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RESUMEN 
 
 

El presente trabajo tiene como objetivo diseñar e implementar un sistema de 

propulsión distribuida (eDP) para un aeronave de fuselaje integrado usada en 

agricultura de precisión. Dentro de este contexto, el trabajo fue realizado bajo las 

directrices del diseño concurrente. 

 

El proceso de diseño e implementación inicia percibiendo las necesidades y deseos 

del usuario. Estos requerimientos se convirtieron en especificaciones técnicas 

utilizando la función calidad. Se desarrolló un análisis funcional que identifica un 

principio de solución para los módulos que comprenden la implementación del UAV 

que son: estructural, de propulsión y de control. Durante el diseño de materialización 

se define el sistema de propulsión en su configuración estándar empleada como 

línea base y en su configuración eDP. Por otro lado, después de definir el módulo 

estructural se obtienen dimensiones de los componentes adicionales que requiere 

el sistema de propulsión distribuida. Se seleccionan además los componentes de 

control necesarios para realizar misiones de agricultura de precisión. Finalmente se 

realiza el ensamblaje del aeronave y se realizan pruebas en tierra obteniendo datos 

experimentales del sistema de propulsión. 

 

 

 

Palabras clave: Diseño, calidad, propulsión, agricultura, ensamblaje. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



ABSTRACT 
 

The aim of this work is to design and implement a distributed propulsion system (eDP) 

for an integrated fuselage aircraft used in precision agriculture. In this context, the work 

was carried out under the guidelines of the concurrent design methodology. The design 

process begins identifying the needs and wishes of the final user. Then, these 

requirements became technical specifications performing the quality function. A 

functional analysis was performed identifying a solution principle for the modules that 

comprise the implementation of the UAV which are: structural, propulsion and control. 

During the materialization design stage, the propulsion system is defined in its standard 

configuration used as a baseline for comparison and in its eDP configuration. On the 

other hand, after sizing the structural module, dimensions of the additional components 

required by the distributed propulsion system are defined. The control components 

necessary to perform precision agriculture missions are also selected. Finally, the aircraft 

is assembled and ground tests are carried out obtaining experimental data from the 

propulsion system. 

 

Keywords: Design, quality, propulsion, agriculture, assembly.



DISEÑO E IMPLEMENTACION DE UN SISTEMA DE PROPULSIÓN 

DISTRIBUIDA DE UNA AERONAVE NO TRIPULADA DE 

FUSELAJE INTEGRADO UTILIZADA EN AGRICULTURA DE 

PRECISIÓN 

 

INTRODUCCIÓN 
 
La agricultura ecuatoriana es una actividad económica que representa en 9% del producto 

interno bruto del Ecuador [1, 2]. El panorama agrícola no ha presentado mayores cambios 

en su estructura productiva en los últimos años [2]. La falta de cambio, interés e innovación 

en un sector que trabaja con cerca de la décima parte de la riqueza de los ecuatorianos ha 

generado una problemática social que ha llegado a generar una gran convulsión en el país 

[3, 4]. 

En este contexto se observan problemas constantes, como la baja productividad, la falta 

de políticas públicas de largo plazo y el escaso control en el cumplimiento de los acuerdos 

ministeriales sobre los precios [5]. En este sentido, la situación de la agricultura luce 

alarmante puesto que la juventud actual muestra muy poco interés en el sector con un 8.9%  

de productores jóvenes en contraste con el 63.8% de productores adultos y 27.3% de 

adultos mayores [6]. Bajo este panorama resulta muy conveniente analizar las soluciones 

que la tecnificación con UAVs es capaz de presentar considerando un futuro con menor 

gente en el sector agrícola ecuatoriano.  

La tecnología siempre ha brindado soluciones a los grandes problemas a los que nos 

enfrentamos. La tecnificación y educación se presentan así como solución a los problemas 

que se presentan para la agricultura ecuatoriana [7]. Esto junto con la voluntad del gobierno 

de generar planes para la reactivación del sector con una fuerte inversión [8, 9] permiten 

que la introducción de nuevas tecnologías sea posible. El promedio actual de productividad 

agrícola del país es 5 toneladas métricas por hectárea debajo de Perú (7.5 tm/ ha) y de 

Uruguay (8.5 tm/ha) [2, 10]. La tecnificación con el uso de UAVs tiene el potencial de 

mejorar rendimientos y crear múltiples beneficios puesto que un UAV puede llegar a 

realizar en siete minutos el trabajo que una persona tarda entre cuatro a cinco horas [11]. 

En consecuencia, el presente trabajo pretende contribuir a el estudio y desarrollo de UAVs 

para ser implementados en el sector agrícola ecuatoriano. Proporcionando un prototipo 

dimensionado para el vuelo en altitudes sobre los 4000 m.s.n.m. que permita la 

implementación de sensores utilizados en agricultura de precisión. 

 



Objetivo general 
  
 
Diseñar e implementar un sistema de propulsión distribuida de una aeronave no tripulada 

de fuselaje integrado utilizada en agricultura de precisión. 

 

Objetivos específicos 
  
 

 Estudiar el estado del arte de propulsión distribuida, estabilidad y ensamblaje de 

UAVs. 

 Adaptar y refinar los códigos para la evaluación del sistema de propulsión y 

estabilidad. 

 Evaluar la configuración de propelas y arquitectura de propulsión distribuida óptima. 

 Realizar el ensamblaje del aeronave no tripulada.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



1. MARCO TEÓRICO  
 

 

1.1. Antecedentes 

Desde el año 2015 se realizan trabajos de investigación en la Escuela Politécnica Nacional 

acerca de vehículos aéreos no tripulados. El primer trabajo realizado por Valencia et al. 

[12], crea una metodología paramétrica para la evaluación del desempeño de un aeronave 

que emplea propulsión distribuida e ingestión de la capa límite. De igual manera con el 

trabajo [13], se realizó el estudio de tecnologías innovadoras para sistemas de propulsión 

en aeronaves.  

El trabajo [14] realizado en 2016,  elaboró el análisis teórico de puntos de diseño óptimos 

de un sistema de propulsión distribuida. El sistema evaluado presentaba la tecnología de 

ingestión de capa límite. Ya en 2017, el trabajo [15] investigó el modelado paramétrico de 

un UAV con el objetivo de dimensionarlo para la región andina. Dentro de este trabajo se 

diseñó una primera metodología que toma en cuenta las fuerzas aerodinámicas del 

aeronave en su condición crucero para evaluar el rendimiento de un UAV empleado en 

agricultura. 

Es importante destacar la tesis [16], que en el año 2017 inicia el estudio mediante 

herramientas paramétricas computacionales de un aeronave para ser implementada en el 

sector agrícola de la región andina. Posteriormente en  el año 2018 el trabajo [17] evalúa 

el diseño de sistemas de propulsión distribuida en un aeronave de fuselaje integrado. 

Como consecuencia hasta el primer trimestre del 2018 todo el trabajo teórico realizado, no 

había sido evaluado de manera experimental. En este sentido con la finalidad de tener un 

aeronave prototipo que permita evaluar e implementar tecnologías innovadoras se realiza 

el trabajo [18]. En dicho trabajo empleando la metodología de criterios ponderados se llevó 

a cabo la selección del fuselaje con el que se cuenta para el presente trabajo.  

En resumen, hasta el segundo trimestre del 2018 el fuselaje seleccionado había sido 

adquirido por parte del Proyecto PIS 16 20 y solamente empleado en dos trabajos teóricos 

[18, 19]. En este contexto, el presente trabajo pretende contribuir al estudio y desarrollo de 

sistemas aéreos no tripulados. Refinando las metodologías de diseño de sistemas de 

propulsión distribuida. Creando un método de dimensionamiento del sistema de propulsión 

adaptado para el fuselaje previamente seleccionado. Y finalmente ensamblando el UAV. 

 



1.2. Generalidades vehículos aéreos no tripulados 
  
Un UAV es un vehículo aéreo no tripulado definido por el 

departamento de defensa estadounidense [20] como: un vehículo aéreo que no transporta 

a un operador humano el cual usa fuerzas aerodinámicas para tener sustentación, el 

vehículo puede volar de manera autónoma o ser pilotado remotamente, puede ser 

desechable o recuperable y puede o no transportar cargas letales. 

En 1918 se empieza a crear el concepto actual de UAVs cuando Charles Kattering 

desarrolla una aeronave controlada por un giroscopio que caía y explotaba después que la 

propela giraba un determinado número de veces [21]. Desde entonces, vehículos aéreos 

sin piloto se han utilizado en múltiples de contextos: se han utilizado en la práctica de tiro 

desde 1930, en la segunda guerra mundial se emplearon misiles; vehículos pilotados 

remotamente se usaron en Vietnam para reunir inteligencia [22] y actualmente se emplean 

en misiones de monitoreo y vigilancia con un gran futuro en las entregas de 

correspondencia [23].  

El concepto de vehículos aéreos no tripulados de hoy inició con la idea de los drones de la 

década de los cincuenta [24] que pasaron a conocerse como vehículos pilotados 

remotamente en las décadas de los sesenta y setenta. Los vehículos aéreos no tripulados 

se clasifican principalmente en dos grupos: de ala fija y multicopteros. Los de ala fija 

constan fundamentalmente de un ala rígida con una superficie aerodinámica que genera 

sustentación [25]. Entre sus principales ventajas se tiene que poseen una estructura 

simplificada que necesita menor mantenimiento y reparación garantizando un desempeño 

aerodinámico más eficiente [26] presentando a la vez oportunidades concurrentes con 

tecnologías innovadoras como las de propulsión distribuida [17] y de empuje dirigido 

(Thrust Vectoring) [27].  

 

1.3.  La Agricultura en el Ecuador 
 

El Ecuador geográficamente es muy diverso, la cordillera de los andes lo divide en dos 

ramales, oriental y occidental dejando un callejón interandino en el medio.  En este sentido 

la región continental tiene lugares desde 0 a 6300 metros sobre el nivel del mar [28] todos 

estos factores, juntos y combinados, hacen que la región continental cuente con una flora 

y fauna mega diversas. La Figura 1.1. muestra un ejemplo de la biodiversidad de los 

cultivos Ecuatorianos. Se presenta una clasificación de cultivos más representativos y con 

potencial de exportación del ecuador junto con el rango de altura óptima de cada cultivo. 

 



Figura 1.1. Rangos de altura de cultivos representativos del Ecuador.  
(Fuente: [29]) 

Pese a tener un gran potencial, el panorama agrícola no ha presentado mayores cambios 

en su estructura productiva en los últimos años [2]. En este sentido en la superficie agrícola 

prevalecen los pastos cultivados y los naturales. La mayoría de áreas se destinan para la 

caña de azúcar, banano, palma africana, plátano, cacao y otros [6]. En este horizonte se 

observan problemas constantes, como la baja productividad, la falta de políticas públicas 

de largo plazo y el insuficiente control en el cumplimiento de los acuerdos ministeriales 

sobre los precios [5]. Los persistentes problemas tienen un gran impacto social en un sector 

que involucra gran una gran mano de obra y aporta el 9% del producto interno bruto del 

país [2].  La situación de la agricultura se presenta alarmante puesto que la juventud actual 

muestra muy poco interés en el agro con un 8.9 % de productores jóvenes en contraste 

con el 63.8% de productores adultos [6].  

 
1.4. Agricultura de precisión  
 

El concepto de agricultura de precisión (AP) nace junto con las primeras proyecciones que 

se dan en la década de los noventas sobre la creciente necesidad de un incremento del 

56% de producción de alimentos para el 2050 [30]. De igual forma este aumento en la 

producción tendrá como consecuencia el tener que incluir una menor área de cultivo y una 

menor cantidad de agua puesto que hoy en día ya se emplea el 50% de la tierra con 

capacidad para la agricultura [30].  



En este contexto surge el concepto de agricultura de precisión que se define como una 

estrategia ambiental amigable en la que los granjeros pueden tomar decisiones en cuanto 

a métodos de cultivo, aplicación de semillas, fertilizantes, agua e insumos para adaptarse 

a condiciones cambiantes de los cultivos y suelos en un campo [31]. 

Gebbers et al. [32] definen a la agricultura de precisión como un conjunto de tecnologías 

que armoniza sensores, sistemas de información y maquinaria para optimizar la producción 

teniendo en cuenta la variabilidad y las incertidumbres existentes dentro de los sistemas 

agrícolas. Por otra parte Pierce et al. [33] afirman que la agricultura de precisión es la 

aplicación de tecnologías para gestionar la variabilidad espacial y temporal asociada con 

todos los aspectos de la producción agrícola con el fin de mejorar el rendimiento del cultivo 

y la calidad ambiental. Las definiciones de la agricultura de precisión sugieren que existen 

tres elementos importantes para su implementación exitosa y estos son: la información, la 

tecnología y la gestión en toda la producción de cultivos [34]. 

 

1.4.1.  Aplicaciones de los UAVs en agricultura de precisión  
 
La capacidad de los UAVs de transportar una gran variedad de sensores para recolectar 

información los hace ideales para el uso en agricultura de precisión (AP), entre los sensores 

específicamente diseñados para estos equipos se tienen: cámaras multiespectrales, 

térmicas e hiperespectrales [35]. 

Los UAVS permiten obtener el Índice de vegetación de diferencia normalizada conocido 

como (NDVI) por sus siglas en inglés. Este es el indicador general que muestra de la salud 

de los cultivos [36]. Además entre las múltiples aplicaciones de los UAVs destacan el 

mapeo de campos y distribución de plagas [37], monitoreo de contenidos químicos y 

monitoreo de pérdidas de los cultivos [38]. Con toda esta información se realiza una 

evaluación de los impactos de la fertilización en el crecimiento de los cultivos [23], se 

elabora un plan de uso eficiente de productos químicos y pesticidas así como una mejor 

planificación futura del riego y drenaje [37].  

Todos los potenciales beneficios de los UAVs contrastan con el estado actual de la 

agricultura ecuatoriana que presenta múltiples retos en cuanto a la tecnificación, puesto 

que solo el 5% de la producción está tecnificada en el país [2, 10]. La tecnificación con el 

uso de UAVs tiene el potencial de mejorar rendimientos y crear múltiples beneficios puesto 

que un UAV puede llegar a realizar en siete minutos el trabajo que una persona tarda entre 

cuatro a cinco horas fumigando una hectárea o inspeccionando en solo 45 minutos hasta 

400 acres de cultivos [11].  

 



1.5. El sistema de propulsión 
 

El sistema de propulsión del UAV está formado por propelas, motores y controladores 

electrónicos de velocidad (ESC por sus siglas en inglés) alimentados por baterías. Este 

sistema es la parte más importante del UAV, por tanto, que determina los aspectos 

principales, como el tiempo de vuelo, la capacidad de carga útil y el tiempo de vuelo. Los 

componentes principales del sistema de propulsión de un UAV se presentan en los 

siguientes literales. 

 
1.5.1.  Propelas 
 
Quan [39] describe a las propelas como dispositivos propulsores que generan impulso 

empleando el aire para generar empuje. Las propelas son el principal elemento impulsor 

del sistema de propulsión, donde la potencia del eje debe ser proporcionada por otro 

dispositivo en este caso un motor eléctrico. La Figura 1.2 muestra un esquema de una 

propela indicando su diámetro (d), la distancia (D) representa el avance de la propela en 

una revolución a una velocidad rotacional (c). Además, se indica la fórmula para determinar 

el paso de la hélice que es un importante factor que se indica en las propelas comerciales. 

El modelo de las propelas generalmente se describe en catálogos mediante un número de 

cuatro dígitos [39]. 

 

Figura 1.2 Parámetros de la propela.  
(Fuente: Propia) 

 

1.5.2.  Motores 
 

La elevada sensibilidad de la carga útil que lleva un UAV ante contaminantes de 

hidrocarburos es la principal justificación para usar propulsión eléctrica en lugar de motores 

de combustión [40]. Los motores eléctricos convierten la energía eléctrica almacenada en 



energía mecánica para la propela. Los motores eléctricos generalmente se pueden 

clasificar según la ubicación de los imanes en el rotor teniendo dos clases: dentro del rotor 

y fuera del rotor. Los motores con imanes fuera del rotor son del tipo que proporcionan 

velocidades estables y elevados torques [20].  

Los motores empleados en UAVs son en su mayoría motores DC sin escobillas por sus 

accesibles costos y elevada eficiencia [41]. El hecho de no tener escobillas hace que estos 

motores (Brushless) requieran de un mínimo mantenimiento y presenten una mayor 

durabilidad que su contraparte que cuenta con escobillas que se desgastan o rompen.  

 

1.5.3. Controlador electrónico de velocidad (ESC) 
 

Es un dispositivo electrónico cuya función es variar la tensión que se aplica al motor, 

controlando así su la velocidad rotacional  [42]. Un ESC traduce la información de nuestro 

centro de control principal proporcionando una señal adecuada para realizar el control del 

motor.  

Estos dispositivos también incluyen un circuito supresor de batería (BEC por sus siglas en 

inglés) que elimina la necesidad de baterías adicionales para entregar energía eléctrica a 

otros circuitos [43]. En este sentido este circuito reduce el elevado voltaje de las baterías a 

un nivel adecuado para el receptor y los servomotores [44]. Por lo cual en la práctica el 

ESC es empleado como un sistema para distribuir la energía de las baterías a todos los 

sistemas de los UAVs. 

 

1.5.4. Baterías 
 

Las baterías son un dispositivo electroquímico que convierte la energía química 

almacenada en energía eléctrica durante la operación del UAV [39].  Existen diferentes 

parámetros para medir el rendimiento de las baterías de un UAV, como la energía 

específica, la velocidad de carga y el costo por kilovatio-hora [45]. Sin embargo, las 

principales restricciones que se evidencian en el mercado de baterías son la alta tasa de 

descarga, el alto costo y la baja capacidad de carga útil de los UAV [46].  

