al recargar las baterias en vuelo por medio de los paneles solares, se
aumenta el tiempo de vuelo. Este aumento depende de un factor climatico,
cantidad de radiacion y estado del tiempo nubosidades. El sistema de generacion
de energia del Atlas Solar esta calculado con un factor climatico que permite
recargar las baterias aun si la radiacién solar esta a un 50% debido a las
condiciones meteoroldgicas adversas.

Motor de Combustion interna
energia para mover la hélice es de 11309 vatios

cantidad de combustible necesario para operar 3 horas: 1 galon de
combustible

consumo de combustible: 0,354 givatios

recargable en vuelo: no

volumen de almacenamiento es de ;1 galdn

relacion combustible /Co2: 114/352

produccion de CO2 con un ciclo de funcionamiento de 3 horas: 7,8 kg
numero de ciclos de 3 horas para producir 1 tonelada de CO2: 128.5

Tabla 20: Caracteristicas Operacionales Del Motor De Combustion Interna De 250
CC.

Motor Eléctrico

energia para mover la hélice es de 8000 vatios

cantidad de baterias para lograr un vuelo de 3 horas: 19
baterias o 40kg

consumo de energia: 513 vatios

recargable en vuelo :si con energia solar

volumen de almacenamiento: 33 galones

relacidn combustible /Co2: 0/0 no contamina

produccién de CO2 con un ciclo de funcionamiento de 3
horas: O

numero de ciclos de 3 horas para producir 1 tonelada de
CO2: 0

Tabla 21: Caracteristicas Operacionales Del Motor De Eléctrico De 8000 Vatios.

Se concluye que al usar un motor de combustién es posible llevar la cantidad de
combustible dentro del planeador Atlas Solar pues solo ocupa 1 galon de
combustible para 3 horas de vuelo
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El motor de combustién necesita mayor cantidad energia 11.3 kW para operar en
comparacion a la cantidad de energia que utiliza el motor eléctrico 8 kW. El
sistema de combustible no puede ser recargado en vuelo y produce diéxido de
carbono cuando se utiliza.

En el protocolo de Kioto!®” se menciona el compromiso de las naciones en reducir
las emisiones de CO2, se propuso un mecanismo para incentivar a las entidades
publicas y privadas para lograr una disminucién de las emisiones de dioxido de
carbono. Son los bonos de CO2!°" cuyo valor en el mercado corresponde a 12
dolares por tonelada. Resultados que se pueden ver en el Anexo 9: Calculos de
eficiencia de motor de combustién par el Atlas Solar.

El Atlas Solar es aeronave tipo moto-planeador que cumple con el protocolo de
Kioto, lo que significa que esta aeronave adquiere bonos de CO2, que pueden ser
vendida a todas aquellas empresas que producen contaminacién. Esto nos lleva a
un tipo de aeronaves ecoldgicas que permiten sobrevolar mayores distancias. El
beneficio de los bonos de CO2 solo se aprecia cuando tenemos en cuenta el
tiempo de vida util del planeador, la cantidad de aeronaves que se construyan y el
tiempo de vuelo que alcance, ahi es donde se realiza el cambio de utilizar
hidrocarburos para pasar a utilizar energias alternativas, cambiando la forma de
hacer las cosas.
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4.9 Programacion De Matlab

%% Atlas Solar
% las siguientes funciones estan habilitadas
% si el matlab tiene instalado el toolbox aero

oe

convmass para conversion de unidades de masa

convang para conversion de angulos de radianes a grados y viceversa
convdensity para conversion de unidades de densidad

dpressure para calcular la presion dinamica

convvel para conversion de unidades de velocidad

atmosisa devuelve los parametros de Temperatura, densidad, velocidad
del

o° o o oP

oe

% sonido y presion a una altura determinada segun la tabla de
presiones

% atmosfericas isa

S [/
clc

%% constantes

Psl = 101325 % Pa
Densl = 1.225 % Kg/m3
Tsl = 288.15 % K

R = 287 %Constante de los gases
lan = -6.5/1000 %k /km

%% Caracteristicas del avion

g = 9.81 % gravedad m/s?2

hcru = 3000%Altura de crucero m

Tcrumax=294%Empuje en crucero maximo N

Tcru=196 %$Empuje en crucero economico N
KIAS=170%Velocidad maxima a nivel del mar Knots 314.84km/h a nivel del
mar

Vmax = convvel (KIAS, 'kts', 'm/s'")'% m/s
Npmax=1%Rendimiento maximo de la helice especificado por el fabricante
Palas=2%Helice Numero de palas

Dheli=0.95%Diametro de helices [m]
RpmHcru=4816.9%Revoluciones de la helice en crucero RPM
RpmHmax=6500%Revolucion maxima de la helice RPM
Wenpty=373%Peso en vaciol|kqg]

TOWmax=600%Peso maximo al despegue [kg]

