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Resumen— El presente trabajo propone el estudio del
comportamiento estructural y aerodindmico del perfil del ala y
estabilizadores, verticales y horizontales de un vehiculo aéreo no
tripulado, asi como también el andlisis de la relacién mecdnica
entre ellos, para posteriormente verificar los pardmetros fisicos
principales en los perfiles, mediante una simulacidn con asistencia
computacional. El proyecto contempla el andlisis estructural y la
simulacién aerodindmica de la aeronave utilizando software
especializado. La informacién recabada serd util para generar
conclusiones acerca de la resistencia estructural de un UAV, en
funcién de su comportamiento aerodindmico.

Palabras Claves— Aerodindmica, Dindmica de fluidos,
Simulacién aeroespacial, Vehiculo aéreo no tripulado.

Abstract— This paper proposes the study of structural and
aerodynamic performance of the wing and stabilizers, vertical and
horizontal of a UAV profile, as well as the analysis of the
mechanical connection between them, to verify subsequently the
main physical parameters in the profiles through a simulation with
computer assistance. The project includes structural analysis and
simulation of aerodynamics of the aircraft using specialized
software. The information collected will be useful to generate
conclusions about the structural strength of a UAV, according to
their aerodynamic performance.

Keywords—  Aerodynamics, Fluid Dynamics, Aerospace
Simulation, Unmanned Air Vehicle.

I INTRODUCCION

Los vehiculos aéreos no tripulados denominados también
UAV, que representa Unmanned Aerial Vehicle, que en
espafiol quiere decir Vehiculo Aéreo no Tripulado, son
aeronaves capaces de volar aut6énomamente, sin la
necesidad de un piloto humano, son mayormente utilizados
en aplicaciones militares, aunque también en el dmbito
civil, tales como misiones de reconocimiento en desastres
naturales, monitoreo en eventos publicos, entre otros.

El problema se genera a partir de que en el Ecuador no
existe una metodologia definida para el disefio de este tipo
de aeronaves, por lo cual mediante este proyecto se llegé a
establecer un precedente sobre el estudio aerodindmico de
Vehiculos Aéreos No Tripulados y de esta manera
contribuir con informacion de ingenieria de UAV’s para
aplicarla en campos de vinculacién con la sociedad.

Ademads, la simulacién aerodindmica y estructural de
aeronaves permite obtener un diagndstico acerca de la
resistencia de la estructura y el desempefio aerodinamico de
una aeronave, lo cual permitird realizar trabajos posteriores
de mejora estructural y aerodindmica, a su vez, en la
actualidad se requieren vehiculos que sean capaces de
desempefiar tareas cada vez mds complejas, lo cual se
puede llevar a cabo, al incorporar cdmaras y distintas clases
de sensores para ejecutar misiones de reconocimiento o
vigilancia, lo cual nos indica que se debe realizar un estudio
responsable para que las aeronaves muestren la mayor
eficacia para realizar estos trabajos [2].
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Fig. 1. Vehiculo Aéreo No Tripulado (ANKA KAWAK)

II. PARAMETROS DE DISENO

Los pardmetros de disefio son analizados bajo las
siguientes condiciones:

e Materiales: Los materiales seleccionados para el UAV
resultaron ser del tipo compuestos, ya que estos tienen la
capacidad de resistir bajas temperaturas, ademads tienen
la caracteristica de ser inoxidables en virtud que la
aeronave estard sometida a condensacion por su trabajo
a temperaturas bajas asi como en ciertas circunstancias a
temperaturas relativamente altas. Teniendo asi para la
Fibra de Carbono una resistencia a la traccién de 209
MPa y una resistencia a la compresién de 206 Mpa [3].

e Geometria estructural: Depende directamente de la
relacién peso — dimension; el disefio es fundamental
para la aeronave debido a que la forma aerodindmica
que se asigne a las alas permitird generar la
sustentabilidad en el UAV, si el perfil alar no es el
adecuado, puede ocasionar una pérdida de la fuerza de
sustentaciéon sobre el ala en el despegue o en el
aterrizaje o quizd en una simple maniobra, lo cual
ocasionaria que la nave se desplome.

e Seguridad: estos vehiculos tripulados por radiocontrol
son utilizados en misiones de reconocimiento y rescate
por lo que la seguridad de vuelo debe ser fundamental,
en este punto se tomard en consideracién las cargas
sobre la estructura para determinar la resistencia a
flexioén y fatiga. Un factor de seguridad 6ptimo para el
ala y el estabilizador debe estar entre 2 y 2.5, ya que con
este valor se garantizara la seguridad en vuelo.