Por otro lado el tamaño y peso de la batería tiene un impacto significativo en el peso del 

vehículo y el rango de vuelo posibilitando el lograr una alta eficiencia operativa [39]. Por lo 

que al buscar baterías para un UAV deberemos comparar: el voltaje nominal que se 

expresa en función del número de celdas unitarias (S), la capacidad que se expresa en 

miliamperios hora, dica la corriente que descargará la 

batería en una hora y la densidad energética. 



 

1.6. El fuselaje integrado y elementos de control 
 

1.6.1.  Características del fuselaje integrado 
 

La Figura 1.3 presenta el fuselaje en su configuración base, el modelo es el ala voladora 

X8 de la compañía Skywalker Technology fabricado en China y hecho de poliuretano EPO 

Foam de alta densidad.  

 

 

Figura 1.3 Vista superior del Skywalker X8.  
(Fuente: Propia) 

 
Las aletas en los extremos del fuselaje mejoran la maniobrabilidad del aeronave [47] y a la 

vez tienen la intención de reducir el arrastre recuperando la energía de vórtice que se 

genera en la punta del ala [48].  Las especificaciones técnicas y detalles geométricos del 

fuselaje en su configuración base se presentan en la Tabla 1.1 obtenidos directamente del 

fabricante.  

 

Tabla 1.1. Especificaciones técnicas del Skywalker X8. 

Especificaciones técnicas 

Envergadura del ala 2120 [mm] 

Largo del fuselaje 790 [mm] 

Área del ala 80 [dm2] 

Centro de gravedad 430-400 [mm]  

Velocidad 65-70 [km/h] 

Peso seco 880 [g] 

Peso máximo  3500 [g] 

(Fuente: [49]) 



1.6.2.  Sistema de control 
 

El sistema de control integra elementos de control como los servomotores además de 

sensores como GPS y acelerómetros integrados dentro de una interfaz controlada por una 

computadora que asisten durante el vuelo. Los sistemas de control permiten lograr vuelos 

autónomos o asistidos que le faciliten a cualquier usuario usar el UAV de manera intuitiva 

sin ser un piloto experto. En este sentido existen dos productos líderes en el mercado que 

se describen a continuación. 

El primer sistema en ser analizado es el NAVIO2. Es un potente controlador de vuelo que 

cuenta con múltiples servicios de geolocalización. El controlador tiene acelerómetros, 

giroscopios y magnetómetros para poder orientarse. Además este controlador tiene un 

barómetro de alta resolución que puede medir variaciones de altura con 10 centímetros de 

resolución [50]. Con todo el equipamiento ya mencionado el Navio2 se acopla a cualquier 

Raspberry Pi lo que permite trabajar en un entorno Linux [51].  

También es importante mencionar el controlador Pixhawk Cube que es uno de los sistemas 

de piloto automático abierto más avanzados del mundo [52], está diseñado para satisfacer 

las necesidades en ámbitos académicos e industriales. Tiene un sistema de triple 

redundancia con tres acelerómetros, giroscopios, magnetómetros y dos barómetros.  

Utilizando software ArduPilot, el controlador convierte cualquier avión, helicóptero, barco o 

submarino a control remoto en un dron profesional con todas las funciones [52]. La mayoría 

de los kits de Pixhawk vienen con todo el hardware adicional requerido [53], como GPS, 

módulos de alimentación, etc.  

 

1.7. Sistemas de propulsión distribuida 
 

Un nuevo enfoque en el diseño de UAVs es el de distribuir la fuerza de una unidad de 

potencia central a dos o incluso más, ya sea por transmisión mecánica, neumática o 

eléctrica [54]. El objetivo principal de la propulsión distribuida es lograr beneficios a través 

de la integración de elementos aerodinámicos, propulsivos y estructurales [57, 58]. Otra 

característica principal que se está investigando en términos de este concepto es el posible 

beneficio debido a la ingestión de la capa límite del fuselaje en los propulsores y al llenado 

de la estela de la aeronave [12, 15]. Esto, en teoría, reduce la cantidad de pérdida de 

potencia en el campo de flujo debido a la disipación y por lo tanto mejora la eficiencia del 

vehículo [56]. 

La Figura 1.4. representa de forma esquemática las configuraciones de propulsión 

convencional (a) y propulsión distribuida (b) en el fuselaje del que se dispone. La 



configuración convencional se referirá como línea base (BL) y la configuración con 

propulsion eléctrica distribuida (eDP). 

 

 

 

(a)                                                                            (b) 
Figura 1.4 (a) Sistema de propulsión convencional, (b) Sistema de propulsión distribuida 

(Fuente: Propia) 
 

La propulsión eléctrica distribuida (eDP) es un sistema de propulsión donde las fuentes de 

energía eléctrica están conectadas a múltiples propulsores [44, 60]. Los propulsores 

pueden ser cualquier combinación de dispositivos que produzcan empuje. Las fuentes de 

energía pueden ser cualquier combinación de dispositivos de producción o 

almacenamiento de energía eléctrica. Cuando se emplean dispositivos eléctricos y 

sistemas de transmisión eficientes, se permite una gran flexibilidad en el diseño del UAV 

debido a la función desacoplada entre los dispositivos [44, 61].  

Además, con la implementación de la propulsión distribuida, se puede lograr una mejor 

integración del sistema de propulsión con el fuselaje para reducir el ruido circundante. 

También se puede experimentar una eliminación de las superficies de control de la 

aeronave a través del uso del empuje vectorizado para los momentos de inclinación, 

balanceo y giro. Finalmente se tiene una facilidad de reemplazo de motores o propulsiones 

más pequeños y ligeros. 

En la actualidad el concepto de propulsión eléctrica distribuida (eDP) se ha puesto en 

práctica en varios trabajos. Wei y Zhou [59] en 2012 estudiaron como la integración de la 

propulsión distribuida en un UAV de larga autonomía cambia su estabilidad al localizar 

múltiples propulsores en amplias alas del aeronave. Además, exploran como este cambio 

en la estabilidad junto con un ajuste preciso en el control de los propulsores lleva a mejorar 

la eficiencia del sistema y la calidad del vuelo. 

En el año 2017 Baris y Landman [60] investigaron y pusieron a prueba los beneficios de la 

eDP en pequeños UAVs operando con bajos números de Reynolds. Los resultados 

mostraron que independientemente de la ubicación de los propulsores y a pesar de un 

posible incremento del peso del aeronave. La propulsión distribuida produce un mayor 

empuje, un mayor rango y autonomía. 



Recientemente en 2019 Ma et al. [61] con el fin de explorar el efecto de los parámetros de 

montaje de la eDP en un UAV, utilizaron la dinámica de fluidos computacional (CFD), para 

probar que el efecto de ingestión de capa limite empleando eDP mejora significativamente 

el rendimiento aerodinámico y la eficiencia de propulsión en ángulos de ataque medios y 

pequeños. Sin embargo, advierten que una configuración mal lograda ejercerá efectos 

adversos sobre la eficiencia de propulsión y el momento de cabeceo. 

 

1.8. Estabilidad estática longitudinal 
 

Raymer [62] define en términos aeronáuticos, que la estabilidad estática longitudinal 

implica la generación de un momento restaurador (nariz abajo) en respuesta a un aumento 

en el ángulo de ataque, sin ninguna acción de control por parte del piloto. 

De Castro [63] establece que en condiciones de crucero donde la mayor importancia es el 

movimiento longitudinal la teoría de estabilidad estática longitudinal es aplicable. Entonces 

en vuelo crucero un cuerpo en estará en equilibrio cuando las fuerzas resultantes y 

momentos que actúan sobre el son cero [64]. Por lo tanto, en una condición de crucero la 

fuerza de empuje se balanceará con la de arrastre en la región axial. Mientras que en la 

región normal el peso se balanceara con la fuerza de sustentación. Entonces la única 

variable a ser comprobada será el momento de giro alrededor del centro de gravedad (CG) 

que tendrá que ser mayor que cero [65].  

Como consecuencia durante en la evaluación de la estabilidad estática longitudinal se 

requiere conocer el centro de gravedad de la aeronave de fuselaje integrado [17]. Para 

después evaluar la variación del centro de gravedad con relación a la adición de los 

sistemas de control y de propulsión. De esta manera un aeronave de fuselaje integrado sin 

cola horizontal que es el elemento que se encarga de controlar el movimiento de cabeceo 

en aeronaves convencionales; se diseña tomando en cuenta un momento de cabeceo 

positivo [66]. 

 

1.8.1. Margen estático 
 

Anderson [67] indica que el margen estático cuantifica el margen de movimiento del centro 

de gravedad antes de alcanzar el límite de estabilidad; este margen es generalmente citado 

en porcentaje de la cuerda aerodinámica media. En este sentido Irving [68] postula que el 

margen estático (SM por sus siglas en inglés) es una medida de la estabilidad estática del 

avión con respecto a las perturbaciones. La Figura 1.5. permite apreciar la generación de 



una sumatoria de momentos positiva alrededor del centro aerodinámico (AC) cuando el 

centro de gravedad está situado en frente. 

 

 

Figura 1.5. Equilibrio de las fuerzas de sustentación y peso. 
(Fuente: Propia) 

 

En el caso contrario cuando el CG está detrás del punto neutral, la aeronave es 

longitudinalmente inestable y se requieren acciones correctivas activas por parte de las 

superficies de control para mantener un vuelo estable.  Sin embargo, existe una 

compensación de tener una aeronave con estabilidad reducida y esto es un aumento en la 

capacidad de respuesta a los comandos de control [69]. De hecho, un avión con un gran 

margen estático es muy estable, pero también es lento para responder a comandos [70] y 

por lo tanto es más propenso a saturar los comandos de control, debido a su efectividad 

reducida. 

 

1.9. Ensamblaje de la aeronave 
 

Keane [66] indica que el ensamblaje del aeronave ocurre en tres fases. En la primera fase 

los componentes que difícilmente serán removidos son ensamblados en el fuselaje. En la 

segunda fase los componentes que son removidos tras su tiempo de servicio o falla como 

lo servo motores, receptores y motores son ensamblados. Finalmente llega el turno de los 

componentes diseñados para ser separados para el almacenamiento y transporte. Por lo 

que en la mayoría de UAVs se sugiere no dejar las alas o cola unidos permanentemente al 

fuselaje.  

En la comunidad Robotshop [71] se separa en las siguientes secciones el ensamblaje del 

UAV: sistema de propulsión, sistema de comunicación, y montaje final.  La fase del montaje 

del sistema de propulsión incluye los motores, ESCs, controlador de vuelo y baterías, es 

importante mencionar que no se sugiere el montaje de las propelas en esta etapa. En la 

comunidad se indica que la conexión entre la batería y el sistema de distribución de energía 



debería ser relativamente fácil si ambos tienen el mismo conector. En caso de que no 

tengan los mismos conectores se deberá buscar un adaptador. 

Para finalizar, se deberá conectar el ESC al sistema de distribución de energía teniendo en 

cuenta que el número de divisiones de la batería y el número de ESC es igual al número 

de motores empleados en el UAV. Entonces los ESCs se deben conectar al controlador de 

vuelo según las pautas que se indiquen en el diagrama de conexión del controlador. La 

etapa final de ensamblaje consta del sistema de comunicación y del medio de transmisión.   

 

1.10. Análisis de los UAVs de alas fijas disponibles en el mercado. 
 

El primer referente analizado es el UAV Event E386 que es fabricado por la empresa 

estadounidense Event 38 Unmanned Systems. La Tabla 1.2. muestra un resumen de las 

principales especificaciones de este UAV mientras que las demás especificaciones 

técnicas provistas por el fabricante se muestran en el ANEXO II. 

Tabla 1.2. Especificaciones técnicas del Event E386 

Especificaciones técnicas del UAV Event E386 

 
(Fuente: [72] ) 

Dimensiones del 
Fuselaje 

Envergadura: 190 cm 
Longitud:130 cm  

Rango 60 km 

Peso 2.5 kg Velocidad crucero 12 m/s 
Precio 20 000 $ Condiciones de 

operación  
Altura: 3960 m 

 (Fuente: [72]) 

A continuación, se analiza el UAV fabricado por la empresa Suiza Wingtra que es una 

empresa que lidera la producción de drones para mapeo, inspección y minería. La Tabla 

1.3. indica una síntesis de las principales especificaciones de este UAV y en el ANEXO III 

se adjunta la información que brinda el fabricante. Una de las características que hacen 

que este UAV sea líder en la industria es su capacidad de despegue vertical el cual lo hace 

más seguro dándole una gran versatilidad en la fase de despegue y aterrizaje. 

 



Tabla 1.3. Especificaciones técnicas del UAV Wingtra 

Especificaciones técnicas del UAV Wingtra 

 
(Fuente: [73]) 

Dimensiones del 
Fuselaje 

Envergadura: 125 cm 
Longitud:68 cm  

Tiempo de vuelo 55 minutos 

Peso 3700 kg Velocidad crucero 16 m/s 
Precio  $19900 Condiciones de 

operación  
Altura: 3000 m 

(Fuente: [73]) 

 

Finalmente se revisa el UAV UX11 Ag que es fabricado por la empresa Delair [74]. Su 

capacidad de tener un despegue y aterrizaje en espacios cortos con ángulos altos de 

inclinación [74], le permiten realizar operaciones en áreas problemáticas y con obstáculos. 

La Tabla 1.4 resume sus principales características técnicas y en el ANEXO IV se 

presentan las especificaciones provistas por el fabricante. 

Tabla 1.4. Especificaciones técnicas del UAV UX11 Ag 

Especificaciones técnicas del UAV UX11 Ag 

 
(Fuente:[75]) 

Dimensiones del 
Fuselaje 

Envergadura: 200 
cm 

Tiempo de vuelo 52 minutos 

Peso 3500 g Velocidad crucero 15 m/s 
Precio  $ 15995 Condiciones de 

operación  
Altura: 4500 m 

(Fuente:[75]) 



2. METODOLOGÍA 

El diseño concurrente establece las principales directrices para la ejecución del presente 

trabajo. Como se puede apreciar en la Figura 2.1. se indica la metodología a seguir que se 

encuentra dividida en 5 etapas: Definición del UAV, diseño conceptual, diseño de 

materialización, diseño de detalle y finalmente el ensamblaje UAV con configuración de 

línea base (BL) y con propulsión distribuida (eDP). 

 

 

Figura 2.1 Metodología del diseño 
(Fuente: Propia) 



2.1. Proceso de definición del UAV 
 

Dentro de esta etapa de diseño se tiene como finalidad determinar las características del 

aeronave donde se muestren todas las especificaciones de los componentes para la 

implementación del UAV como lo son: el sistema de propulsión, el sistema de estructural y 

de control. En este sentido la herramienta que permite considerar los requerimientos de los 

usuarios se conoce como casa de la calidad y garantiza que se considere la voz del usuario 

en la definición de un nuevo producto. 

 

2.1.1.  Requerimientos del usuario 
 
Los deseos y necesidades que los usuarios quieren satisfacer son tomados en cuenta en 

esta sección. Para este trabajo la voz del usuario en consideración es la del Grupo de 

investigación ATA de la facultad de Ingeniería Mecánica de la Escuela Politécnica Nacional 

donde se recopilaron los requerimientos que se muestran en la Tabla 2.1.  

Según la percepción del usuario las demandas pueden ser de los siguientes tipos: básicas, 

unidimensionales o estimulantes. Riba [76] indica que Las demandas básicas por lo general 

se suelen considerar obvias y de no cumplirse causan insatisfacción en el usuario. Las 

demandas unidimensionales aumentan la satisfacción del usuario conforme estas mejoran. 

En el caso de las demandas estimulantes estas diferencian un producto de otro y en el 

caso de no llevarse a cabo producen gran insatisfacción en el usuario. 

Tabla 2.1. Voz del usuario 

Requerimientos para aeronave de fuselaje integrado 
Que sea capaz de trabajar en una elevada altura 
Que sea capaz de trabajar en bajas temperaturas 
Que tenga buena maniobrabilidad 
Que el sistema de propulsión tenga facilidad de ensamblaje 
Que el sistema de propulsión sea ligero 
Que sea capaz de transportar sensores y cámaras 
Que el aeronave sea robusta y resistente 
Que se protejan motores y hélices durante despegue y aterrizaje 
Que sea capaz de volar por un tiempo prolongado 
Que el sistema sea de sencilla manufactura 
Que sea capaz de acoplarse a una amplia variedad de motores y hélices 
Que sea capaz de realizar misiones autónomas  
Que tenga un bajo costo 

 (Fuente: Propia) 

 

 



2.1.2.  Desarrollo de la casa de la calidad 
 
La presente sección describe el desarrollo de la casa de la calidad la cual es una matriz 

que convierte los requerimientos formulados por el usuario en especificaciones técnicas. 

El desarrollo de la casa de la calidad sigue los siguientes pasos: 

1.  La voz del usuario: Escucha y detalla las demandas de los usuarios que se 

formularon previamente en la sección 2.1.1. 

2. Análisis de competitividad: Representa el grado de satisfacción que proporcionan los 

productos o servicios al usuario de la empresa respecto a los de la competencia. 

3. La voz del ingeniero: Detalla los requerimientos técnicos que deberán formarse para 

satisfacer las necesidades de los usuarios.  

Tabla 2.2. Requerimientos técnicos 

Características técnicas Unidades Características técnicas Unidades 

Altura de operación  [m.s.n.m] Disposición de equipos  - 

Temperatura de operación  [oC] Tiempo de vuelo [min] 

Grados de libertad - Disponibilidad del 

material  

- 

Tiempo de ensamblaje [min] Dimensionamiento 

preciso 

- 

Peso del sistema de 

propulsión  

[Kg] Operación autónoma  - 

Peso del carga de pago [Kg] Costo de ciclo de vida [$] 

Rango de vuelo [km]   

(Fuente: Propia) 

4. Correlaciones: Indica las relaciones existentes entre la voz de los usuarios y la voz del 

ingeniero. 

5. Comparación técnica: Compara el producto de la empresa con los de la competencia 

que existen en el mercado. 

6. Compromisos técnicos: Fija los compromisos potenciales entre las distintas 

características técnicas del producto. 