LWmax=600%Peso maximo en aterrizaje [kg]

S=17.5 % Superficie alar [m2]

b=18 %$Envergadura [m]

Long=8.765 %Longitud de la aeronave [m]
Vceco=135*(1000/3600) $Velocidad de crucero economica [m/s]
Vemax=187* (1000/3600) $Velocidad de crucero maxima [m/s]
Vslmax=170*0.51444%Velocidad maxima al nivel del mar [m/s]
Np=0.85%Rendimiento de la helice en crucero

TNcru= (Np*Tcru*550) /Vceco%Empuje de crucero economico
TNcrumax= (Np*Tcrumax*550) /Vcmax$Empuje de crucero maximo
htomax=2300%Altura maxima de despegue [m]

AR=b"2/S %$Aspect Ratio
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AFle=0.043

angu=tan (AFle)

AF=atan ((tan(AFle))—-((1/AR)* ((1-0.46)/(1+0.46))))%Angulo de flechamiento
c/4 1°13"

o)

%% Parametros de rendimiento

WStow=TOWmax/S%Carga alar

TWcru=TNcru/ (TOWmax*g) $PowerLoading peso potencia crucero economica con
el peso maximo al despegue

$TWcrumax=TNcrumax/ (TOWmax*g) $PowerLoading peso potencia crucero maxima
con el peso maximo al despegue

%% Aerodinamica del avion

%e=(1-(0.045*AR"0.68) ) *(1-(0.227*AF"1.615))% airplaneefficiency factor
e=0.94%Coeficiente de Oswald

k=1/ (e*pi*AR)

[T, a, P, rho] = atmosisa (hcru);

miu=17.4*10"-6%viscosidad del aire kg/ms2

Ref=(rho*Vceco*Long) /miu%Reynolds del fuselaje en crucero

Calculo del ParasiticDrag

% Cd Wing

rw=1%Cantilever wing

stc=0.12%Thickness/chord ratio
%Cdsw=0.0054*rw* (1+ (3*tc*cos (AF)"2)) *S%Coeficiente de drag del ala
Cdsw=0.0076

%% Cd Fuselage

rf=1%elliptical cross section

hf=0.5376%Area del seccion transversal de la aeronave m"2
Cdsf=0.0031*rf*Long*hf%Coeficiente de fuselage drag

%% Cd mecanismo extendido

rf=1.3%rectangular crosssection

hm=0.0502+(0.068"2*pi) /2%Area del mecanismo extendido de la aeronave
0.36*0.14m"2

Cdsm=0.0031*rf*Long*hm

%% Cd generado por el conjunto helice-motor

phsito=1.65%

rn=1%la refrigeracion el motor esta descubierto

Cdsn=0.1*rn* ((Tcru)/ ((Dheli/phsito)*550))%Coeficiente de helice-motor
drag

%% Coeficiente de Drag Parasito

rre=47*Ref"-0.2%aproximacion del reynolds del efecto de turbulencia en la
piel del fuselaje

ruc=1l%main geardrag el tren esta retraido para calcular el Cdo en vuelo
recto y nivelado

rt=1.24%Tailplane drag

Cdo= (rre*ruc* ((rt* (Cdsw+Cdsf) ) +Cdsm+Cdsn) ) /S$Parasitic Drag Coefficient
%% Coeficiente de Drag Inducido

CL=(Cdo/k)"0.5 % Coeficiente de Lift

CDi=k*CL"2%Induced Drag Coefficient

Eff=30%eficiencia seleccionada de la aeronave

Treg= (TOWmax*qg) /Eff

Poten=Vceco*Treq

%% Velocidad y Empuije

rho=[0.882:0.1:1.225]% rango de densidades nivel del mar hasta 3000 kg/m3
vel=[0:1:52]"' % Velocidad maxima en crucero del Atlas 184 km/h 51.11m/s
LAND= 0.3080%lambda

vl=vel.”2%cuadrado de la velocidad

CD=Cdo+CDi%DragCoefficient

o° o o
o

\o
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g=0.5*v1l*rho%presiondinamica
Lift=gq*S*CL$Lift

Drag=g*S*CD%Drag
E=CL/CD%Eficienciaaerodinamica

Td=Cdo*g*S

Tc=Cdo*g*S+k*CL"2* (g*S) ."-1
Thrust=Cdo*0.5*v1*rho*S3

Den = convdensity (Densl, 'kg/m”"3', 'slug/ft"3")
W = convmass (TOWmax, "kg', "lbm'); % peso 1bf
Sft = $*10.76391; Swing area, ft"2;

phi=1.98 %angulo de la senda de planeo
phi=convang(phi, 'deg', 'rad'); % bankangle, degsegun el manual de vuelo de
la aeronave

h_m = 3000; %altura

[T, a, P, rho] = atmosisa(h_m);

rho = convdensity(rho, 'kg/m"3", 'slug/ft"3");
TAS_bg = sqgrt ((2*W) / (rho*Sft))*(1./(4*Cdo."2 +
Cdo.*pi*e*AR*cos (phi)*2)) .7 (1/4); % TAS, fps
KTAS_bg = convvel (TAS_bg, 'ft/s','kts'")"';
Pt=0.5*rho*KTAS_bg."2+P