III. SELECCI()N DE PERFILES
AERODINAMICOS

A. Ala Principal

Con el fin de reducir la busqueda del perfil alar en los
procesos de disefio, se ha tomado como referencia una lista
de perfiles [4], que son los mds utilizados en los UAV,
como se observa en la Tabla 1
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TABLA 1
PERFILES UTILIZADOS EN ALAS DE UAV'S Y SUS
COEFICIENTES

CL Cp Cum Cu CL Cp
0.3523 0.0090 -0.084 04461 | 0.0162 -0.0896

Para escoger un perfil se debe tomar en cuenta las
siguientes condiciones:

e Coeficiente de sustentacion (CL): Debe tener el
mayor valor posible sin importar el dngulo al que se
encuentre el UAV.

e Coeficiente de arrastre (CD): Debera tener el menor
valor, debido a que este coeficiente representa la
resistencia al avance.

e Coeficiente de momento (CM): Deberd tener el
menor valor ya que este momento es el que genera las
condiciones de balance, picado y guifiada sobre la
aeronave, y es necesario que las magnitudes de estas
condiciones sean las menores posibles.

TABLA 2
SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO DEL ALA
PRINCIPAL
For(;lelato FP Eppler Wortmann
‘s E222 FX 67K170
seleccion
CL 0.50 - X
Cp 0.30 X -
Cum 0.20 - X
)y 0.30 0.70

Mediante la Tabla 2 se determina la alternativa éptima
para el ala principal y se selecciona un perfil alar
WORTMANN FX 67K170.

B. Estabilizador horizontal

Mediante similar proceso se selecciona el perfil del ala,
para el estabilizador horizontal. La Tabla 3 contiene los
datos referentes a la seleccién establecida.

TABLA 3
PERFILES UTILIZADOS EN ESTABILIZADORES DE UAV'S Y
SUS COEFICIENTES

CL CD CM CL CD CM
0 0.0101 0 0249 | 0.014 -0.08

Las condiciones que se utilizaron anteriormente para la
seleccion del perfil alar se aplican ahora para la seleccién
del perfil del estabilizador.
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Proceso que se muestra en la Tabla 4.

i TABLA 4 3
SELECCION DEL PERFIL AERODINAMICO DEL
ESTABILIZADOR PRINCIPAL

Formato
de Fp | NACA | pat63cs
.. 0009
seleccion
CL 0.50 - X
Cp 0.30 X -
Cum 0.20 - X
X 0.3 0.7

Se determind que la alternativa optima para el estabilizador
horizontal es un perfil alar tipo RA163C3.

IV. CALCULO Y SELECCION DE PERFILES
ESTRUCTURALES

A. Ala Principal

La estructura del ala principal estard constituida por dos
vigas, una principal y una secundaria, las cuales soportardn
las cargas aerodindmicas, adicional a esto se afiadirdn dos
elementos a los extremos de las vigas para que estas formen
una configuracién en C denominados caps a cada una de las

vigas.

Fig. 2. Configuracién estructural del ala

De la Figura 2 se determina que la viga principal se
encuentra a una distancia de 30% de la cuerda del perfil y la
viga secundaria estd a una distancia equivalente al 65% de la
cuerda del perfil.