 



2.1.3. Especificaciones del UAV 
 
Las especificaciones del aeronave no tripulada de fuselaje integrado y su sistema de 

propulsión convencional y distribuida son el conjunto de características técnicas obtenidas 

como resultado del desarrollo de la casa de la calidad. En la Tabla 2.3 se muestra el formato 

utilizado para presentar estas especificaciones que guiarán el proceso de diseño e 

implementación del UAV. 

Tabla 2.3. Formato para detallar las especificaciones del UAV 

Empresa Producto  Fecha inicial: 

Última Revisión: 

Especificación 

Concepto Fecha Propone  R/D Descripción 

Función Fecha-1 C R Descripción de la función-1 

Dimensiones Fecha-2 M D Descripción de la función-2 

Movimientos Fecha-3 D+C MR Modificación de la función-1 

Etc Etc Etc Etc Etc 

C= Cliente, I= ingeniería, M=Marketing 

R= Requerimiento, MR= Modificar Requerimientos, NR= Nuevo requerimiento, D=Deseo 

(Fuente: [76]) 

2.2. Diseño Conceptual 
 

En esta fase del diseño iniciamos con la especificación del producto, generando diversas 

alternativas de principio de solución para posteriormente evaluarlas y elegir la más 

conveniente generalmente renegociando algún requerimiento [76]. De manera adicional en 

esta sección se plantea la metodología conceptual alrededor de la cual se llevará a cabo 

el diseño e implementación del aeronave.  

En este sentido se emplea la metodología que se expone en la Figura 2.2. donde se indica 

que al emplear como punto de partida las características aerodinámicas del aeronave de 

fuselaje integrado y sus condiciones de operación. De esta forma se obtiene una primera 

evaluación aerodinámica que nos entrega datos concretos que nos permiten proceder a 

una evaluación del módulo de propulsión.  

No obstante, para evaluar la configuración del UAV con propulsión distribuida se toma 

como referencia a la configuración base del mismo que solo cuenta con una sola propela 



y un motor. El propósito de realizar esta diferenciación dentro de la metodología es el de 

realizar una evaluación teórica que permita comparar los dos rendimientos. Y de este modo 

a continuación seguir con la implementación del aeronave y con pruebas en tierra que 

finalmente entreguen datos experimentales. 

 

Figura 2.2 Metodología del dimensionamiento del módulo de propulsión.  
(Fuente: Propia) 

 

2.2.1.  Estructura funcional del aeronave 
 

La estructura funcional consiste en desarrollar las funciones que el aeronave de fuselaje 

integrado debería realizar para una misión específica. En función del grado de desarrollo 

de las funciones el análisis funcional puede llegar a dividirse en 3 niveles: nivel 0, nivel 1 y 

nivel 2. 

Nivel 0: Dentro de este nivel se describe la misión principal que se realizará con el equipo 

que se diseña. 

Nivel 1: Dentro del nivel 1 se realizará el primer desarrollo de la función global a partir de 

la cual se obtienen las subfunciones.   



Nivel 2: Dentro del nivel 2 se convierten las subfunciones del nivel 1 en tareas sencillas 

que permitirán cumplir la misión principal del sistema. 

2.2.2.  Definición de los módulos del UAV  
 

A partir de la estructura funcional se construye la estructura modular, donde las funciones 

son organizadas en múltiples bloques constructivos posibilitando la composición del 

sistema de propulsión convencional y distribuida. Las funciones podrán ser organizadas en 

múltiples módulos: módulo estructural, módulo de propulsión y módulo de control.  

2.2.3.  Buscar y evaluar principios de solución  
 

Tomando como punto de partida la estructura modular del sistema de propulsión se buscan 

múltiples ideas con la capacidad de realizar las funciones preestablecidas. Después cada 

idea se evalúa mediante el método ordinal de criterios ponderados que tiene las siguientes 

fases: 

1) Formulación de criterios de evaluación: fase en la cual se crean criterios cualitativos 

con la finalidad de evaluar objetivamente cada solución. 

2) Evaluación específica de cada criterio: fase con asignación de criterios cuantitativos 

ponderados que comparando cada alternativa de solución con los siguientes valores: 

1 Si el criterio de las filas es superior (o mejor; >) que el de las columnas.  

0,5 Si el criterio de las filas es equivalente (=) al de las columnas. 

0 Si el criterio de las filas es inferior (o peor; <) que el de las columnas. 

3) Evaluación del peso específico de cada criterio en las soluciones: Se sigue el 

procedimiento anteriormente descrito considerando cual es el principio de solución que 

desempeña de mejor forma el criterio que se está en evaluación. 

4) Evaluación final y selección de una solución de diseño: Después de sumar los 

valores asignados para cada criterio en la evaluación final de cada módulo se escoge el 

principio de solución que muestre la puntuación más alta, conectando al final las soluciones 

conseguidas a través de un diagrama morfológico. 

2.3. Diseño de materialización 
 

Iniciando con el modelo obtenido en la etapa de diseño conceptual la finalidad de la etapa 

de diseño de materialización es que el producto sea presentado por medio de un conjunto 



organizado de piezas, componentes y uniones [76]. El resultado de esta etapa detalla 

claramente dimensiones y especificaciones de los componentes del sistema. 

2.3.1.  Requerimientos limitadores 
 

Iniciando con las especificaciones técnicas que se desarrollan en la etapa de definición del 

UAV se obtienen los requerimientos limitadores que conforman el espacio de diseño para 

el sistema los cuales son: 

RL1) Altura de operación  [m] 

RL2) Peso máximo al despegue [g] 

RL3) Autonomía de vuelo   [min] 

2.3.2.  Dimensionamiento del módulo de propulsión  
 

El dimensionamiento del módulo de propulsión es el tema primordial de este trabajo y se 

basa en una metodología que se ha estado desarrollando en conjunto dentro del grupo de 

investigación ATA de la Escuela Politécnica Nacional. Esta metodología inicia con la 

publicación [77] que conforma un capítulo de un libro y se ha mejorado en la publicación 

[78]. Con el fin de realizar el dimensionamiento del módulo de propulsión es necesario 

detallar el proceso que lleva a cabo cada uno de sus procesos internos (módulos). 

En cuanto al módulo de evaluación de propulsión este permite obtener características que 

definen tanto al UAV en sus configuraciones BL y eDP. El proceso de evaluación es llevado 

a cabo por el este módulo como se indica en la Figura 2.3 donde a partir del empuje 

requerido y velocidad de crucero que se obtienen del módulo de evaluación aerodinámica 

se procede con una evaluación de las características de propelas que se encuentran en la 

base de datos experimental del líder en la industria APC Propellers [79]; llegando a  definir 

por completo las mismas. Posteriormente con los datos de la eficiencia y empuje de las 

propelas se dimensiona el motor eléctrico con una búsqueda entre los mejores 

proveedores.  

Ya para finalizar conociendo los parámetros de funcionamiento del motor como su voltaje 

y corriente se determinan las especificaciones del controlador electrónico de velocidad 

n el número de celdas 

de las baterías con las que puede trabajar. 



 

Figura 2.3 Proceso de evaluación del módulo de propulsión.  
(Fuente: Propia) 

 
Dentro del análisis de la metodología del dimensionamiento del módulo de propulsión hace 

falta detallar el módulo de evaluación aerodinámica y el de evaluación teórica del 

rendimiento. Estos módulos se fundamentan en un código creado en Python que es capaz 

de evaluar el sistema de propulsión y la estabilidad estática longitudinal del aeronave 

adaptando y refinando trabajos previos [16] [18]. En este sentido el algoritmo que sigue el 

código se ilustra en la Figura 2.4. 

 
Figura 2.4 Algoritmo del código creado.  

(Fuente: Propia) 
 

El algoritmo tiene como datos iniciales las condiciones de operación y características 

aerodinámicas del fuselaje; caracterizando así el fluido para una misión específica 

permitiendo encontrar la potencia requerida y disponible tanto para la línea base como para 

la configuración con propulsión distribuida. De este modo es posible evaluar teóricamente 

el desempeño del UAV en sus dos configuraciones obteniendo datos teóricos del tiempo 



de vuelo y del rango del UAV. Es necesario mencionar que todo el proceso que sigue el 

código se fundamenta en las ecuaciones que se presentan en secciones posteriores.

 

2.3.2.1  Condiciones de operación 

La caracterización de las condiciones de operación del aeronave se dan con relación a los 

requerimientos del usuario y se realiza tomando en cuenta las características geográficas 

del lugar de operación y características técnicas del aeronave. Los parámetros de la 

velocidad crucero (Vc), el peso neto al despegue (WTO) y el área de referencia del ala (S) 

se obtienen a partir de los datos del fabricante del fuselaje. La Tabla 2.4 resume las 

condiciones de operación establecidas para el presente trabajo. 

Tabla 2.4. Condiciones de operación 

 Parámetro Valor de análisis 

Requerimientos de 

diseño conceptual 

Velocidad crucero (Vc) 20 [m/s] 

Datos del aeronave  Área superficial del ala (S) 0.8 [m2] 

Peso neto al despegue (WTO) 3500 [N] 

Coeficiente de arrastre 0.0187 

Coeficiente de sustentación  0.0545 

(Fuente: Propia) 

De manera conjunta dentro de las condiciones de operación se toman en cuenta los 

coeficientes de sustentación (CL), arrastre (CD) que se han obtenido en trabajos previos 

[18], [80], [81] donde se simula el desempeño de la aeronave en el estado de vuelo crucero 

tomando en consideración que en este estado la fuerza de empuje (T) es igual a la fuerza 

de arrastre (D) ecuación (2.1) y la fuerza de sustentación (L) es igual al peso de la aeronave 

(W) ecuación (2.2) .   

   (2.1) 

   (2.2) 

2.3.2.2  Caracterización del fluido 
 

Con el fin de adaptar y refinar el código para esta aplicación, el cálculo de la caracterización 

del fluido incluye un rango de alturas que abarcan a todos los cultivos representativos del 

ecuador. El incremento de la altura de operación del aeronave resulta en una disminución 



de la densidad del aire afectando la cantidad de empuje generado por cada propulsor. Por 

lo que para llevar a cabo esta evaluación se utiliza la ecuación (2.3) del modelo de 

Atmósfera Internacional Estándar (ISA) 

o es la densidad del aire a nivel del mar y h es la altura de operación.  

   (2.3) 

2.3.2.3  Potencia requerida y disponible 
 
La potencia requerida (PR) representa la potencia requerida para realizar un vuelo en 

condición crucero y es calculada con la ecuación (2.4) [67], [82] alt es la densidad 

del aire a la altitud deseada, S es el área superficial del ala, WTO es el peso neto al 

despegue, CD y CL son los coeficientes de arrastre y sustentación.  

Cabe recalcar que el WTO y la superficie del ala son definidas previamente y los coeficientes 

de arrastre y sustentación se obtienen de la sección 2.3.2.1. Sin embargo, la potencia 

disponible (PA) deberá ser mayor que la potencia requerida (PR) para tomar en 

consideración condiciones de vuelo más demandantes que la fase de vuelo crucero como 

la fase de despegue. Esta mayor potencia disponible se relaciona con el ritmo de ascenso 

(RC) como se muestra en la ecuación (2.5). 

    (2.4) 

   (2.5) 

La potencia disponible (PA) que depende de la propela, el motor y las características de la 

batería tiene un valor mayor que la (PR) lo que garantiza que la aeronave alcanzara la 

altitud absoluta de techo con el ritmo de ascenso deseado (RC). Es necesario notar que la 

potencia requerida (PR) será menor en la fase de vuelo crucero puesto que el aeronave no 

está ascendiendo por lo que la potencia adicional es de cero. Adicionalmente cabe recalcar 

que la batería deberá proveer una potencia mayor que la potencia disponible teniendo así 

en consideración las pérdidas de energía como se muestra en la ecuación (2.6), donde 

prop es la eficiencia de la propela, e es la eficiencia del sistema de propulsión y Pbat es la 

potencia entregada por la batería.  

   (2.6) 



2.3.2.4  Empuje requerido 

El empuje requerido se obtiene dividiendo la potencia requerida (PR) para el valor deseado 

de velocidad de vuelo crucero como se indica en la ecuación (2.7).  Es necesario mencionar 

que cuando el sistema de propulsión posee más de un propulsor como en el caso de 

propulsión distribuida el empuje (Treq,d) se determina como una división entre el empuje y 

la velocidad de vuelo en crucero y el número de propelas instaladas (np). 

   (2.7) 

   (2.8) 

2.3.3. Selección de las propelas  
 

Las propelas adecuadas son seleccionadas como se indica esquemáticamente en la Figura 

2.5. tomando en cuenta la velocidad del UAV en crucero (V), el diámetro de la propela (D) 

y su velocidad rotacional (n). Se tomó especial atención para garantizar que las propelas 

consideradas se acoplen dentro del espacio disponible y al mismo tiempo generen el 

empuje requerido con una condición de arrastre mínimo y máxima eficiencia. Por 

consiguiente, para cada configuracion de propulsión tanto para la BL como para la eDP; 

una gran cantidad de datos como, la eficiencia, torque y empuje generado se extrajeron de 

una base de datos experimental en las condiciones de operación deseadas [79]. 

 

Figura 2.5. Selección de las propelas.  
(Fuente: Propia) 

 
Cabe notar que un gran número de relaciones se observan en la base de datos donde 

además se puede observar que ante una reducción del tamaño de la propela, la velocidad 

de rotación deberá incrementarse para entregar un mismo empuje requerido. También se 



observa el caso de la reducción de la eficiencia de la propela para un menor diámetro. 

Requiriendo así en consecuencia se una mayor potencia por parte del sistema de baterías 

instalado.  

2.3.4. Selección del motor 
 

La selección de motores tanto para la línea base como para el sistema de propulsión 

distribuida se basa en una búsqueda en múltiples catálogos de fabricantes. Los parámetros 

claves para la realizar el emparejamiento entre motores y propelas fueron el número de 

revoluciones por minuto (RPM), la potencia del eje y la constante de voltaje. La constante 

de voltaje se correlaciona con las revoluciones por minuto y el voltaje de la batería. 

Adicionalmente una vez que se determina el set de motor y propela se realiza una 

verificación con los valores recomendados por los fabricantes.   

2.3.5. Baterías y control electrónico de velocidad 
 

La selección del control electrónico de velocidad inicia a partir de las características del 

motor donde el fabricante establece las especificaciones que deberá tener el controlador 

electrónico de velocidad (ESC). En consecuencia, las baterías se dimensionan de acuerdo 

con el número de celdas de las baterías que el ESC admite, del espacio disponible en el 

aeronave y del perfil de la misión que se requiere realizar.

2.4. Rango y Autonomía   
 

Para el estudio del rango y autonomía del aeronave se realiza una evaluación con el 

método descrito en [83] por lo que el rango (R) se determina con la ecuación (2.9), donde 

(E) es la energía específica, (ntotal) es la eficiencia total del sistema, (mbatery) la masa de 

la batería, (g) es la gravedad, (L) es la fuerza de sustentación, (D) es la fuerza de arrastre 

y (m) es la masa total del aeronave. 

   (2.9) 

Cave recalcar que la capacidad de energía específica varía para cada configuración 

dependiendo de las fuentes de energía, siendo la misma en este caso para la línea base y 

la configuración de configuración distribuida pudiendo aumentar en el caso de agregar 

paneles solares. Finalmente, con los resultados del alcance expresados en metros, se 



procede a estimar la autonomía del avión (E) en minutos dividiendo el alcance entre la 

velocidad de crucero (Vcrucero) como se muestra en la ecuación (2.10). 

   (2.10) 

2.4.1. Peso de sistemas del UAV 
 

El peso del sistema de propulsión se evalúa de manera manual con una balanza tomando 

en consideración cada componente interno del UAV y realizando un análisis considerando 

los siguientes grupos de pesos: 

Sistema de propulsión: constando de los acoples del motor; de un motor en el caso de 

propulsión en la configuración de línea base y de dos motores o más en la configuración 

de propulsión distribuida, analizando la reducción o incremento de peso. 

Sistema estructural: integra el peso del fuselaje, los soportes internos, las alas y superficies 

de control ensambladas considerando los servomotores y su cableado eléctrico. 

Fuentes de energía: donde se consideran las baterías, además considerando los 

controladores electrónicos de velocidad y el cableado.  

Acoples y conexiones adicionales: considerando los acoples adicionales que se requieran 

para el sistema de propulsión distribuida tomando en cuenta que en la configuración de 

línea base no se requieren de acoples adicionales. 

2.5. Análisis de estabilidad 
 

El análisis de estabilidad se realiza en el código de Python tomando en cuenta el peso 

individual de cada elemento y su ubicación espacial en el aeronave, todo el análisis se 

realiza con relación del centro de gravedad indicado por el fabricante, realizando un estudio 

del momento generado por cada elemento del sistema en la dirección axial, teniendo en 

cuenta que el momento total se dirija en la dirección del vuelo para así lograr una 

configuración estable como se investigó en el marco teórico. 

Es necesario mencionar que el código realiza el producto de la sumatoria de todos los 

momentos a partir de inicio del fuselaje. A continuación, realiza el cociente del producto 

obtenido con la sumatoria de pesos. Obteniendo de esta manera el centro de gravedad 

(Xcg). Finalmente se calcula el margen estático teniendo en cuenta los valores de la 



ubicación del punto neutro (Xnp) y de la cuerda principal del perfil (cm) tomados de trabajos 

previos [18], [19]. 

  (2.11) 

2.6. Dimensionamiento del módulo estructural  
 

La metodología para el dimensionamiento del módulo estructural inicia con la selección del 

material que comprende el sistema estructural del sistema de propulsión distribuida, con el 

material elegido se procede con el diseño y dimensionamiento de componentes que 

finalmente mostrará en planos adjuntos. 

 

2.6.1. Selección de materiales 
 

La selección de materiales para el diseño y construcción de los elementos estructurales 

del UAV se realiza a mediante un método de puntuación sencillo que tiene en consideración 

cuatro características importantes del material que son: módulo de elasticidad, densidad, 

disponibilidad y por último la facilidad y rapidez de maquinado. A continuación, se describen 

estos aspectos. 