KIAS_bg=((2* (Pt-P))./Den)."0.5

gamma_bg_rad = asin( -sqgrt((4.*Cdo'") ./ (pi*e*AR*cos (phi)"2 + 4.*Cdo"')) );
gamma_bg = convang (gamma_bg_rad, 'rad', 'deg');
D_bg = -W*sin (gamma_bg_rad);

L_bg= W*cos (gamma_bg_rad);

gbar = dpressure ([TAS_bg' zeros(size(TAS_bg,2),2)]1, rho);
C_D_bg = D_bg'./(gbar*sft);

C_L_bg = IL_bg'./(gbar*sft);

TAS=(60:170)"'; % true airspeed, ft/s
Pt=0.5*rho*KTAS."2+P

KIAS=((2* (Pt-P))./Den) .”0.5

gbar = dpressure ([TAS zeros(size(TAS,1),2)]1, rho);
Dp = gbar*Sft.*Cdo;

Di = (2*W"2)/ (rho*Sft*pi*e*AR) .* (TAS."-2);

D = Dp + Di;

L = W,

h2 = figure;

holdon

Dpnwt=Dp*4.4482

Dinwt=Di*4.4482

Dnwt=D*4.44482

Vms=KIAS*0.5144

TNcrumax= ( (Np*Tcrumax*550) . /Vms)

EP= (Vms.* (TNcrumax-Dnwt) ) ./ (TOWmax*g) $exceso de potencia
ExP=EP+Tcrumax

ExPm=EP+Tcru

plot (Vms, Dpnwt, Vms, Dinwt, Vms, Dnwt, Vms, ExP, Vms, ExPm) ;
title('Curvas de Drag y Exceso de Potencia');

xlabel ('Velocidad ,m/s'"); ylabel ('Fuerza, N');
holdoff

%$close all
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5. CONCLUSIONES

Es viable la implementacion de un sistema fotovoltaico en el Atlas Solar,
ya que la superficie alar es suficiente para ubicar la cantidad de paneles
requeridos para la recarga de las baterias.

Los motores eléctricos tienen alta confiabilidad, facilidad de instalacion y
uso, seguridad, bajo costo de mantenimiento y desarrollan altas
revoluciones por minuto lo que implica una mayor potencia en la hélice.
En la fase de arranque del motor es cuando el pardmetro de corriente es
critico, pues las baterias tienen que alcanzar su maximo desempeno de
descarga de corriente para que el motor logre vencer la inercia inicial del
arranque.

El parametro de carga de las baterias en conjunto con el sistema de
paneles solares, y en combinacion con las condiciones meteoroldgicas
determinan la autonomia del planeador, pues si el sistema de
generacion de energia logra recargar completamente un pack de
baterias descargado, al tener tres pack de baterias cada uno con la
posibilidad de brindar una hora de vuelo, si las condiciones climaticas
son favorables, indicaria que el planeador logra abastecer la necesidad
de energia en pleno vuelo.

Es posible aumentar el tiempo de vuelo del planeador, con sistemas de
energia renovables.

Cambiando el disefio del Planeador, incrementando el area alar es
posible colocar mayor cantidad de paneles, lo que permite aumentar la
autonomia de vuelo.

Se puede reducir las emisiones de CO2 cambiando del sistema a base
de combustibles fésiles por uno de energia renovable.

Para un sistema fotovoltaico el parametro critico es la generacion de
corriente, pues cualquier variacion del angulo de incidencia de la luz
sobre la superficie del panel incide en la cantidad de celdas que logran
generar corriente.

Las baterias de hidrogeno no se implementaron, pues seria necesario
utilizar una gran cantidad de celdas de hidrogeno para poder generar la
energia requerida por el motor, lo que aumenta el peso y volumen
sobrepasando las restricciones establecidas para el Atlas Solar.
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6. RECOMENDACIONES

Para realizar la construccion es necesario disponer de los planos
detallados completos de los sistemas del planeador, ubicacién,
ensamble y despiece de componentes que conforman la aeronave.

Verificar la estabilidad longitudinal y lateral con los cambios realizados al
planeador.

De acuerdo a las fuerzas generadas en el despliegue del mecanismo en
vuelo, el motor seleccionado para el despliegue del mecanismo debe

tener un componente mecanico multiplicador de fuerzas.

Realizar un estudio mas detallado sobre los adhesivos para la unién de
los paneles solares al ala del planeador.
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