TABLA 5
LISTADO DE DIMENSIONES DE LA ESTRUCTURA EN EL PERFIL
SECCION COTA DIMENSIO
N (m)
Altura de la viga principal d 0,140
Longitud del cap sup. de la viga
£ psup & e 0,04
principal.
Longitud del cap inf. de la viga
£ ) p £ f 0,04
principal.
Longitud del cap sup. de la viga
£ P p £ g 0,031
secundaria
Longitud del cap inf. de la viga
£ P £ h 0,031
secundaria
Altura de la viga secundaria i 0,108
Espesor de la viga principal tl 0,005
Espesores de los caps 2, t3, t4, t5 0,005
Espesor de la viga secundaria t6 0,005
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En la Tabla 5 se observan los valores de las vigas y las
dimensiones de la estructura disefiada. Para realizar los
céalculos de esfuerzos es necesario obtener los valores de
sustentacion y arrastre maximos generados sobre el perfil alar,

para lo cual se utilizardn las formulas (1) y (2)
respectivamente.
_ _Spv®
FL - 2x(Cosa) CL (1)
_ Spv? )
b~ 2x(Cosa) D )
Doénde:
e F; =Fuerza de sustentacion (N)
o Fp =Fuerza de arrastre (N)
e S = Superficie alar (m2)
e (. = Coeficiente de sustentacion
e (Cp = Coeficiente de arrastre
e p = Densidad de flujo (Kg/m3)
e v = Velocidad del flujo (m/s)
e a = Angulo de ataque (rad)
TABLA 6
FUERZAS DE SUSTENTACION Y ARRASTRE SOBRE EL PERFIL
DEL ALA
a Superficie | Velocidad CL FL
(m’) (m/s) CD (N)
18 3,24 50 1,5630 8153,4
18 3,24 50 0,05815 | 303,342

En la Figura 3 se observa la viga del ala en una vista
frontal, en donde FL estd dividida para 4 ya que la fuerza de
sustentacion total que soporta cada una de las vigas es FL/2,
como se pretende determinar la fuerza para la mitad del ala
entonces FL/2 se divide para 2 obteniéndose FL/4.

Ademads R1 y R2 representan las reacciones que se generan
en los puntos de anclaje entre el ala y el fuselaje.

—

- (\+ n .
?—o | L
§ el

Fig. 3. Diagrama de cuerpo libre. Eje Xy Y

Para las fuerzas generadas sobre el eje X:
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ZFyzﬂ
Fy

W+R2+ =0
2 4

R2 = —-1058,37 N

ZMRZ =0

w F,
M, = —7(0,15m) — Z(Zm —0,15m)

M, = —3917,98 N

Para las fuerzas generadas sobre el eje Y:

ZFyzO

Fp
R3=--2

4
R2 = —7584N

Fp
My +T(2m —-0,15m) =0

M, = —140,3 Nm

Ademds de estos cdlculos es requerido obtener los
momentos de inercia de las vigas utilizadas.
Los valores de inercia se enuncian en la tabla 7.

TABLA 7
MOMENTOS DE INERCIA

Momentos de inercia viga principal

Ixy, = 2,967 X 10°¢m*

Iy,, = 1,273 x 10~ m*

Momentos de inercia viga secundaria
Ix,s = 1,347 X 107> m*
Iy,s = 5,893 x 1077 m*

El cédlculo de los esfuerzos normales se aplica para cada
uno de los 4 puntos de andlisis establecidos en la figura 4,
mediante la Ecuacién 3.
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Fig. 4. Puntos de analisis de las estructura.

Oy = 2 4 M0 3)
vp Yvp

Dénde:

e M; = Momento flector con respecto a la sustentacion

e Mp = Momento flector con respecto al arrastre

e (, = Distancia sobre el eje Y, desde el centroide Y hasta el
punto de andlisis.

e (, = Distancia sobre el eje X, desde el centroide X hasta
el punto de andlisis.

e Ix,, = Momento de inercia sobre el eje X

e Iy,, = Momento de inercia sobre €l eje Y

En la Tabla 8 se listan los valores para los esfuerzos
normales de cada uno de los 4 puntos de andlisis, para este
caso los valores con signo negativo corresponden a tensioén y
los de signo positivo a compresion.