Módulo de elasticidad: Es de importancia puesto que de esta característica depende la 

resistencia de los materiales. 

Densidad: Se considera pues esta característica del material influye directamente el peso 

de la estructura de la aeronave. 

Disponibilidad: Es un requisito importante ya que los materiales deben ser fáciles de 

conseguir en el mercado nacional. 

Facilidad y rapidez de maquinado: Se considera importante para la construcción de 

repuestos y la posibilidad de misiones de inspección frecuentes. 

Para la puntuación se sigue la siguiente convención: 

0 Si la característica se considera baja o mala 

1 Si la característica se considera aceptable 

2 Si la característica se considera buena o alta 

 



2.6.2. Diseño de los componentes del UAV 
 

El diseño de los componentes estructurales para el sistema de propulsión distribuida del 

UAV se llevará a cabo considerando los criterios de la mecánica de materiales y 

considerando la teoría de falla de la energía de distorsión. En este sentido, se realizará un 

análisis estático para dimensionar los componentes que tengan como propósito la 

distribución empuje y sujeción del fuselaje.  

2.7. Diseño de detalle 
 

Esta etapa de diseño tiene como objetivo generar información detallada de los 

componentes finales del diseño. De esta manera se presentarán los planos de cada 

elemento dimensionado tanto para distribución de empuje y sujeción. En este sentido se 

realizarán los planos mencionados siguiendo las indicaciones propuestas en la norma de 

dibujo técnico/ mecánico CPE INEN 003 y se tomará como punto de partida los resultados 

de los cálculos realizados en las secciones anteriores. El plano de conjunto y los planos de 

taller obtenidos se presentan en el ANEXO X al final del presente trabajo. 

2.8. Construcción y ensamblaje del UAV 
 

Esta sección se lleva a cabo tomando en cuenta las consideraciones del estado de la 

investigación realizada previamente. De esta manera se presentan tres fases del proceso 

de construcción para concretar el ensamblaje del UAV en el ANEXO IX.  La primera fase 

consiste en el ensamblaje de las partes fijas, la segunda parte en la construcción y 

ensamblaje de partes móviles y la tercera fase se dedica al montaje de los componentes 

electrónicos. Finalmente, los resultados obtenidos de esta etapa de diseño son el UAV 

ensamblado que permite realizar pruebas en tierra y obtener resultados experimentales. 

 

 

 

 

 

 



3. RESULTADOS Y DISCUSIÓN 
 

En este capítulo se presentan los resultados obtenidos de los procesos establecidos en la 

metodología. Determinando el efecto de los cambios de las condiciones de operación en 

el sistema de propulsión del UAV. 

3.1. Desarrollo de la casa de la calidad 
 

La metodología del diseño concurrente analizando la voz del usuario convierte sus 

requerimientos en especificaciones técnicas que se presentan en la Figura 3.1. 

 

 

Figura 3.1. Casa de la calidad 

(Fuente: Propia) 



3.1.1.  Resultados de la casa de la calidad 

El análisis de la casa de la calidad muestra que los requerimientos del usuario que 

concentran el 45% de las mejoras propuestas son cuatro y en orden de importancia son: 

 Protección al Sistema de propulsión. (14.8%) 

 Sistema de propulsión de fácil ensamblaje. (11.8%) 

 Trabajar en una altura elevada. (9.2%) 

 Transportar sensores y cámaras. (8.9%) 

Las cuatro características técnicas que abarcan alrededor de la mitad de la incidencia con 

un 48% en la satisfacción de la voz del usuario son: 

 Peso de la carga de pago.  

 Disposición de equipos.  

 El tiempo de ensamblaje.  

 Altura de operación.  

La disposición que tienen los equipos en el UAV les brinda protección puesto que el 70% 

de los daños y problemas en UAVs se da durante la fase de aterrizaje [73] y se ha podido 

evidenciar por parte del Grupo de investigación ATA durante la operación del dron Event E 

386 que presentó daños y roturas en su sistema de propulsión durante el aterrizaje. Razón 

por la cual se estudiará la mejor disposición de equipos en el fuselaje con el fin de 

protegerlos durante la fase de aterrizaje. 

De manera adicional durante el proceso de diseño se dará una prioridad al peso de la carga 

de pago el cual cuando se encuentra dentro del rango del peso máximo al despegue del 

aeronave influye de manera muy positiva en la altura de operación, en el tiempo y en el 

rango de vuelo.  

Por otro lado, es importante conocer todas las características técnicas que tienen una 

relación negativa y muy negativa con la altura de operación para así poder tomarlas en 

consideración durante el diseño del sistema de propulsión. Se determina importante el 

poder llegar a realizar vuelos sobre los 4000 metros de altura que englobando así a los 

cultivos más representativos de la región andina y priorizando el límite asignado para el 

costo del UAV. 

 



3.1.2.  Especificaciones para el UAV 
 

En la Tabla 3.1 se exponen las especificaciones técnicas que se formaron en base a los 

resultados de la casa de la calidad. Conforme se indica, las especificaciones técnicas están 

agrupadas por conceptos y fechas que permiten localizarlas de manera más ágil. En este 

sentido se adjunta una descripción en la que se expone en que consiste cada 

especificación desde el punto de vista de los requerimientos del usuario. 

Tabla 3.1 Especificaciones técnicas  

Empresa cliente: 
Particular 
Diseñado por: 
Miguel Angel Oña  

Aeronave no tripulada con 
sistema de propulsión 
distribuida utilizada en 
agricultura de precisión  

Fecha inicial: 10/01/2019 
 
Página 1/1 

Especificaciones 
Concepto Fecha Propone  R/D Descripción 
Función 14/01/2019 C R/D Inspección y monitoreo de cultivos  

Dimensiones 14/01/2019 C+I R 
R 
R 

Envergadura del ala 2120 mm 
Largo del fuselaje 790 mm 

Peso máximo al despegue 3500 g 
Movimientos 14/01/2019 C+I R 3 desplazamientos (x,y,z) y 3 

rotaciones ( ) 
Velocidad: 20 m/s 

Altura 14/01/2019 C D Altura de operación de 4200 m 
Temperatura 14/01/2019 C R Rango de temperatura de -10OC a 

40OC 
Materiales 14/01/2019 C D Con disponibilidad en el mercado 

nacional 
Control 14/01/2019 C+I R Controlador con GPS, Acelerómetro, 

Giroscopio 
Sensores 14/01/2019 C+I R Cámara Go Pro 

Costo 14/01/2019 C D Presupuesto máximo $2000 
Vida útil 14/01/2019 C+I D En operación 3 años 

(Fuente: Propia) 

C= Cliente: I= Ingeniería 

R= Requerimiento, MR= Modificar Requerimientos, NR= Nuevo Requerimiento, D=Deseo 

 

3.2. Diseño Conceptual  
 

Como resultados del diseño conceptual en esta sección se parte de un análisis funcional 

que deberá cumplir el UAV. A continuación, se completa el análisis con el desarrollo de 

niveles de la estructura funcional finalizando con la definición de los módulos que llevaran 

a cabo la función principal del aeronave. 



3.2.1. Análisis funcional  
 

En el nivel 0 se presenta la función que se pretende realizar con el equipo que se diseña 

en este trabajo. De este modo se indican los  los flujos de entrada y de salida como se 

indica en la Figura 3.2. 

 

Figura 3.2. Nivel cero de la estructura funcional 

(Fuente: Propia) 

 

Como consecuencia en el nivel 1 se realiza una primera abstracción de la función global 

obteniendo como resultado cinco subfunciones esenciales que en conjunto cumplen la 

función global del nivel 0 como se indica en la Figura 3.3. En este sentido las cinco nuevas 

funciones generadas aun no son tareas simples de realizar por lo que se considera 

necesario crear un segundo nivel de la estructura funcional. 

 

 

Figura 3.3. Nivel 1 de la estructura funcional 

(Fuente: Propia) 

 

En el nivel 2 de la estructura funcional que se indica en la Figura 3.4 se presenta la 

abstracción de las subfunciones del Nivel 1. De esta manera se llega a encontrar 16 



funciones simples que conforman la estructura modular completa para cumplir todas las 

funciones del UAV. 

 

 

Figura 3.4. Nivel 2 de la estructura funcional. 

(Fuente: Propia) 

 

3.2.2. Definición de los módulos  
 

Como consecuencia de la estructura funcional se establece la estructura modular en la cual 

las funciones son agrupadas en bloques constructivos que delimitan los módulos que 

integraran el UAV organizando las funciones en tres módulos como se indica en la Figura 

3.5 y que corresponden a los módulos: de control, de propulsión y estructural. 



 

Figura 3.5. Estructura Modular 

(Fuente: Propia) 

 

3.2.3.  Principios de solución para el módulo estructural 
 

El principio de solución del módulo estructural evalúa tres alternativas de diseño mediante 

el uso del método ordinal de criterios ponderados corregidos. Esta evaluación se realiza 

dentro de la metodología del diseño concurrente.  

En esta sección se desarrolla el método aplicado al módulo estructural para el sistema de 

propulsión del UAV. Las soluciones detalladas se incluyen en el ANEXO V mientras que la 

Tabla 3.2. muestra las alterativas que se plantean alrededor de las soluciones propuestas. 

 



Tabla 3.2. Alternativas de solución para el modulo estructural. 

Función  Solución para las funciones 
Instalar el sistema 

de propulsión 
 
 

 

Insertar las alas 
 
 
 

Fijar las alas del 
UAV 

 
Posicionar el equipo 

de inspección 
 
 

Sujetar el equipo de 
inspección 

 
Montar 

almacenamiento de 
energía 

 
Transmitir 

movimiento al 
equipo 

 
 

Desarrollar fuerza 
de sustentación 

 
Alternativas de 

solución 
 

(Fuente: Propia) 

A continuación, se formulan criterios que permitan evaluar las alternativas de solución del 

módulo estructural por lo que se formulan los siguientes criterios. Peso ligero, ya que el 

modulo estructural debe colaborar para que la carga de pago sea máxima dentro del peso 

máximo al despegue del UAV. Se establece la manufactura rápida como un criterio, puesto 

que el UAV debe tener una alta disponibilidad para realizar misiones de manera continua. 

Además, se indica al precio como un criterio importante pues este deberá ser conveniente, 

estar dentro del presupuesto del usuario. El ensamblaje sencillo es un criterio, ya que el 

ensamblaje del UAV en la zona de inspección deberá ser ágil en favor de realizar misiones 

completas y efectivas. Finalmente se tiene el criterio seguridad, ya que el modulo 



estructural deberá ser capaz de brindar protección al sistema de propulsión e inspección 

localizándolos e instalándolos de forma segura. 

Después de establecer los criterios de evaluación se prosigue con el procedimiento del 

diseño concurrente y se procede a evaluar cada uno de los criterios formulados 

previamente con la metodología de los criterios ponderados corregidos que se muestra en 

la Tabla 3.3. A partir del análisis podemos establecer que un peso ligero y la seguridad son 

los criterios más importantes de evaluación.  

Tabla 3.3. Evaluación del peso específico de cada criterio 

Peso ligero= Seguridad> Manufactura Rápida >Ensamblaje Sencillo >Precio 
 

CRITERIO Peso Manufactura 
Rápida 

Precio Ensamblaje 
Sencillo 

Seguridad Suma 
+1 

Ponderado 

Peso ligero   1 1 1 0.5 4.50 0.30 

Manufactura 
Rápida 

0   1 0.5 0 2.50 0.17 

Precio 0 0   0.5 0 1.50 0.10 
Ensamblaje 
Sencillo 

0 0.5 0.5   0 2.00 0.13 

Seguridad 0.5 1 1 1   4.50 0.30 
     Total 15 1 

(Fuente: Propia) 

Una vez entendemos el peso específico de cada criterio propuesto, procedemos a evaluar 

la alternativa propuesta que los cumple en mayor medida. En esta medida continuamos 

como en la sección anterior obteniendo los resultados que se muestran en la Tabla 3.4., 

Tabla 3.5., Tabla 3.6., Tabla 3.7., Tabla 3.8. Donde se evalúa cada alternativa conforme 

cada criterio iniciado con una evaluación de cada alternativa evaluación el criterio peso 

ligero como se indica a continuación. 

Tabla 3.4  

Alternativa 2 > Alternativa 1 = Alternativa 3 
 

PESO 
LIGERO 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma +1 Ponderado 

Alternativa 1   0 0.5 1.50 0.25 
Alternativa 2 1   1 3.00 0.50 
Alternativa 3 0.5 0   1.50 0.25 
   Total 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

 



Tabla 3.5 Manufactura Rápida  

Alternativa 2 > Alternativa 1 > Alternativa 3 
 

RÁPIDA  
MANUFACTURA 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   0 1 2 0.33 
Alternativa 2 1   1 3 0.50 
Alternativa 3 0 0   1 0.17 
   Total 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.6  

Alternativa 1 = Alternativa 2 > Alternativa 3 
 

PRECIO Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma +1 Ponderado 
Alternativa 1   0.5 1 2.50 0.42 
Alternativa 2 0.5   1 2.50 0.42 
Alternativa 3 0 0   1.00 0.17 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.7  

Alternativa 2 > Alternativa 1 > Alternativa 3 
 

ENSAMBLAJE 
SENCILLO 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma +1 Ponderado 

Alternativa 1   0 1 2 0.33 
Alternativa 2 1   1 3 0.50 
Alternativa 3 0 0   1 0.17 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.8  

Alternativa 1 = Alternativa 2 > Alternativa 3 
 

SEGURIDAD Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma +1 Ponderado 
Alternativa 1   0.5 1 2.50 0.42 
Alternativa 2 0.5   1 2.50 0.42 
Alternativa 3 0 0   1.00 0.17 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

 

 

 



Finalmente se realiza la evaluación conclusiva a partir de la información obtenida en las 

tablas anteriores como se muestra en la Tabla 3.9., donde el valor para cada criterio por 

columna se obtiene el producto del ponderado de cada alternativa por el ponderado de su 

respectivo criterio.  

Finalmente se obtiene una sumatoria de los valores de cada alternativa para asignar al 

valor más alto la primera prioridad. Esto indica que la alternativa ganadora la cual tendrá la 

principal prioridad en cuanto al diseño corresponde a la Alternativa 2. 

Tabla 3.9. Evaluación de conclusiones del método ordinal de criterios ponderados  

Conclusiones Peso Manufactura 
Rápida 

Precio Ensamblaje 
Sencillo 

Seguridad  Prioridad 

Alternativa 1 0.075 0.056 0.042 0.044 0.125 0.342 2 

Alternativa 2 0.150 0.083 0.042 0.067 0.125 0.467 1 

Alternativa 3 0.075 0.028 0.017 0.022 0.050 0.192 3 

(Fuente: Propia) 

 

La solución para el modulo estructural se obtiene a partir de la Alternativa 2 que se ve 

representada de forma conceptual en la Figura 3.6 de esta manera se obtiene el modelo 

conceptual de la arquitectura de propulsión del aeronave y de la implementación del UAV. 

 

Figura 3.6. Alternativa 2 para el modulo estructural 

(Fuente: Propia) 

 



3.2.4.  Principios de solución para el módulo de propulsión  
 

El principio de solución del módulo de propulsión evalúa tres alternativas propuestas de 

diseño mediante el uso del método ordinal de criterios ponderados corregidos que sigue la 

metodología del diseño concurrente. En esta sección se desarrolla el método aplicado al 

módulo de propulsión del UAV. Las soluciones detalladas se incluyen en el ANEXO VI 

mientras que la Tabla 3.10. muestra las alternativas que se plantean alrededor de las 

soluciones propuestas. 

Tabla 3.10. Alternativas de solución para el módulo de propulsión. 

Función Solución para las funciones 
Almacenar energía 

eléctrica 
 
 

 

Distribuir energía 
eléctrica  

 
 

Convertir energía 
eléctrica en torque 

 
 

Convertir torque en 
empuje 

 
Alternativas de 

solución  
 

(Fuente: Propia) 

A continuación, se establecen los criterios de evaluación para el módulo de propulsión. 

Entre estos criterios se tiene un Peso ligero, pues el módulo de propulsión debe aportar 

con un bajo peso para que la carga de pago sea máxima dentro del peso máximo al 

despegue del UAV. En este sentido también deberá ser ligero para conseguir una 

estabilidad estática longitudinal.  

También se tiene el criterio de Operación prolongada, puesto que el UAV debe estar en 

capacidad de realizar misiones de manera ininterrumpida por un tiempo prolongado.  

Además, se establece el precio como un criterio que deberá ser conveniente, estar dentro 

del presupuesto del usuario. También se tiene el criterio Eficiencia, ya que es favorable 

que la mayor parte de la energía eléctrica almacenada sea convertida en torque. 



Finalmente se tiene el criterio Fiabilidad, ya que de ninguna manera un componente podrá 

fallar durante el vuelo del UAV. 

Después de establecer los criterios de evaluación se prosigue con el procedimiento del 

diseño concurrente y se procede a evaluar cada uno de los criterios formulados 

previamente con la metodología de los criterios ponderados corregidos que se muestra en 

la Tabla 3.11. 

Tabla 3.11. Evaluación del peso específico de cada criterio 

Fiabilidad > Peso Ligero > Eficiencia > Operación prolongada > Precio 

CRITERIO Ligero 
Peso 

Operación 
Prolongada 

Precio Eficiencia Fiabilidad Suma 
+1 

Ponderado 

Peso 
Ligero  

  0.5 1 0.5 0.5 3.50 0.23 

Operación 
Prolongada 

0.5   0.5 0.5 0 2.50 0.17 

Precio 0 0.5   0.5 0 2.00 0.13 
Eficiencia 0.5 0.5 0.5   0.5 3.00 0.20 
Fiabilidad 0.5 1 1 0.5   4.00 0.27 
     TOTAL 15 1 

(Fuente: Propia) 

Tras analizar los criterios se tiene que la fiabilidad será el aspecto más importante que rija 

al módulo de propulsión. También es importante que se tenga un peso ligero junto con una 

gran eficiencia sin que el precio del sistema de propulsión sea un limitante. 

Una vez entendemos el peso específico de cada criterio propuesto, procedemos a evaluar 

la alternativa propuesta que los cumple en mayor medida. En este aspecto continuamos 

como en la sección anterior obteniendo los resultados que se muestran en la Tabla 3.12., 

Tabla 3.13., Tabla 3.14., Tabla 3.15., Tabla 3.16. Donde se evalúa cada alternativa con 

respecto a cada criterio propuesto. 

Tabla 3.12  

Alternativa 3 > Alternativa 2 = Alternativa 1 
 

PESO 
LIGERO 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   0.5 0 1.50 0.25 
Alternativa 2 0.5   0 1.50 0.25 
Alternativa 3 1 1   3.00 0.50 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 



Tabla 3.13  

Alternativa 1 = Alternativa 2 = Alternativa 3 
 

OPERACIÓN 
PROLONGADA 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   0.5 0.5 2 0.33 
Alternativa 2 0.5   0.5 2 0.33 
Alternativa 3 0.5 0.5   2 0.33 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.14  

Alternativa 3 = Alternativa 2 > Alternativa 1 
 

PRECIO Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1  0 0 1.00 0.17 
Alternativa 2 1  0.5 2.50 0.42 
Alternativa 3 1 0.5  2.50 0.42 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.15  

Alternativa 3 > Alternativa 1 > Alternativa 2 
 

EFICIENCIA Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   1 0 2 0.33 
Alternativa 2 0   0 1 0.17 
Alternativa 3 1 1   3 0.50 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.16  

Alternativa 3 > Alternativa 1 > Alternativa 2 
 

FIABILIDAD Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   0 0 1.00 0.17 
Alternativa 2 1   0.5 2.50 0.42 
Alternativa 3 1 0.5   2.50 0.42 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

 



Finalmente se realiza la evaluación conclusiva a partir de la información obtenida en las 

tablas anteriores como se muestra en la  Tabla 3.17, donde el valor de las columnas de 

criterios se obtiene el producto del ponderado de cada alternativa por el ponderado de su 

respectivo criterio. Finalmente se obtiene una sumatoria de los valores de cada alternativa 

para asignar al valor más alto la primera prioridad. Esto indica que la alternativa ganadora 

la cual tendrá la principal prioridad en cuanto al diseño corresponde a la Alternativa 3. 

Tabla 3.17. Evaluación de conclusiones del método ordinal de criterios ponderados  

CONCLUSIONES Ligero 
Peso 

Operación 
Prolongada 

Precio Eficiencia Fiabilidad  Prioridad 

Alternativa 1 0.058 0.056 0.022 0.067 0.044 0.247 3 

Alternativa 2 0.058 0.056 0.056 0.033 0.111 0.314 2 

Alternativa 3 0.117 0.056 0.056 0.100 0.111 0.439 1 

(Fuente: Propia) 

 

La solución que se obtiene a partir de la Alternativa 3 se muestra representada de manera 

conceptual en la Figura 3.7 este concepto muestra la selección de componentes y su 

disposición. De esta forma en la configuración se tiene una propela desmontable acoplada 

al motor sin escobillas que reciben energía de un controlador electrónico de velocidad ESC. 

Además, la energía eléctrica se almacena en baterías LiPO para energizar al sistema. 

(Fuente: Propia) 

 



3.2.5.  Principios de solución para el módulo de control  
 

El principio de solución del módulo de control evalúa tres alternativas propuestas de diseño 

mediante el uso del método ordinal de criterios ponderados corregidos siguiendo la 

metodología del diseño concurrente. En esta sección se desarrolla el método aplicado al 

módulo de control del UAV. Las soluciones detalladas se incluyen en el ANEXO VII 

mientras que la Tabla 3.18 muestra las alternativas que se plantean alrededor de las 

soluciones propuestas. 

Tabla 3.18. Alternativas de solución para el módulo de control. 

` Solución para las funciones 
Encender y 

controlar el sistema 
 

 

 
 

Controlar el vuelo  
 
 
 

Energizar E.I. y 
adquirir datos 

 
 

Aterrizar  
 

 
Alternativas de 

solución  
 

(Fuente: Propia) 

A continuación, se proponen los siguientes criterios para el módulo de control. Compacto, 

pues los componentes del UAV deberán priorizar el uso espacio físico en favor de la carga 

de pago, en este aspecto el control en tierra también deberá ser portátil y manejable por el 

usuario en el campo. Rango de control, puesto que el UAV debe estar en capacidad de 

operar a una distancia lejana del punto de control. Control automático, ya que el UAV debe 

volar de manera automática sin requerir de un piloto con gran habilidad. Fiabilidad, puesto 

que de ninguna manera un componente que controla el UAV podrá fallar durante el vuelo. 

Finalmente se tiene el criterio que tiene que ver con el usuario final, este debe ser amigable 

con el agricultor. En este sentido se propone el criterio fácil de usar, ya que el UAV debe 

tener una interfaz amigable al usuario que realice la misión en el campo. 



Continuando con el procedimiento del diseño concurrente procedemos a evaluar cada uno 

de los criterios formulados previamente con la metodología de los criterios ponderados 

corregidos que se muestra en la Tabla 3.19. 

Tabla 3.19. Evaluación del peso específico de cada criterio 

Control automático > Fiabilidad > Rango de control > Compacto = Fácil de usar 

CRITERIO Compacto Rango 
de 
control 

Control 
automático 

Fiabilidad Fácil de 
usar 

Suma 
+1 

Ponderado 

Compacto   0.5 0 0 0.5 2.00 0.13 

Rango de 
control 

0.5   0 0.5 0.5 2.50 0.17 

Control 
automático 

1 1   0.5 1 4.50 0.30 

Fiabilidad 1 0.5 0.5   1 4.00 0.27 

Fácil de 
usar 

0.5 0.5 0 0   2.00 0.13 

     TOTAL 15 1 
(Fuente: Propia) 

La evaluación de los criterios indica que el control automático del sistema será el criterio 

más importante durante el diseño. De igual manera la fiabilidad y el rango de control del 

UAV presentan una ponderación mayor que las dimensiones o la facilidad de uso.  

Una vez que se entiende el peso específico de cada criterio propuesto, es necesario 

evaluar la alternativa propuesta que los cumple en mayor medida. En esta medida se 

procede como en la sección anterior obteniendo los resultados que se muestran en Tabla 

3.20., Tabla 3.21., Tabla 3.22., Tabla 3.23., Tabla 3.24. Donde se evalúa cada alternativa 

con relación a cada criterio establecido y previamente ponderado. 

Tabla 3.20. Evaluación del peso esp  

Alternativa 1 = Alternativa 2 > Alternativa 3 
 

COMPACTO Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   0.5 1 2.50 0.42 
Alternativa 2 0.5   1 2.50 0.42 
Alternativa 3 0 0   1.00 0.17 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

 

 



Tabla 3.21 Rango de control  

Alternativa 3 > Alternativa 1 > Alternativa 2 
 

RANGO DE 
CONTROL 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   1 0 2.00 0.33 
Alternativa 2 0   0.5 1.50 0.25 
Alternativa 3 1 0.5   2.50 0.42 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.22  

Alternativa 1 > Alternativa 3 > Alternativa 2 
 

CONTROL 
AUTOMÁTICO 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   1 1 3.00 0.46 
Alternativa 2 0   0.5 1.50 0.23 
Alternativa 3 0.5 0.5   2.00 0.31 
   TOTAL 6.5 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.23  

Alternativa 1 > Alternativa 3 > Alternativa 2 
 

FIABILIDAD Alternativa 
1 

Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   1 0.5 2.50 0.42 
Alternativa 2 0   0.5 1.50 0.25 
Alternativa 3 0.5 0.5   2.00 0.33 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

Tabla 3.24  

Alternativa 3 > Alternativa 1 > Alternativa 2 
 

FÁCIL DE 
USAR 

Alternativa 1 Alternativa 2 Alternativa 3 Suma 
+1 

Ponderado 

Alternativa 1   0.5 0.5 2.00 0.33 
Alternativa 2 0.5   0 1.50 0.25 
Alternativa 3 0.5 1   2.50 0.42 
   TOTAL 6 1.00 

(Fuente: Propia) 

 



Finalmente se presenta la evaluación conclusiva en base a la información obtenida en las 

tablas anteriores como se muestra en la Tabla 3.25, donde el valor de cada criterio se 

consigue con el producto del ponderado de cada alternativa por el ponderado de su 

respectivo criterio.  

Para finalizar se obtiene una sumatoria de los valores de cada alternativa para asignar al 

valor más alto la prioridad más alta. Esto indica que la alternativa ganadora la cual tendrá 

la principal prioridad en cuanto al diseño corresponde a la Alternativa 1 para el módulo de 

control. 

Tabla 3.25. Evaluación de conclusiones del método ordinal de criterios ponderados.  

Conclusiones Compacto Rango 
de 
control 

Control 
automático 

Fiabilidad Fácil 
de 
usar 

 Prioridad 

Alternativa 1 0.056 0.056 0.138 0.111 0.044 0.405 1 

Alternativa 2 0.056 0.042 0.069 0.067 0.033 0.266 3 

Alternativa 3 0.022 0.069 0.092 0.089 0.056 0.328 2 

(Fuente: Propia) 

 

3.2.6. Diagrama morfológico de la solución para el UAV 
 

La síntesis de la solución final que se obtiene se indica en la Tabla 3.26. donde la solución 

encontrada tomando en cuenta las múltiples alternativas de diseño engloba la alternativa 

2 para el módulo estructural, la alternativa 3 para el módulo de propulsión y la alternativa 1 

para el módulo de control. La solución obtenida se presenta conceptualmente en la 

siguiente sección modelada en el software Fusion 360. 

Tabla 3.26. Soluciones seleccionadas para el UAV.  

Módulos Solución para las funciones 
 

Módulo estructural 
 

 

 
Módulo de 
propulsión  

 
 

Módulo de control 
 

(Fuente: Propia) 

 

 



3.2.7.  Modelado del concepto del UAV obtenido 
 

La solución que se obtiene a partir de las alternativas previamente evaluadas que se ve 

representada de manera conceptual en las Figura 3.8. y Figura 3.9. La línea base de la 

implementación del UAV se muestra en Figura 3.8. donde se tiene una propela 

desmontable acoplada al motor sin escobillas. De igual forma la Figura 3.9. muestra la 

configuración en propulsión distribuida que tiene dos propelas acopladas a dos motores sin 

escobillas. 

 

Figura 3.8. Concepto del UAV en línea base con propulsión convencional 

(Fuente: Propia) 

 

Figura 3.9. Concepto del UAV con propulsión distribuida 

(Fuente: Propia) 



3.3. Diseño de materialización 
 

Tomando en cuenta las alternativas seleccionadas en la sección previa. El diseño de 

materialización define dimensiones y especificaciones de los componentes que conforman 

los módulos del UAV. Esta sección se evalúa dentro del condigo creado en Python que se 

muestra en el ANEXO VIII. 

3.3.1.  Requerimientos limitadores 
 

En la presente sección se exponen las especificaciones técnicas que definen el espacio 

de diseño para sistema de propulsión del UAV. En este sentido, los requerimientos para 

el aeronave son: 

RL1) Altura de operación     4200 [m]  

RL2) Máximo peso al despegue:   3.5 [kg] 

RL2) Autonomía de vuelo:    30 [min] 

3.3.2. Dimensionamiento del módulo de propulsión 
 

En esta sección se realiza el dimensionamiento del módulo de propulsión presentando los 

resultados que el código creado para el Skywalker X8 es capaz de realizar. Se muestran 

resultados del dimensionamiento del caso del estudio tanto del módulo de propulsión para 

la línea base como para el sistema de propulsión distribuida. 

En el caso de estudio se ha considerado un rango de alturas que incluya a los cultivos más 

representativos de la región andina por lo que se realiza un análisis en un rango dentro de 

1000 a 4200 metros sobre el nivel del mar. La Figura 3.10. muestra que la variación de la 

potencia requerida (Ecuación 2.4.) y disponible (Ecuación 2.5.) del UAV se incrementa de 

manera proporcional conforme la altura de operación aumenta.  

En este sentido resulta importante señalar el aumento de 25 [W] de potencia adicional por 

cada kilómetro que aumenta la altura de operación. Así como también un margen de más 

de 50 [W] adicionales de potencia disponible con la que deberá contar el UAV sobre la 

potencia que este requiere. 

 



 

Figura 3.10. Potencia Requerida y Disponible vs Altura. 

(Fuente: Propia) 

La Figura 3.11. permite visualizar como el empuje requerido que depende de los 

parámetros geométricos y especificaciones técnicas del aeronave se incrementa en 

proporción al aumento en la altura de operación. Se observa un aumento de 4 [N], 

comparando el empuje requerido a 1000 metros sobre el nivel del mar con el empuje 

requerido a una altitud de 4200 metros. En este aspecto además se percibe un incremento 

de 1.25 [N] de empuje requerido por cada kilómetro adicional de altura en la que el UAV 

realiza una misión. 

 

Figura 3.11. Empuje requerido para diferentes altitudes de vuelo. 

(Fuente: Propia) 

 



3.3.3. Selección de las propelas 
 

Considerando las condiciones de operación descritas en la sección 2.3.2.1. y el empuje 

requerido por el aeronave descrito en la sección anterior se procede con el 

dimensionamiento y selección de los componentes del módulo de propulsión. En el caso 

de la línea base el diámetro de la propela no tiene restricciones en cuanto al espacio físico. 

Al contrario, en los casos de dos y tres propulsores se ve restringido a 11 y 8 pulgadas 

respectivamente. Esta restricción se da en cuanto a las directrices del proyecto PIS 16 20 

que buscan convertir el UAV en un prototipo de pruebas requiriendo así de espacio libre 

para instalar una turbina RAT y probar tecnologías innovadoras.  

El caso de estudio presenta dos opciones para el módulo de propulsión. Para el 

dimensionamiento de la línea base se toma el empuje requerido total sin ser dividido para 

el número de propulsores como sugiere la Ecuación 2.8. De este modo el UAV en 

configuración de línea base tiene un Empuje Requerido de 28.75 [N].  

En cuanto a la segunda opción para el módulo de propulsión se plantean dos casos 

adicionales. La primera opción adicional plantea que dos propulsores cubran el empuje 

requerido; proporcionando así 14.38 [N] cada uno (Ecuación 2.8.). Finalmente, se plantean 

tres propulsores que cubran el empuje requerido; proporcionando 9.58 [N] cada uno. 

El rendimiento y especificaciones de las propelas evaluadas para sus selección se presenta 

en la Tabla 3.27., Tabla 3.28., Tabla 3.29. En este sentido en la Tabla 3.27. se representan 

las propelas elegibles para la línea base y la Tabla 3.28. y Tabla 3.29. engloban los casos 

de dos y tres propulsores respectivamente.  

La Tabla 3.27. presenta datos de las mejores propelas encontradas para a ser empleadas 

en la configuración de línea base. Estas propelas se eligieron a la velocidad de crucero de 

20 [m/s]; buscando emparejar el empuje requerido de 28.75 [N].  

La propela electa de 13x6 que es la que presenta una mayor eficiencia, entrega más 

empuje y requiere de un menor número de revoluciones por minuto para generarlo. Es 

necesario notar que la propela de 14x6 contando con un diámetro mayor es más eficiente 

sin embargo genera un empuje menor al requerido para las condiciones de operación 

requeridas. 

 

 



Tabla 3.27. Opciones para selección de propelas Línea Base 

PROPELA 11x6 12x8 13x6 13x8 14x6 

RPM x103 13 10 11 10 9 

V [m/s] 20 20 20 20 20 

J 0.333 0.392 0.333 0.364 0.377 

Ct 0.090 0.104 0.065 0.087 0.058 

Cp 0.049 0.072 0.032 0.052 0.031 

PWR [W] 1048.9 1075.4 944.2 1131.5 721.8 

Torque [N.m] 0.770 1.027 0.819 1.081 0.766 

Empuje [N] 31.606 30.606 31.332 34.575 25.734 

Eficiencia % 60.162 56.952 66.341 61.025 71.209 

(Fuente: Propia) 

La Figura 3.12. presenta las curvas de eficiencia de cada una de las propelas previamente 

seleccionadas. Cada curva se forma en torno al número de revoluciones por minuto que 

permiten equiparas el nivel de empuje requerido. En este sentido la propela que presenta 

la mayor eficiencia en torno al punto de operación de 0.33 de relación de avance es la 

propela de 13x6 para el caso de propulsión convencional. 

 

Figura 3.12. Eficiencia de las propelas propulsión convencional  

(Fuente: Propia) 



La Tabla 3.28 plantea opciones para el caso de dos propulsores. Estas propelas se 

eligieron a la velocidad de crucero de 20 [m/s]; buscando emparejar el Empuje Requerido 

de 14.38 [N] (cada una).  

Tabla 3.28. Opciones para selección de propelas para dos propulsores  

PROPELA 7x6 8x8 9x6 10x8 11x6 

RPM x103 19 15 13 10 10 

V [m/s] 20 20 20 20 20 

J 0.353 0.396 0.400 0.472 0.433 

Ct 0.119 0.116 0.094 0.107 0.070 

Cp 0.090 0.095 0.059 0.077 0.042 

PWR [W] 620.9 633.2 456.8 460.8 404.0 

Torque [N.m] 0.312 0.403 0.335 0.440 0.386 

Empuje [N] 14.589 15.095 14.787 15.196 14.519 

Eficiencia % 46.926 47.666 64.660 65.814 71.821 

(Fuente: Propia) 

La Figura 3.13. presenta las curvas de eficiencia de cada una de las propelas previamente 

seleccionadas. Cada curva se forma en torno al número de revoluciones por minuto que 

permiten equiparas el nivel de empuje requerido. En este sentido la propela que presenta 

la mayor eficiencia en torno al punto de operación de 0.39 de relación de avance es la 

propela de 11x6 para el caso de propulsión distribuida con dos propulsores. 

 

Figura 3.13. Eficiencia de las propelas propulsión distribuida.  