TABLA 8
ESFUERZOS NORMALES EN LA ESTRUCTURA
Puntos Esfuerzos Normales
(MPa)
1 -96,22
2 93,61
3 -17,86
4 22,12

Se ha utilizado los 4 puntos de referencia antes indicados,
para realizar el calculo de los esfuerzos cortantes, se lo realiza
mediante la Ecuacién 4.

Ty = @

Dénde:

e F = Fuerzas mdximas que se aplican sobre la viga. (F y
Fo)

e A = Area de la viga principal y secundaria
respectivamente.

La Tabla 9 expresa los valores para los esfuerzos cortantes
en cada punto de andlisis.

TABLA 9
ESFUERZOS CORTANTES EN LA ESTRUCTURA.
Puntos Esfuerzos
Cortantes (MPa)
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C.entrc? de. la 1,92

viga principal

Centro de la

. . 2,49
viga secundaria

Es menester calcular los esfuerzos principales, para lo cual
se aplica el circulo de Mohr, a partir de lo cual se obtienen los
valores indicados en la Figura 5.

a o
«

)

%,

"

.

&

X w
o« ¢

Fig. 5. Circulo de Mohr

Ya determinados el esfuerzo principal midximo y el minimo
se calcula el factor de disefio mediante el criterio de Mohr-
Coulomb modificado, mismo que es idéneo para materiales
fragiles como es el caso de la fibra de carbono, para
condiciones estaticas segun la Ecuacién 5, se tiene:

S

n = )
op1

Doénde:

Sut = Resistencia ultima del material a utilizarse.
op1 = Esfuerzo maximo aplicado sobre la viga

Para el cédlculo se tomo en cuenta que el material que se ha
utilizado para la estructura del UAV es fibra de carbono que
tiene una resistencia a la traccion minima y maxima de 190 a
228 MPa respectivamente.

Las caracteristicas del material se muestran en la Figura 6.
En la cual se ha obtenido un factor de seguridad minimo de
1,97 a 2,37, valores que se encuentran en un rango aceptable
de disefio de este tipo de naves.
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Mechanical properties

Young's modulus 128 - M1 Gha
Compressyz maduis 28 - M1 GRa
Flexra meduhs 28 - 22 GPa
Shear medabis *481 - 386 GPa
Bulk medabis 8 - 77 GPa
Prissan'’s 1o 8319 - 035

Stape ot 83

Yield sirength [elastic mi) W -2 W
Tersle szzngih W -2 W2
Compresse sirengin 2 - M0 W

Fig. 6. Propiedades de la fibra de carbono.
Fuente: (CES EduPack 2009)

B. Estabilizador horizontal

Se ha efectuado un procedimiento similar al de las alas,
excepto el momento de inercia el que merece ser calculado
mediante una nueva expresion.

=

Fig. 7 Configuracion estructural del estabilizador

El célculo de esfuerzos normales se ha realizado para cada
punto de andlisis establecidos en la Figura 4, y mediante la
Ecuacién 6.

=M. 4 Mp
Oux = 50 6)

Dénde:

e M; = Momento flector con respecto a la sustentacion
e My = Momento flector con respecto al arrastre

e 5, =Inerciadelavigaenel eje Y

o S, =Inercia de la viga en el eje X

0. = 151,28 MPa

Se ha utilizado los 4 puntos de referencia para realizar el
calculo de los esfuerzos cortantes, mediante la Ecuacion 4.

T,y = 0,668

El célculo de los esfuerzos de corte principales se ha
realizado mediante el circulo de Mohr, y se expresan en la
Figura 8.

Se determina el factor de disefio mediante la Ecuacién 5.
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El material seleccionado para este componente del UAV, es
fibra de carbono que tiene una resistencia a la traccién
minima y maxima de 197 a 217 MPa respectivamente. Las
caracteristicas del material se muestran en la Figura 8.

7..’\.‘) e Jitp:

Ly Max

951 = 1513ps
Opa = O0ps
Fig. 8. Circulo de Mohr

El factor de disefio obtenido es 1.3 a 1,43, valores que se
encuentran en un rango aceptable de disefio.