(Fuente: Propia) 



En cuanto al caso de tres propulsores la Tabla 3.29 presenta tres mejores propelas para el 

espacio disponible. Estas propelas se eligieron a la velocidad de crucero de 20 [m/s]; 

buscando emparejar el Empuje Requerido de 9.58 [N] (cada una).  

Tabla 3.29. Opciones para selección de propelas para tres propulsores  

PROPELA 6x6 7x6 8x8 

RPM x103 21 16 13 

V [m/s] 20 20 20 

J 0.375 0.420 0.451 

Ct 0.121 0.115 0.112 

Cp 0.086 0.079 0.083 

PWR [W] 373.5 328.1 356.5 

Torque [N.m] 0.170 0.196 0.262 

Empuje [N] 9.792 9.986 11.016 

Eficiencia % 52.433 60.470 61.722 

(Fuente: Propia) 

La Figura 3.14. presenta las curvas de eficiencia de cada una de las propelas previamente 

seleccionadas. Cada curva se forma en torno al número de revoluciones por minuto que 

permiten equiparas el nivel de empuje requerido. En este sentido la propela que presenta 

la mayor eficiencia en torno al punto de operación de 0.5 de relación de avance es la 

propela de 8x6 para el caso de propulsión distribuida con dos propulsores. 

 

Figura 3.14. Eficiencia de las propelas propulsión distribuida triple.  

(Fuente: Propia) 



Para todos los casos una gran cantidad de parámetros no dimensionales (J, Ct y Cp), 

eficiencia, torque, empuje generado y potencia fueron extraídos de las bases de datos [79]. 

Dentro del análisis es posible observar como la eficiencia se reduce conforme el diámetro 

de la propela lo hace. Además, mientras más se incrementa el diámetro de la propela se 

requiere de una menor velocidad rotacional para generar un empuje equivalente. En este 

sentido una propela de 11 pulgadas deberá operar a elevadas revoluciones por minuto 

(13000) mientras que una propela de 13 pulgadas deberá operar a menores revoluciones 

por minuto (10000) para generar un empuje semejante. 

3.3.4. Selección del motor ESC y baterías  
 

Los motores adecuados se seleccionan en función de los requisitos de las propelas, es 

decir tomando en cuenta la potencia de entrada, la constante de voltaje y el torque 

requerido para producir suficiente empuje para levantar la aeronave. Esta tarea se logró 

mediante la identificación de modelos potenciales obtenidos de una búsqueda basada en 

catálogo de múltiples fabricantes líderes en la industria. 

La Tabla 3.30. presenta la disposición de motores y número de propelas (Np) para la 

propulsión única (línea base) y distribuida con múltiples motores. Es importante señalar 

que en la tabla se presentan datos de relevancia posterior como la constante del motor 

(Kv) y el número de celdas requeridas de la batería. 

No fue posible encontrar un motor eléctrico que cumpla los requerimientos de las propelas 

para el caso de tres propulsores por lo que no se continúa con ese análisis de propulsión 

distribuida. Para los demás casos se continúa con la selección de controladores 

electrónicos de velocidad y baterías en la siguiente sección. 

Tabla 3.30. Selección de motores.  

Np Propela Motor Kv # celdas 

batería 

Imo 

[A] 

Umo 

[V] 

Rm 

[Ohm] 

1 13x6 Power 46 Brushless Motor 670 4S 3.9 10 0.04 

2 11x6 Power 25 Brushless Motor 870 4S 2.4 10 0.03 

3 8x8 - - - - - - 

(Fuente: Propia) 

Finalmente, el fabricante del motor Power 46 [84] y Power 25 [85] recomienda el uso de 

controladores de velocidad de 60 [A]. De manera adicional el fabricante indica que los 

motores trabajan con 14.8 V (4 x 3.7 [V] ) lo que significa que requieren de baterías de 4 



celdas. De esta manera quedan definidas las especificaciones técnicas de los 

componentes por lo que la Tabla 3.31 indica las partes necesarias para la implementación 

del UAV.  La batería seleccionada es la que tiene una mayor capacidad y mejor se acopla 

a las dimensiones disponibles. 

Tabla 3.31. Selección de ESC y baterías  

Componente Nombre Marca Amperaje 

[A] 

Voltaje 

[V] 

Capacidad 

[mAh] 

ESC 60-Amp Pro BEC 

Brushless ESC 

Eflite 60 3.9 NA 

Batería Tattu 8000 LiPo 

Battery  

Tattu NA 14.8 8000 

(Fuente: Propia) 

3.3.5.  Rango y Autonomía  
 

La evaluación del rendimiento del UAV depende en gran parte en su batería y del peso 

total del aeronave. En este sentido, la Tabla 3.32 presenta el peso en gramos de los 

componentes de la línea base (BL) y de la propulsión eléctrica distribuida (eDP). Los 

componentes se dividen en las cuatro categorías propuestas dentro de la metodología en 

la sección 2.4.1. tomando en consideración que la línea base no requiere de acoples ni 

conexiones adicionales. 

Tabla 3.32. Peso de componentes en configuración BL y EDP  

Componentes BL (Una propela) eDP (Dos propelas) 

Sistema estructural 1722 1722 

Sistema de propulsión 380 432 

Fuentes de energía 1236 1236 

Acoples y conexiones 0 232 

Total  3338 3622 

(Fuente: Propia) 

Resulta necesario indicar que la configuración eDP requiere de acoples adicionales para 

unir el sistema de propulsión con el fuselaje los cuales aumentan el peso del UAV en 232 

gramos adicionales. En este sentido el sistema de propulsión en configuración eDP es un 

12% más pesado que la propulsión convencional con solo un motor. Finalmente el UAV en 

con propulsión distribuida es un 8% más pesado que su configuración base. Lo que se ve 

reflejado en el análisis del rango y alcance como se indica en la Figura 3.12. 



 

Figura 3.15. Rango y Autonomía de las configuraciones línea base y eDP. 

(Fuente: Propia) 

El rango se evalúa dentro del código creado en Python usando la Ecuación 2.9. Los datos 

de entrada se describen dentro del código. El UAV en configuración estándar en línea base 

tiene un 10% más de rango. De igual manera la configuración en propulsión distribuida se 

ve superada en 10% en cuanto al tiempo de vuelo teórico en relación con la línea base. Se 

tiene finalmente que la línea base es la mejor configuración con una sola propela y un 

motor. 

3.3.6.  Análisis de la estabilidad estática longitudinal 
 

En la Tabla 3.33. se indica la distribución de los equipos a lo largo de la cuerda del UAV y 

su peso. En este sentido se realizó la medición del peso de cada elemento de manera 

individual. De igual manera mediante el análisis del momento de fuerza alrededor del centro 

de gravedad se dio la ubicación de equipos que se muestra en la tabla.  

Tabla 3.33. Peso y ubicación (X) de los equipos en la cuerda del aeronave. 

Equipos X [mm] Peso [g] 

GoPro 30 225 

Batería 100 1236 

Telemetría 250 55 

Receptor 400 60 

GPS 420 65 

ESC 530 75 

Servomotor 540 110 

Motor 800 380 

(Fuente: Propia) 



Es necesario mencionar que dentro del análisis se evalúa cada elemento como una carga 

puntual con el peso concentrado en su centro de masa. En este sentido la Figura 3.16. 

muestra la distribución de cargas en la cuerda del aeronave.  

 

Figura 3.16. Distribución de cargas a lo largo de la cuerda del UAV. 

(Fuente: Propia) 

La evaluación dentro del código creado se da calculando los momentos producidos por 

cada equipo con referencia a la nariz del UAV. A continuación, se realiza la sumatoria de 

todos los pesos para finalmente calcular el centro de gravedad. Este es el cociente entre 

la sumatoria de momentos y la sumatoria de pesos. Finalmente, el código creado en Python 

emplea la ecuación para calcular el margen estático (2.11) por lo que se obtiene tiene que 

el UAV tiene un margen estático de 5%. De esta manera se cumple la condición de 

estabilidad longitudinal para la configuración en línea base. 

Por otro lado, la configuración eDP tiene un peso mayor, esto principalmente en cuanto a 

sus motores que junto a sus respectivas propelas representan 216 gramos de peso cada 

uno. Esto resulta en un peso conjunto de 432 [g] que se deben ubicar en la parte posterior 

del UAV sin producir un momento de fuerza negativo que favorezca el cabeceo. En este 

sentido después de la evaluación se obtiene un espacio de diseño de 0.11 [m] detrás del 

aeronave. En este espacio se podrán ubicar los motores eDP sin afectar la estabilidad 

estática longitudinal del UAV siempre y cuando no se supere esta distancia.  

3.3.7.  Selección de materiales del módulo estructural 
 
El dimensionamiento inicia con la selección de los materiales que se toman en 

consideración para el análisis se muestran en la Tabla 3.34 donde se detallan aspectos 

como su módulo de elasticidad, la densidad que se relaciona con el peso del elemento 

manufacturado y la disponibilidad que refleja que tan asequible es el mercado es el 

material. 

 



Tabla 3.34. Materiales empleados en la fabricación de UAVs. 

Material Módulo de elasticidad [n/mm2] Densidad 

[kg/m3] 

Disponibilidad 

Plástico ABS 1.682 1,06 Alta 

Plástico PLA 2.346 1,25 Alta 

Acrílico [86] 3.100 1,18 Alta 

Fibra de carbono 230.000 1,75 Baja 

Balsa 2.628 0,13 Alta 

Fibra de vidrio 72.000 2,70 Media 

(Fuente: Propia) 

Continuando con lo propuesto en la metodología en la sección 2.6.1 la puntuación asignada 

para los materiales e muestra en la Tabla 3.35. Donde entre de las mejores opciones se 

tiene el acrílico por su alta disponibilidad, media densidad y sobre todo su muy rápido 

maquinado y la posibilidad de formar piezas compactas de una sola pieza mediante el 

Corte Laser CNC. La segunda opción favorable que se usa para los acoples es la del 

plástico PLA que brinda una opción ágil para fabricar piezas de compleja geometría. 

Tabla 3.35. Selección de materiales empleados en la fabricación de UAVs. 

Material Puntuación Suma 

 Módulo de  

elasticidad 

[n/mm2] 

Densidad 

[kg/m3] 

Disponibilidad Maquinado   

Plástico ABS 1 1 2 1 5 

Plástico PLA 1 1 2 1 5 

Acrílico 1 1 2 2 6 

Fibra  

de carbono 

2 2 0 0 4 

Balsa 1 2 2 0 5 

Fibra de vidrio 2 0 1 0 3 

(Fuente: Propia) 

3.3.8. Diseño del acople para propulsión distribuida  
 

El diseño del elemento se da teniendo en cuenta las características aerodinámicas y el 

espacio físico del que se dispone a los costados del fuselaje. El prototipo generado que se 

muestra en la Figura 3.17 se instala de paralelamente al fuselaje; se encarga de canalizar 



el empuje del sistema de propulsión al fuselaje entero por medio de los elementos 

rigidizadores del mismo.  

 

 

Figura 3.17. Vista superior del acople eDP. 

(Fuente: Propia) 

 

Para el dimensionamiento del elemento se genera una representación del diagrama de 

cuerpo libre del elemento como se indica en la Figura 3.18. Los puntos de acople se ven 

representados por los apoyos A y B. De manera adicional los 2.12 [N] representan el peso 

puntual del motor y su propela y los 14.4 [N] representan el empuje de cada propela. 

A continuación el desarrollo de las ecuaciones de equilibrio permite encontrar los 

diagramas de momento cortante y flector que se muestran en la Figura 3.19. Para así 

evaluar el punto crítico alrededor del cual se centrará el diseño. 

 

Figura 3.18. Diagrama de cuerpo libre del elemento. 

(Fuente: Propia) 

 

 

 

 

 

 



 

 

Figura 3.19. Diagrama del cortante y momento. 

(Fuente: Propia) 

El dimensionamiento del módulo estructural continua al establecer los esfuerzos normales 

y el esfuerzo cortante.  Estos esfuerzos se analizan a partir del punto crítico que sucede en 

el apoyo B.  

Los esfuerzos normales en este sentido abarcan la fuerza F de 2.12 [N] que causa flexión 

del elemento y la carga P de 14.4 [N] que provoca compresión. El esfuerzo cortante 

involucra el torque producido por cada una las propelas. En este sentido las ecuaciones 

que se indican a continuación determinan el esfuerzo normal x) y cortante . 

 

 

Con el fin de simplificar las variables b y h que caracterizan a una sección rectangular se 

procede al dimensionamiento de una sección circular. Conociendo que para todo diámetro 

existe un diámetro equivalente efectivo, se procede a dimensionar la sección circular de 

diámetro d. 

Las ecuaciones que definen una sección circular son el área (A), la distancia al eje neutro 

(y), su inercia (I), la distancia radial (p) y el segundo momento polar del área (J). Dichas 

ecuaciones se detallan a continuación, todas ecuaciones en función del diámetro (d). 

 



 

Por consiguiente, después de reemplazar las ecuaciones que definen una sección circular 

en los esfuerzos normales y cortantes x) y 

del diámetro d y de las cargas a las que se somete el elemento. 

 

Después de obtener estos esfuerzos los reemplazamos en la ecuación de la teoría de la 

distorsión de Von Mises para un plano 2D. De esta forma se obtiene un esfuerzo 

 con el fin de dimensionar el elemento. 

 

 

 

 

 

 

 

Donde: 

M = Momento flector                 0.664 [N.m]      

P= Carga de compresión                14.51 [N] 

Sy= Resistencia a la fluencia del material [86].        70 [MPa]         

T= Torque                   0.386 [N.m] 

n= Factor de seguridad (muy conservador)        5   

d= diámetro de la sección circular 



 

Despejando el diámetro (d) y asumiendo que existe una solución real se tiene la siguiente 

ecuación. Y continuando con una asignación de valores se encuentra la solución para el 

diámetro (d). 

 

 

Entonces consideramos un diámetro efectivo que resulta equivalente para una sección 

rectangular, donde b es la base y h la altura de la sección. Para finalizar se emplea el 

espesor de una de las láminas de acrílico con mayor disponibilidad que tiene 0.006 [m] de 

espesor como la base para calcular la altura de la sección. 

 

 

 

Por consiguiente, la sección rectangular del acople de acrílico tendrá una base de 6 

milímetros y una altura de 17 milímetros. Es necesario mencionar el acople que une este 

elemento con el motor tendrá un diámetro equivalente mayor. Esto considerando que el 

acople del motor se instala abrazando de manera exterior el acople. Y adicionalmente 

tomando en consideración que la unión entre el acople eDP con el acople del motor se 

fijará con mismo pegamento industrial con el que se unieron todos los elementos del 

fuselaje. 

3.3.9. Diseño de los acoples de fijación de alas. 
 

El sistema que sujeta las alas se dimensiona aprovechando el máximo espacio del que se 

dispone en el área de sujeción. De esta manera la Figura 3.20. representa una 

simplificación del diseño del elemento que tiene una longitud de 26 milímetros sin embargo 

la abstracción es suficientemente robusta para su evaluación. La fuerza F que debe 

contrarrestar el sujetador es equivalente a la fuerza de sustentación del UAV que es 34.3 

[N]. Esta fuerza se repartirá entre seis de estos dispositivos de sujeción por lo que la fuerza 

F es de 5.7 [N]. 



 

Figura 3.20. Modelo del elemento de sujeción. 

(Fuente: Propia) 

Como punto de partida se tiene que al instalar el elemento en posición este se deforma 1 

[mm]. Por esta razón al realizar un análisis en una de sus caras se está considerando una 

deformación de 0.5 [mm] que permite identificar la fuerza de sujeción que el elemento 

produce como se desarrolla a continuación. 

La deformación (x) en una cara se puede expresar como el cociente entre el producto de 

la fuerza (F) por la longitud (L) elevada al cubo y tres veces el producto del módulo de 

Young (E) por la inercia de la sección (I). De tal manera se tiene que despejando F se 

obtiene: 

 

 

Donde:  

x= Deformación del elemento        0.5 [mm]  

E= Módulo de Young del material PLA      2346.5 [N/mm2] 

I= Módulo de inercia de una sección rectangular               [mm4] 

L= Longitud del brazo de fuerza        4.6 [mm] 

 

 



 

Finalmente, la fuerza de sujeción que brinda el nuevo elemento excede de gran manera la 

fuerza de 5.7 [N] que se requiere originalmente. Esta sujeción adicional resulta favorable 

considerando que el UAV tiene un aterrizaje de barriga por lo que una fuerte sujeción 

ayudará a tenerlo en una sola pieza para lograr desempeñar varias misiones de forma 

continua. 

3.3.10. Diseño del acople para el motor. 
 

El motor tiene una base como la que se indica en la Figura 3.21. (a), en este sentido el 

prototipo diseñado tiene la misma geometría que la base. Además, cuenta con agujeros en 

la misma posición para los pernos que vienen de fábrica.  

La distancia radial de estos agujeros es de 20.6 [mm]. Sobre el acople actúa el momento 

torsor  de las propelas (M) y el peso del motor que provoca la reacción (V) como se observa 

en la Figura 3.21. (b). Por consiguiente, es necesario conocer las fuerzas cortantes 

primarias y secundarias y su resultante como se expone en esta sección. 

 

 

Figura 3.21. (a) Base de acople del motor, (b) Fuerzas resultantes. 

(Fuente: Propia) 



reacción (V), además consideran el número de pernos en el cual se distribuyen (n) así 

como también la distancia radial (r) que es la misma para todos los pernos en este caso. 

 

 

 

 

 

 

 

El análisis de aplastamiento del elemento se realiza tomando en cuenta el área de soporte 

(Ab) que se representa por el producto del diámetro del perno (d) por el espesor de unión 

más delgado (t) que es el de su acople de 2 milímetros. En la evaluación también se 

soporte. 

 

 

El esfuerzo de aplastamiento sobre el elemento es muy bajo considerando su resistencia 

a la fluencia de 70 [N/mm2] [87]. A continuación, se continúa con el dimensionamiento del 

área de la sección crítica donde se acoplan los pernos. Para esto se toma en consideración 

la sumatoria de los momentos que actúan sobre el acople. Encontrando de esta manera el 

. Las dimensiones de la 

sección transversal del acople para el motor se indican en la Figura 3.22. Finalmente 

despues de determinar el esfuerzo se encuentra el factor de seguridad de la sección 

dimensionada. 