V. SIMULACION ESTRUCTURAL DEL UAV

A. Andlisis de esfuerzos en el Ala Principal

Sobre la estructura del ala principal se distribuyen las
fuerzas tanto de sustentacién como de arrastre que se generan
debido a su drea y coeficientes de perfil.

Estas fuerzas actian directamente sobre la viga principal y
secundaria, sin embargo en el disefio se ha agregado
elementos estructurales denominados en aviacién costillas
falsas las cuales proporcionan referencia estructural para la
forma de la piel y adicional a esto contribuyen a la
distribucién de los esfuerzos generados sobre el ala.

TABLA 10
PARAMETROS DE SIMULACION PARA EL ALA PRINCIPAL
Fuerza Valor (N)

Fi. 4076
Fp 151,66

Peso 960
R, 1058
R, 151,68

En la figura 9 se representa los puntos de sujecién y
aplicacién de fuerzas sobre el ala principal.
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Fig. 9. Aplicacion de cargas y sujeciones sobre el ala.

En la figura 10 se ilustran los resultados obtenidos en el
andlisis realizado sobre el ala principal.

La figura A representa la deformacién total generada en
ala DE 262,39 mm, localizada en el extremo de la misma.

En la figura B se ilustra el esfuerzo principal maximo, con
un valor madximo de 90,235 Mpa, por los datos de la Figura
3.16, este valor es menor al limite de fluencia del material.

La figura C representa el factor de seguridad del disefio
cuyo valor minimo es de 1.97, este resultado permite validar
el disefio [5].

Fig. 10. Resultados de la simulacién del ala.

B. Andlisis de esfuerzos en el Estabilizador Horizontal

Al igual que ocurre sobre el ala principal la fuerzas de
sustentacion y arrastre actdan sobre este elemento y de igual
manera el estabilizador cuenta con dos perfiles estructurales y
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varias costillas falsas las cuales ayudaran a formar la piel del
ala y para mejorar la distribucién de los esfuerzos generados
sobre el estabilizador.

. TABLA 11
PARAMETROS DE SIMULACION PARA EL ESTABILIZADOR

Fuerza Valor (N)

R, 98,94

En la figura 11 se representa los puntos de sujecién y
aplicacién de fuerzas sobre el estabilizador principal.

Fig. 12. Resultados de la simulacion del estabilizador

Fig. 11. Aplicacion de cargas y sujeciones sobre el estabilizador.

C. Andlisis de esfuerzos en el Fuselaje

Mediante la figura 12 se ilustran los resultados obtenidos El fuselaje es tipo monocasco, es decir, que estd compuesto
en el andlisis realizado sobre el estabilizador. por anillos que conforman la estructura del UAV, misma que

La figura A representa la deformacién total en el también esta reforzada por parantes que la atraviesan toda.
estabilizador cuyo valor mdximo es de 115,98 mm y estd
localizado en el extremo de la misma. 3 TABLA 12

En la figura B se ilustra el esfuerzo principal maximo, de PARAMETROS DE SIMULACION PARA EL FUSELAJE
153,04 Mpa, valor que es menor la al limite de fluencia del
material.

La figura C representa el factor de disefio cuyo valor es de
1,34, este resultado permite validar el disefio del estabilizador

[5].

\

En la figura 13 se presentan los puntos de sujecidén y
aplicacién de fuerzas sobre la estructura del UAV.
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Fig. 13. Aplicacion de cargas y sujeciones sobre el fuselaje.

LA figura 14 ilustra los resultados obtenidos en el anélisis
realizado sobre la estructura.

La figura A representa la deformacidn total generada en la
estructura, EL valor maximo es de 1,18 mm y SE localiza en
el punto de sujecidn del ala.

En la figura B se ilustra el esfuerzo principal maximo de
24433 Mpa, siendo este valor menor al del limite de fluencia
del material.

La figura C presenta el factor de disefio de 1,62, este
resultado permite asegurar la fiabilidad del fuselaje.

VI.SIMULACION DE PERFILES AERODINAMICOS.

Para las simulaciones se toma en cuenta el peor escenario
al que se someten en vuelo los perfiles estructurales que
componen el UAV, el cual se genera al momento del
despegue, estas condiciones son las siguientes:

Velocidad de vuelo = 50 m/s (Despegue)
Temperatura = 15°C

Densidad (p) = 1,225 Kg/m®

Presion = 101325 Pa = 1 atmosfera (nivel del mar)
Viscosidad Dindmica (u) = 1,789 x 10” Pa.s

A. Perfil aerodindmico ala principal

En el ala principal se tiene el perfii WORTMANN
FX67K170.
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Fig. 14. Resultados de la simulacién del Fuselaje

TABLA 13
VELOCIDAD DEL AIRE SOBRE EL PERFIL WORTMANN
FX67K170
50 Observacién
B (Velocidad)
Max =213 m/s
Min =0 m/s
° Observacién
15 (Velocidad)

Max = 289,21 m/s
Min =0 m/s
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La Tabla 13 muestra los valores de velocidad del aire que
pasan a través del perfil seleccionado en el ala principal, para
optar por el perfil con mejor rendimiento aerodindmico se
toma en cuenta que el valor de velocidad debe ser lo mayor
posible, mientras que por debajo del ala debe ocurrir lo
contrario, debe haber una menor velocidad [6], observando la
tabla se puede reconocer que el perfil WORTMANN
FX67K170 cumple con estas condiciones.

, TABLA 14
PRESION DEL AIRE SOBRE EL PERFIL WORTMANN FX67K170

.5° Observacion
(Presion)

Max = 109208 Pa
Min = 75577,62 Pa

T

Observacién
(Presion)

15°

-

Max = 109278,2Pa
Min = 35522,18 Pa

Los valores de presiones que se generan sobre el perfil se
los observa en la Tabla 14, el valor maximo de presién se
debe generar por la parte de abajo del perfil, esto es lo que
produce la sustentacién, mientras que el valor minimo se
genera en la parte superior del perfil, esta caida de presion
genera un vacio que ayuda a la sustentabilidad.

B. Perfil aerodindmico estabilizador horizontal

La Tabla 15 representa los datos de velocidad y presion que
se genera el sobre el perfil del estabilizador horizontal.

En esta misma tabla se aprecia que este perfil es idéneo
para el trabajo que debe realizar, ya que, sin importar el
angulo de taque al que sea expuesto este seguird teniendo
valores aceptables de sustentabilidad, asegurando la fiabilidad
del vuelo.

C. Fuselaje

La Figura 14 representa datos de velocidad y presion que se
genera sobre el fuselaje. Es importante mencionar que sobre
el fuselaje se debe generar la misma velocidad y presién tanto
en la parte de superior como en la inferior del mismo, sobre
todo para un dngulo de ataque de 0°.

Es asi debido a que se requiere que el fuselaje tenga la
menor influencia sobre el vuelo, y al tener un flujo de aire
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simétrico se estarian contrarrestando las fuerzas generadas
sobre el fuselaje.

TABLA 15
VELOCIDAD Y PRESION DEL AIRE SOBRE EL PERFIL RA163C3
a VELOCIDAD
-5¢
15°
b PRESION
_ 5 °
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15°

Fig. 14. Velocidad y presién sobre el fuselaje

VII. SIMULACIONES DEL UAYV EN VUELO

A. Despegue del UAV

Las simulaciones del despegue se realizardn para 15°, con
una apertura de los alerones de 30° y bajo las siguientes
condiciones del aire:

Presion del aire: 101325 Pa
Densidad del aire: 1,225 Kg/cm®
Velocidad de vuelo: 50 m/s

. Angulo de ataque 15°
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Fig. 15. Despegue del UAV

La Figura 15 muestra que para todos los dngulos de ataque
al despegue se observa la incidencia que tiene el uso de
alerones para realizar los despegues ya que a medida que la
inclinacién del UAV va en aumento, la fuerza de sustentacion
que se encuentra por debajo del ala se ve reducida lo que
significa que la aeronave puede entrar en pérdida de
sustentacion, para lo cual los alerones provocan que sobre
ellos la presion aumente ayudando al ala a generar la
suficiente sustentabilidad para el vuelo.