 

Figura 3.22.  Corte de la sección transversal del acople para el motor. 

(Fuente: Propia) 

 

 

 

 

El acople para el motor cuenta con un elevado factor de seguridad de 16.1. Esto resulta 

beneficioso puesto que durante el aterrizaje el UAV puede llegar a soportar choques y 

grandes impactos. 

3.4. Diseño de detalle  
 

El proceso realizado para cumplir con la implementación de todo el UAV se detalla en el 

ANEXO IX. La implementación abarca el ensamblaje desde cero del UAV que viene en 

módulos separados que se recomiendan fijar con pegamento industrial UHU para poli- 

estireno. Después del ensamblaje del fuselaje se continúa con la instalación de las partes 

que pueden ser reemplazadas, el sistema de propulsión, se adecua con velcro un espacio 

para ubicar las baterías, se instalan los aparatos de control, radio y telemetría. Todos estos 

componentes se instalan conforme los resultados del análisis de estabilidad longitudinal. 



Finalmente contando con el UAV completo se presenta el plano de conjunto de los acoples 

del sistema de propulsión distribuida (eDP) en el ANEXO X. Además, se anexan los planos 

de taller de los tres elementos dimensionados en la sección anterior mostrando en ellos 

sus dimensiones y procesos por los cuales deben ser fabricados. 

3.5. Pruebas en tierra 
 

Finalmente, estos las dos configuraciones fueron probadas experimentalmente para 

obtener la potencia consumida (de la batería) y la potencia disponible (producida por la 

propela). Es importante mencionar que al momento de las pruebas solo se disponía de 

propelas de 13x8 y de 10x45. En las pruebas el UAV se registró los datos de voltaje (V) y 

amperaje (I) en el sistema del autopiloto. Con el uso de un tacómetro se tomaron datos de 

las revoluciones por minuto (RPM) del motor para distintos niveles del porcentaje del 

acelerador. La Tabla 3.36 y Tabla 3.37 presentan estos resultados. 

Tabla 3.36. Datos experimentales configuración en línea base. 

PROPELA 13x8 

% Acelerador V [V] I [A] PWR [W] RPM Empuje [N] 

15 15.48 1 15.48 1694 1.18 

20 15.45 2 30.9 2508 2.51 

30 15.38 4 61.52 3741 5.44 

40 15.3 7 107.1 4633 8.31 

50 15.19 10 151.9 5408 11.28 

60 15 13.5 202.5 6091 14.25 

70 14.8 19.2 284.16 7091 19.00 

80 14.6 28.8 420.48 8081 25.25 

(Fuente: Propia) 

A partir de los datos obtenidos se calcula la potencia consumida (PWR) y se realiza una 

búsqueda dentro de las tablas de las bases de datos experimentales con las RPMs y datos 

de la propela para obtener el Empuje que se estaría produciendo en vuelo. Cabe mencionar 

que el UAV estaba fuertemente sujetado durante las pruebas sin embargo la sujeción no 

era suficiente cuando el acelerador se usaba al máximo. Por esta razón no se tienen datos 

sobre el 80% del uso del acelerador.  

 

 



Tabla 3.37. Datos experimentales eDP. 

PROPELA 10x45 

% Acelerador V [V] I [A] PWR [W] RPM Empuje [N] 

15 15.95 3.2 51.04 3400 3.37 

20 15.74 8.9 140.09 5450 8.30 

30 15.38 15.8 243.00 7040 13.80 

40 14.91 21.7 323.55 8200 18.90 

50 14.45 34.4 497.08 9000 22.84 

60 14.4 47 676.80 9834 27.52 

70 13.8 58.5 807.30 10516 31.71 

80 13.14 70.6 927.68 11361 37.30 

(Fuente: Propia) 

La eficiencia propulsiva de la configuración (eDP) es muy grande. Tomando como 

referencia un mismo uso del acelerador (20%), se obtiene hasta un 70% más de empuje 

empleando la configuración eDP. Este mayor empuje incluso se evidencia en elevados 

usos del acelerador (80%) donde también se obtiene un 32% más de empuje en 

comparación con la configuración BL. En promedio la configuración base (BL) produce en 

promedio un 53% menos empuje para todos los usos del acelerador. 

Sin embargo, todo el aumento en la fuerza de empuje tiene un elevado costo. Para un 

mismo uso del acelerador (20%) la configuración eDP llega a consumir un 78% más de 

energía. Este aumento del consumo de energía es una constante que se evidencia para 

todos los usos del acelerador a lo largo de las pruebas. En este sentido se tiene un 

consumo promedio de un 69% más de energía en comparación de la configuración BL. 

La  Figura 3.23 compara los resultados entre  ambas configuraciones dentro de una sola 

gráfica. El color plomo representa el empuje tanto para la línea base como para eDP. La 

línea base se ve representada por cuadrados y la eDP se representa como círculos. Las 

gráficas de color negro corresponden a la potencia requerida. 

Es posible observar que, para un mismo empuje, la configuración de eDP requerirá 

mayores velocidades de rotación y un mayor consumo de energía. Estas tendencias se 

esperan ya que el empuje no está relacionado linealmente con el tamaño de la propela y, 

por lo tanto, hay una mayor demanda de potencia cuando se usan dos hélices. Además, 

las hélices pequeñas generalmente presentan eficiencias más bajas y, a esta escala, esto 

afecta el rendimiento de las configuraciones de eDP. 



 

Figura 3.23. Empuje y Potencia Requerida vs RPM. 

(Fuente: Propia) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



4. Conclusiones 
 

En el presente trabajo se diseñó e implemento un sistema de propulsión distribuida en un 

fuselaje seleccionado en trabajos previos. Este trabajo explora el beneficio experimental 

de la tecnología de propulsión distribuida aplicada a vehículos aéreos no tripulados de 

fuselaje integrado (BWB).  

 

El presente trabajo ha probado la tecnología de propulsión distribuida de manera teórica y 

experimental para un UAV de ala fija utilizando una configuración BWB. Sin embargo la 

tecnología actual, los materiales y recursos de los que se disponen hace que una 

configuración estándar con una sola propela y propulsor sea un 10% más eficiente en el  

aeronave (BWB). 

 

El estado del arte de la tecnología de propulsión distribuida muestra una concurrencia con 

el ensamblaje del aeronave. En este sentido se evidencia un nexo entre la distribución de 

los propulsores en el fuselaje con la estabilidad y maniobrabilidad que tendrá el aeronave 

en conjunto. 

 

Se desarrolló una metodología para evaluar la estabilidad estática longitudinal de un UAV 

y para realizar el dimensionamiento y evaluación de su sistema de propulsión; adaptando 

y refinando códigos de programación de trabajos previos. 

     

El diseño del UAV responde a los deseos y necesidades de los usuarios. En este sentido 

el sistema de propulsión que se dimensiono es apto para operar en la altura de 4200 

[m.s.n.m]. El sistema tiene un rango de operación de 37 Km y un tiempo de vuelo de 39 

minutos en su configuración base siendo capaz de volar por un tiempo 23% mayor de lo 

requerido por el usuario.  

 

Se realizó el ensamblaje e implementación del UAV siguiendo las recomendaciones 

encontradas durante la revisión bibliográfica. La implementación del sistema de propulsión 

distribuida representa un aumento de un 8% de peso del UAV. El incremento de peso se 

debe en su mayoría a los acoples adicionales que se requieren para acoplar el sistema 

eDP al fuselaje. 

 

 

 



4.1. Trabajos futuros 
 

Los trabajos futuros se enfocarán en los módulos que cumplen la función de inspeccionar 

campos de cultivos. En este sentido se deberán explorar y realizar mejoras al módulo de  

propulsión, estructural y de control. 

El módulo estructural presenta el mayor espacio de mejora al ser el principal componente 

que contribuye a la baja eficiencia del sistema. Por esta razón se deberán explorar 

soluciones que aporten un menor peso y un mejor posicionamiento de equipos. Esto con 

el fin de experimentar la tecnología del direccionamiento del empuje (Thrust Vectoring) o 

ingestión de capa limite en el fuselaje. 

De igual manera en cuanto al módulo de propulsión, una vez se desarrolle un mejor modulo 

estructural será importante plantear el uso de propelas de mayor diámetro con la finalidad 

de comprobar las ventajas que brinda la propulsión distribuida, explorar el uso de motores 

más eficientes y fuentes de energía alterna con el objetivo de aumentar la autonomía del 

UAV. 

Finalmente, en cuanto al módulo de control se requerirá implementar uno diseñado 

especialmente para el fuselaje tomando en cuenta su geometría y características 

aerodinámicas. Esto con el fin de tener un controlador más robusto que permita aprovechar 

mejor los recursos para obtener una mayor autonomía y rango de vuelo. 
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ANEXOS 

ANEXO I. 

CLASIFICACION DE CULTIVOS REPRESENTATIVOS DEL ECUADOR 

Tabla 1. Cultivos representativos en función de su altura de cultivo. 

 

(Fuente: [29]) 

 

 

 

 

 

 



ANEXO II. 

ESPECIFICACIONES TECNICAS DEL UAV EVENT 386 

(Fuente: [72]) 

 



ANEXO III. 

ESPECIFICACIONES TECNICAS DEL UAV WINGTRA 

(Fuente: [73]) 



(Fuente: [73]) 



ANEXO IV. 

ESPECIFICACIONES TECNICAS DEL UAV DELAIR UX11 AG 

(Fuente: [75])



(Fuente: [75])



ANEXO V. 

SOLUCIONES PARA LAS FUNCIONES DEL MODULO 

ESTRUCTURAL 

En este anexo se presentan las alternativas de diseño propuestas para cada función que 

compone el modulo estructural como se indica a continuación: 

 Instalar el sistema de propulsión 

Resulta necesario que el sistema de propulsión distribuida sea instalado de manera de que 

cumpla los requerimientos del usuario. En este sentido se presenta en la Tabla A. 

disposiciones que posibilitan desarrollar esta función.  

Tabla A. Soluciones para instalar el sistema de propulsión. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Sistema 
de 

propulsión 
en frente 

de las alas 
 
 

Esta disposición contribuye 
en cuanto a la estabilidad 
estática longitudinal del 
UAV. Es una alterativa 
ligera. 
 
Debido a la disposición de 
los motores esta ubicación 
es riesgosa durante el 
aterrizaje.  

 
 
 

Sistema 
de 

propulsión 
paralelo al 

fuselaje 

Permite una disposición que 
no resulta riesgosa durante 
el aterrizaje y sin añadir 
mucho peso. 
 
Se incrementa peso en la 
parte posterior que aumenta 
el cabeceo reduciendo en 
parte la estabilidad 
longitudinal. 

 
 
 
 

Sistema 
de 

propulsión 
bajo las 

alas 

Esta forma de instalación 
puede ayudar a tener una 
mejor estabilidad 
longitudinal agregando peso 
en la parte delantera. 
 
Es la forma de instalar el 
sistema es la que más riesgo 
representa durante el 
aterrizaje del UAV y 
representa el mayor peso.  

(Fuente: Propia) 

 



 Insertar las alas 

Esta función se realiza de forma manual sobre los ejes rigidizadores que vienen de fábrica 

en el UAV los cuales permiten el ensamblaje de las alas y a su vez las vuelven rígidas. Es 

necesario tomar en cuenta la dimensión de los ejes para dejar un espacio pertinente que 

facilite el montaje del sistema de propulsión y la conexión de los componentes eléctricos y 

electrónicos. 

 Fijar las alas del UAV 

Tras realizar el montaje de las alas estas deben ser fijadas de manera adecuada en el 

fuselaje central formando en conjunto el UAV. En este sentido se debe evitar que se 

desprendan durante el vuelo. Con el fin de cumplir esta tarea las alternativas de solución 

se muestran en la Tabla B. 

Tabla B. Soluciones para la función fijar las alas del UAV. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Acople 
móvil  

 
 

Son sencillos de acoplar y 
desacoplar. Son la opción 
más robusta y que menos 
tiempo toma en montar. 
 
Requieren de excelentes 
tolerancias para ofrecer una 
sujeción fuerte.  

 
 
 
 
 

 
Pinza de 
sujeción  

Brindan una precisa y fuerte 
sujeción. No requieren de 
gran precisión con las 
tolerancias durante su 
dimensionamiento. 
 
Tienen un alto tiempo de 
montaje. El uso de pernos 
metálicos con materiales 
impresos en 3D puede 
acelerar el desgaste de la 
unión. 

 

(Fuente: Propia) 

 Posicionar equipo de inspección  

La elección entre posicionar los elementos en el exterior o interior del UAV es muy 

importante que debe realizarse de manera adecuada. En este sentido de acuerdo a los 

resultados de la casa de la calidad y requerimientos del usuario se determina que el equipo 

de inspección se debe localizar en el exterior del fuselaje.  



De esta manera tomando en cuenta que solo se dispone de un fuselaje para el aeronave y 

que el usuario final no está dispuesto a cortar el fuselaje el posicionar el equipo de 

inspección de forma manual en el exterior es la mejor opción. 

 Sujetar el equipo de inspección 

Después de posicionar el equipo inspección en el exterior del fuselaje este debe ser fijado 

al UAV. En este sentido se debe evitar que se desprenda durante el vuelo. Para lograr esta 

función en la Tabla C se muestran las alternativas para la sujeción interna y externa. 

 

Tabla C. Alternativas de solución para sujetar el equipo de inspección. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Acoples 
de fabrica 

 
 

Son ligeros y vienen con 
el equipo de inspección. 
Están diseñados para 
sujeción externa y ara lo 
cual tienen un fuerte 
adhesivo. 
 
Solo fijan al equipo en 
exteriores.   

 
 
 
 

 
Acople 

impreso 
en 3D  

Brinda una mayor 
sujeción del equipo al 
tener un área mayor para 
aplicar el pegamento. 
 
Es más pesado que la 
otra opción, ocupa un 
volumen interior, requiere 
de un corte debajo del 
fuselaje. Requiere de 
pegamento adicional. 

 
(Fuente: Propia) 

 

 Montar almacenamiento de energía  

 

Una vez que los dispositivos que almacenan la energía se han cargado es necesario 

montarlos en el UAV. Para cumplir esta función se han propuesto alternativas que se 

indican en la Tabla D.  

Este sistema para montar el almacenamiento de energía debe cumplir los requerimientos 

del usuario como tener un fácil ensamblaje, ser ligero y tener un bajo costo. Es necesario 

resaltar sobre todo la función de brindar una fuerte sujeción de las baterías durante las 



distintas fases de vuelo. Asegurando que el sistema de sujeción no contribuya con un 

excesivo peso. 

Tabla D. Alternativas de solución para el montaje del almacenamiento de energía. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Sistema de 
sujeción con 

velcro 
 
 

Su instalación es muy 
rápida, solo necesitan ser 
posicionados de una 
buena manera puesto que 
de un lado tiene un fuerte 
adhesivo. Son el sistema 
más empleado en UAVS. 
Facilitan el montaje y 
desmontaje de las 
baterías que vienen con 
velcro incluido en una de 
sus caras. 
 
Su fijación no es de las 
más fuertes disponibles. 
Su facilidad y gran rapidez 
de montaje puede llevar a 
una falla por mala fijación 

 

 
 

 
Compartimiento 

Impreso en 
3D  

Garantiza una precisa y 
fuerte sujeción la cual se 
realiza a medida para el 
modelo de baterías a 
emplear. 
 
Requiere de la generación 
de espacio extra creando 
cortes en el fuselaje. 
Puede ser más pesado 
que el sistema de fijación 
con velcro. No aprovecha 
el velcro que las baterías 
incluyen en una de sus 
caras. 
 

 

(Fuente: Propia) 

 

 Transmitir movimiento al equipo 

Con el fin de cumplir esta misión se plantean alternativas de solución en la Tabla E. Estas 

soluciones se encargan de transferir el empuje generado por el sistema de propulsión a 

toda el aeronave. En su diseño se considera los requerimientos que el usuario planteo 

durante el desarrollo de la casa de la calidad como facilitar el ensamblaje, tener un peso 

ligero, ser de sencilla manufactura y tener un bajo costo. 

 



Tabla E. Alternativas de solución para transmitir movimiento al equipo. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Acople con el 
fuselaje 

 
 

Transmiten directamente el 
empuje a los ejes de fibra de 
carbón que rigidizan el 
fuselaje del UAV. Tienen 
una implementación versátil 
que no requiere realizar 
cortes ni perforaciones en el 
fuselaje. Conservan el perfil 
aerodinámico del fuselaje. 
 
Restringe el tamaño de las 
propelas por su próxima 
ubicación. Puede alterar las 
características 
aerodinámicas del UAV. 
 

 

 
 

 
Acople con 

las alas  

Permite acoplar propelas de 
mayor tamaño bajo el 
aeronave.  
 
Crea un momento de fuerza 
para transmitir el 
movimiento a fuselaje. 
Requiere de un eje de 
fijación adicional. Tiene una 
implementación compleja ya 
que es necesario perforar y 
realizar cortes en el fuselaje. 

 

(Fuente: Propia) 

 Desarrollar fuerza de sustentación  

Una vez que el empuje es canalizado y produce movimiento al fuselaje. Los elementos que 

se encargan de cumplir esa función son las alas fijas integradas del Skywalker X8. Estas 

alas del aeronave de fuselaje integrado desarrollan sustentación que permite tener al UAV 

en vuelo llevando consigo equipos de inspección. De este modo se posibilita el continuar 

con la adquisición de datos, el retorno al punto de encuentro y el aterrizaje con los registros 

a bordo. 

 

 

 

 

 

 

 



ANEXO VI. 