B. Vuelo crucero

Las simulaciones del vuelo crucero se realizardn para una
altura de 3000 metros sobre el nivel del mar y con una
apertura de los estabilizadores verticales de 45° para poder
determinar la funcionabilidad de los mismos. Las condiciones
atmosféricas son las siguientes:

Presion del aire: 70100 Pa
Densidad del aire: 0,9093 Kg/cm3
Velocidad de vuelo: 33 m/s

. Angulo de ataque 0°
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Fig. 16. Vuelo crucero
En la Figura 16 se observa la generaciéon de una mayor
presion sobre los estabilizadores verticales lo que ayuda al
momento de realizar una maniobra o un giro.

C. Aterrizaje del UAV

La simulacién del aterrizaje serd para -10°, con una
apertura de los alerones de 20° y bajo las siguientes
condiciones del aire:

Presion del aire: (-5°) 70100 Pa, (-10°) 101325 Pa
Densidad del aire: (-5°) O,9O93Kg/cm3, (-10°) 1,225 Kg/cm3
Velocidad de vuelo: 33 m/s

. Angulo de ataque -10°
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Fig. 17. Aterrizaje del UAV

En la Figura 17 se aprecia un vuelo en descenso para
diferentes dngulos de ataque, al igual que al momento del
despegue los alerones ayudan en gran medida a crear
sustentacién positiva, ademds se observa que sobre el ala
existe una caida de presion por la parte superior de la curva
del perfil aerodindmico denominado extradds, esta
disminucién produce que se cree un vacio por la parte
superior del ala, esto ayuda a crear la sustentabilidad
requerida.

VIII. CONCLUSIONES

o El disefio un vehiculo aéreo no tripulado merece un
amplio estudio, en el cual se debe realizar multiples
andlisis tanto tedricos como practicos, con ayuda del
presente trabajo se logré obtener una metodologia que
puede ser utilizada como punto de partida para posteriores
disefos aplicados a toda clase de aeronaves.

e Para el UAV se ha seleccionado el perfil Wortmann
FX64X170 ya que genera una fuerza de sustentacion
maxima de 81534 N para un angulo de ataque de 18°,
ademds de que tiene una baja resistencia aerodindmica,
algo que es primordial al momento de requerir un bajo
consumo de combustible; ademds se determiné que el
perfil a utilizarse para el estabilizador horizontal serd el
RA136C3, ya que este tiene la capacidad de sustentarse en
dngulos de ataque de hasta 18° y con una fuerza de
sustentacién mdxima de 1595,41 N, por lo que al juntar
los dos perfiles en una aeronave se garantiza que la misma
tendra una excelente sustentabilidad.

o En el disefio estructural se determiné que gracias a la
geometria utilizada para el ala principal esta tiene la
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capacidad de soportan esfuerzos maximos de Von Mises
de 100 Mpa, mientras que el estabilizador horizontal
soporta hasta 126 Mpa, ademds la deformacién que
presenta el ala y estabilizador es 262,39 mm y 102,39 mm
respectivamente; todos estos valores han sido obtenidos
mediante los cdlculos y corroborados por la simulacién en
ANSYS.

El factor de seguridad obtenido en el ala mediante las
simulaciones es de 1,89 y para el estabilizador tenemos un
valor de 1,5; teniendo en cuenta que este valor ha sido
obtenido para el centro del ala en donde el material tiene
mayor posibilidad de fallar se concluye que estos factores
de seguridad pueden garantizar la fiabilidad del vuelo.

Se realiz6 la simulacién del comportamiento aerodindmico
que tendrd el UAV en un vuelo, teniendo en cuenta las
posiciones para el vuelo crucero, despegue y aterrizaje,
llegando a las conclusién de que los perfiles tanto del ala
como del estabilizador fueron los correctos, ya que sin
importar el dngulo de ataque el UAV mantendrd su
sustentabilidad, teniendo en cuenta que el para el ala
principal es necesaria la inclusién de alerones para poder
aumentar las posibilidades de que la aeronave no entre en
perdida y por ende sufra un desplome.
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