SOLUCIONES PARA LAS FUNCIONES DEL MÓDULO DE 

PROPULSIÓN 

En este ANEXO se presentan las alternativas de diseño propuestas para cada función que 

compone el módulo de propulsión como se indica a continuación: 

 Almacenar energía eléctrica 

Resulta necesario que el sistema de propulsión tenga a su disposición energía eléctrica 

que sea almacenada en un contenedor que cumpla los requerimientos del usuario. En este 

sentido se presenta en la Tabla F. donde se tienen dos soluciones que cumplen los deseos 

del usuario y que generalmente son empleadas en UAVS.  

 

Tabla F. Soluciones para instalar el sistema de propulsión. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Baterías 
de Li-ion  

 
 

Tienen una mayor 
densidad energética, son 
menos costosas. Son más 
eficientes pues pueden 
entregar hasta el 95% de 
su capacidad energética. 
 
Tiempo de carga 
ligeramente más lago. 
Representan un riesgo 
adicional pues son más 
volátiles cuando sufren 
impactos. Generalmente 
tienen un peso mayor. 

 

 
 
 

Baterías 
Li-Po 

Permite una disposición 
que no resulta riesgosa 
durante el aterrizaje y sin 
añadir mucho peso. 
 
Se incrementa peso en la 
parte posterior que 
aumenta el cabeceo 
reduciendo en parte la 
estabilidad longitudinal. 

 
(Fuente: Propia) 

 Distribuir energía eléctrica 

La energía eléctrica almacenada en las baterías debe ser distribuida a todos los 

componentes del UAV. En este sentido los ESC modernos cumplen con esa función 



proporcionando altas corrientes de descarga para los motores y energía apropiada para el 

sistema de control e instrumentos de inspección. Esto lo realizan mediante un circuito BEC 

que proporciona el correcto voltaje y corriente a los componentes que a diferencia de los 

motores no requieren altas cantidades de energía.  

 

 Convertir energía eléctrica en torque 

Resulta necesario que el UAV tenga la capacidad de moverse y desarrollar sustentación. 

Para volar se requiere de motores que cumpliendo los requerimientos del usuario 

conviertan la energía eléctrica en torque. En este sentido se presenta en la Tabla G. donde 

se tienen dos soluciones que cumplen los deseos del usuario y que generalmente son 

empleados en UAVS.  

 

Tabla G. Soluciones para instalar el sistema de propulsión. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Motores 
con 

escobillas  
 
 

Son confiables disponen de 
un gran torque y son más 
baratos. Tienen una 
conexión directa con la 
fuente.  
 
Las escobillas se desgastan 
con el tiempo y necesitan de 
una mayor, limpieza, 
mantenimiento y reparación. 
Tienen una baja disipación 
de calor. Son más ruidosos. 
 

 

 
 
 

Motores 
sin 

escobillas 

Son más ligeros. Tienen una 
menor resistencia interna. 
Disipan de mejor manera el 
calor generado en el estator. 
Lo que a su vez provoca que 
sean más eficientes. Y 
prácticamente no requieren 
de mantenimiento.  
 
Son más costosos. Y sus 
conexiones y control son 
mas complejas. 
 

 

(Fuente: Propia) 

 

 

 



 Convertir torque en empuje 

El torque generado debe ser aprovechado por un instrumento que cumpliendo los 

requerimientos del usuario permita desarrollar empuje para el UAV. En este sentido se 

presenta en la Tabla H. donde se tienen tres soluciones que cumplen los deseos del usuario 

y que generalmente son empleadas en UAVS.  

Tabla H. Soluciones para instalar el sistema de propulsión. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Propela de 3 
palas 

desmontable 
 
 

Pueden generar un mayor 
empuje empleando una 
menor área.  
 
Requieren de una mayor 
energía para su movimiento, 
son más complejas de 
adquirir en diámetros 
específicos. No se dispone 
de una base de datos 
experimental que muestre su 
desempeño. 

 
 
 
 

Propela de 2 
palas 

plegable 

Tienen partes móviles que 
las pliegan en caso de 
choques. Por lo que pueden 
tener una mayor duración. 
 
Son más costosas. 
Requieren de un mayor 
tiempo de ensamblaje, son 
menos eficientes que las 
propelas convencionales. 
No se dispone de una base 
de datos experimental que 
muestre su desempeño. 
 

 

 
 
 
 

Propela de 2 
palas 

desmontable 

Tienen una mayor eficiencia 
que su versión plegable. Su 
instalación es rápida. Se 
dispone de una base de 
datos experimental que 
indica el desempeño de una 
gran variedad de este tipo de 
propelas. Son más fáciles de 
encontrar en el mercado. 
 
Poseen una elevada 
tendencia a la rotura en caso 
de choques o accidentes. 
  

(Fuente: Propia) 



ANEXO VII. 

SOLUCIONES PARA LAS FUNCIONES DEL MÓDULO DE 

CONTROL 

En este ANEXO se presentan las alternativas de diseño propuestas para cada función que 

compone el módulo de propulsión como se indica a continuación: 

 Encender y controlar el sistema 

Resulta necesario que el sistema de propulsión tenga a su disposición energía eléctrica 

que sea almacenada en un contenedor que cumpla los requerimientos del usuario. En este 

sentido se presenta en la Tabla F. donde se tienen dos soluciones que cumplen los deseos 

del usuario y que generalmente son empleadas en UAVS.  

 

Tabla F. Soluciones para instalar el sistema de propulsión. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 

Control 
remoto 

 
 

Brinda un diseño compacto y 
más robusto. Es sencillo de 
operar para el usuario 
presentando una cantidad 
simplificada de botones. 
Tiene un reducido consto. 
 
Permite un menor manejo de 
variables de la misión. 
Requiriendo de una 
planificación previa con la 
asistencia de una 
computadora. Cuenta con 
un menor rango de 
operación. 

 

 
 
 
 
 
 

Estación 
terrestre 

de control 

Permite el control de todos 
los aspectos de la misión en 
tiempo real. Cuentan con un 
mayor rango de operación 
que el control remoto. 
 
Representa una opción más 
costosa. Requiere de una 
capacitación adicional al 
operador. Son más grandes 
y frágiles requiriendo de un 
mayor cuidado durante su 
uso y transporte. 

 
(Fuente: Propia) 

 



 Controlar el vuelo 

Es necesario que una vez que el UAV está en vuelo realizando una misión este sea 

maniobrable o mejor aún realice un vuelo autónomo sin gran experticia por parte del 

usuario. En este sentido los dispositivos que se presentan en la Tabla G. brindan 

soluciones para llevar a cabo esta función.   

 

Tabla G. Soluciones para controlar el vuelo. 

Solución   Ventajas y desventajas Esquema 
 
 
 
 
 
 

Pixhawk 
Cube 

 
 

Producto con mucha 
popularidad, tiene una gran 
comunidad detrás con guías 
en foros y YouTube. 
Funciona con solfware libre. 
Es un sistema más robusto 
contando con un sistema de 
tripe redundancia. 
 
Es un sistema de control 
costoso. Difícil puesta a 
punto para usuarios sin 
conocimientos de 
programación. 

 (Fuente: [52]) 

 
 
 
 
 
 

NAVIO2 

Presenta un consto más 
asequible. Configuración 
sencilla y ágil integración 
con computadoras a bordo. 
Tiene un gran número de 
desarrolladores y trabaja 
con software libre que viene 
instalado de fábrica. 
 
Tiene un sistema de control 
menos robusto contando 
con una menor cantidad de 
sensores. 

 
(Fuente: [50]) 

(Fuente: Propia) 

 Energizar equipos de inspección y adquirir datos 

De igual manera que el control del vuelo del UA; el encendido, control de los equipos de 

inspección y la obtención de los datos de la misión que se este realizando se debe efectuar 

de manera remota. En este sentido resulta necesario garantizar que el dispositivo 

seleccionado para el control de la aeronave también esté preparado para controlar el 



funcionamiento de los equipos de inspección. De esta manera se evitaría añadir costos 

innecesarios agregando equipos electrónicos especializados en llevar a cabo esta función. 

 Aterrizar 

Los modelos comerciales existentes en el mercado proporcionan al usuario tres opciones 

al momento de realizar el aterrizaje siendo estos modos: automático, manual y un aterrizaje 

de emergencia el cual asegura la integridad de la aeronave ante un posible fallo en su 

sistema estructural o de propulsión. En este sentido resulta necesario confirmar que el 

controlador de vuelo seleccionado incorpore las funciones mencionadas con la finalidad de 

construir un UAV capaz de realizar misiones de agricultura de precisión. De este modo se 

tendrá un UAV amigable al usuario que no requiera de una amplia experticia como piloto 

ofreciendo un sistema que compita con los modelos comerciales actuales. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



ANEXO VIII. 

CODIGO DE EVALUACION AERODINAMICA, DE POTENCIA, 

RENDIMIENTO Y EVALUACION DE LA ESTABILIDAD 

LONGITUDINAL DEL UAV 

En este ANEXO se presenta el código creado en Python el cual adapta y refina 

metodologías para el dimensionamiento, evaluación del rendimiento y estabilidad 

longitudinal del UAV. 

 

import numpy as np 

import pandas as pd 

import matplotlib.pyplot as plt 

#CONDICIONES DE OPERACION Y CARACTERISTICAS AERODINAMICAS DEL UAV 

do=1.225      # densidad del aire a nivel del mar [kg/m3] 

h=list(np.arange(1000,4400,200)) #alturas de operación 

g=9.81          #  gravedad [m/s2] 

v=20          #  velocidad crucero [m/s] 

S=0.8         #  superficie alar [m2] 

m=3.5         #  masa del aeronave al despegue [kg] 

W=m*g         #  peso del aeronave al despegue [N] 

Cl=0.0545     #  coeficiente de sustentación 

Cd=0.0187     #  coeficiente de arrastre 

cm= 0.3571   #  cuerda media 

xnp= 0.3487    #  punto neutro 

E=220        #  densidad energética [Wh/Kg] 

n=0.85      #  eficiencia total del sistema (Source Wetland Monitoring) 

mbat= 618       #  masa batería [g] 

mex=(2720,3004) #  masa experimental total del UAV 



#EVALUACIÓN AERODINÁMICA Y DE POTENCIA REQUERIDA 

np_h=np.array(h) 

d=do*(1-0.00658*(np_h/288.15))**(5.2561-1)           #EQN densidad 

P_r=W*(2*W*(1/(S*d))*(Cd**2/Cl**3))**0.5               #EQN Power Required 

P_a=P_r+1.5*W                                         #EQN Power Aviable 

Th=P_a/v                                              #EQN Empuje 

Th_lbf=Th/4.448 

#EVALUACIÓN DEL RANGO Y ALCANCE 

np_m=np.array(mex) 

L=W 

D=Th[-1] 

R=E*(n/g)*(L/D)*(2*mbat/np_m)*(3600/1000)           #EQN Rango 

A=R/(16*60/1000)                                     #EQN Alcance 

#EVALUACIÓN DE LA ESTABILIDAD LONGITUDINAL 

data = pd.read_excel ('DatosPesoDistancia.xlsx')    #Lectura de datos  

x = data['X'].tolist() 

weight = data['Peso'].tolist() 

x=(np.array([x])/1000) 

p=(np.array([weight])*(9.81/100)) 

product=(x*p)                                         #Sumatoria de momentos 

cg=np.sum(product)/np.sum(p) 

SM=100*((xnp-cg)/cm)                                #EQN margen estático 

#PRESENTACION DE RESULTADOS 

plt.figure(1) 



plt.plot(h,P_a,linestyle='-',marker='o',label="Potencia Disponible",linewidth=0.8, 

color="0.2") 

plt.plot(h,P_r,linestyle='-',marker='o',label="Potencia Requerida",linewidth=0.8, 

color="0.7") 

plt.legend() 

plt.xlabel("Altura [m]") 

plt.ylabel("Potencia [W]") 

plt.savefig('PowerAltura.png', format='png', dpi=401) 

plt.figure(2) 

plt.plot(h,Th,linestyle='-',marker=' '̂,label="Empuje",linewidth=0.5,markersize=7, 

color="0.1") 

plt.legend() 

plt.xlabel("Altura [m]") 

plt.ylabel("Empuje [N]") 

plt.savefig('ThrustAltura.png', format='png', dpi=401) 

plt.savefig('TPrpm.png', format='png', dpi=401) 

print('Alturas          '+ str(h)+'[m]') 

print('Densidad         '+ str(d)+'[kg/$m^3$]') 

print('Power Required   ' + str(P_r)+'[W]') 

print('Power Aviable    ' + str(P_a)+'[W]') 

print('Thrust Required  ' + str(Th)+'[N]     '+ str(Th_lbf)+'[lbf]') 

print('Rango            '+ str(R)+'[km]') 

print('Alcance            '+ str(A)+'[min]') 

print('Margen estático     '+ str( 

 

 

 



ANEXO IX. 

PROCESO DE CONTSTRUCCION DEL AERONAVE DE FUSELAJE INTEGRADO E 

IMPLEMENTACION DEL SISTEMA DE PROPULSION DISTRIBUIDA. 

El aeronave de fuselaje integrado viene desarmado de fábrica. La Figura 1.  muestra el 

estado de cómo se recibió el aeronave. El fabricante recomienda pegar los componentes 

con pegamento industrial UHU para poli estireno. El proceso de montaje se continúa 

detallando a lo largo de esta sección. 

 

Figura 1.  Fuselaje del Skywalker X8. 

(Fuente: Propia) 

Con el fin de ensamblar las partes sueltas del aeronave, se siguen las directrices de la 

citadas en la bibliografía. El inicio del proceso se da con la unión de los elementos del ala 

del UAV. En este sentido, se procede a liberar las superficies de control del ala como se 

muestra en la Figura 24. (a) pues vienen fijas de fábrica y deben ser cortadas de manera 

precisa y se recomienda que sean fijadas con cinta adhesiva flexible por debajo como se 

indica en la Figura 24. (b) puesto que el movimiento constante desgasta el material que en 

la mayoría de casos termina separándose. 

Después leer múltiples recomendaciones en Blogs de aficionados y con la experiencia del 

equipo del Grupo de investigación ATA de la facultad de ingeniería mecánica se llega a la 

conclusión de remover las bases de madera de las puntas del ala. Esta decisión se toma 

puesto que en un sin número de casos estas bases de madera terminan contribuyendo al 

desgaste de esa sección de las alas.  



 

                                                          a)                                         b) 

Figura 24. (a) Liberación de superficies de control, (b) Refuerzo inferior con cinta adhesiva flexible. 

(Fuente: Propia) 

Después de remover las secciones de madera, a continuación se procede con el proceso 

de fijación de los dispositivos de punta alar (Winglet) los extremos con un elemento de 

sujeción en su interior como se muestrea en la Figura 25. 

 

Figura 25. Fijación del dispositivo de punta alar 

(Fuente: Propia) 



Buscando aprovechar el máximo espacio disponible dentro del UAV, realizar instalaciones 

eléctricas correctas y precautelando la seguridad de los componentes se decidió 

implementar primero la parte eléctrica, electrónica y de control dentro del aeronave. La 

Figura 26. (a) Muestra la elaboración de los cables de distribución eléctrica, la Figura 26. 

(b) Muestra la implementación eléctrica y electrónica en el interior del fuselaje sobre la 

bahía de instalación elaborada en balsa. Es necesario mencionar que la implementación 

de la electrónica se llevó acabo en conjunto con el equipo de ingenieros electrónicos del 

Grupo de investigación ATA de la facultad de Ingeniería Mecánica. 

 

                                         (a)                                                                    (b) 

Figura 26. (a) Fabricación de cable de distribución eléctrica, (b) implementación electrónica  

(Fuente: Propia) 

Después de implementar la parte electrónica se continuo con el proceso de ensamblaje 

uniendo las partes inferior y superior del fuselaje con el pegamento industrial. En este 

sentido se siguieron las directrices para el uso del pegamento, limpiando y lijando las 

superficies donde se aplicó el pegamento de manera uniforme. El pegamento se colocó de 

manera abundante procurando no dejar espacios de contacto sin pegamento. Una vez 

unidas las partes fue necesario dejar secando el pegamento un fin de semana completo. 

Fue necesario usar cinta adhesiva, con prensas de sujeción y pesos sobre el fuselaje como 

se indica en la Figura 27 con la finalidad de tener un buen proceso de curado del 

pegamento. 



 

Figura 27. Proceso de curado del pegamento  

(Fuente: Propia) 

Después de armar el fuselaje se continua con la unión de los acoples de fábrica que unen 

el fuselaje con el aeronave. De igual manera estos acoples fueron pegados con el 

pegamento industrial tanto a las alas como al fuselaje para lo cual se limpió y lijo las 

superficies de contacto procurando colocar abundante pegamento sin dejar ningún espacio 

sin cubrir. El proceso de curado del pegamento tomo un fin de semana para lo cual se 

empleó cinta adhesiva para fijar los componentes como se muestra en la Figura 28. 

 

Figura 28. Proceso de unión de acoples de fábrica. 

(Fuente: Propia) 

Como siguiente paso siguiendo la solución encontrada en el proceso de diseño se 

implementa el sistema de fijación de baterías con velcro en la parte frontal del UAV. El 

velcro tiene una superficie adhesiva en su parte posterior por lo que su fijación resulta muy 

sencilla y conveniente pues aprovecha el velcro que toda batería incluye en una de sus 

caras como se muestra en la Figura 7  (a); la ubicación del Velcro se dio de forma que se 

tenga el centro de masa lo más cerca de la parte frontal del aeronave como se muestra en 

la Figura 7 (b). 



  

(a)                                                                    (b) 

Figura 29. (a) Batería y velcro adhesivo. (b) Fijación de la batería con velcro.  

(Fuente: Propia) 

Finalmente se presentan los modelos ensamblados en las Figuras 8 y 9. La arquitectura 

base ensamblada se indica en la Figura 8. Y la configuración con propulsión distribuida 

en la Figura 9. 

 

Figura 8. Fuselaje en configuración base (BL).  

(Fuente: Propia) 



 

 

Figura 9. Fuselaje en con propulsión distribuida (eDP). 

(Fuente: Propia) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



ANEXO X. 

PLANO DE CONJUNTO Y PLANOS DE TALLER 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



ORDEN DE EMPASTADO 

 


