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Resumen: En el disefio de drones de ala fija es necesario comparar matematicamente, o por medio de simulaciones,
diferentes perfiles aerodindmicos y determinar cual cumple de mejor manera con unas especificaciones
preestablecidas. Para esto se comparan los factores de rendimiento aerodindmico y arrastre polar de cinco perfiles
aerodinamicos similares usados en drones de ala fija; estos factores son determinados en funcién de los coeficientes
de arrastre y sustentacion. En el presente proyecto el perfil que mejor cumple con los requerimientos establecidos es
el E479, que se destaca por generar una excelente sustentacion y poco arrastre en un rango de angulos de ataque entre
5° y 8°. Finalmente, este trabajo compara los resultados obtenidos con al software XFLR5 y su modelo matematico
basado en la metodologia XFOIL, con simulaciones computacionales por la metodologia CFD a través del software
ANSYS, obteniendo aproximaciones de los coeficientes de arrastre y sustentacion.

Palabras Clave: dron, UAV, perfil aerodinamico, coeficiente, arrastre, sustentacién

Abstract: In order to design fixed-wing drones it is necessary to analyze mathematically, or through simulations, different
airfoils and determine which one is best in the pre-established specifications. For this, the aerodynamic performance and
polar drag factors are compared for five similar airfoils used in fixed-wing drones. These factors are determined based on
the drag and lift coefficients. In this project, the profile that best meets the established requirements is the E479, which
stands out for generating excellent lift and low drag in a range of angles of attack between 5 ° and 8 °. Finally, this work
compares the results obtained with the XFLR5 software and its mathematical model based on the XFOIL methodology,
with computational simulations by the CFD methodology through the ANSY'S software, obtaining approximations of the
lift and drag coefficients.
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1. Introduccion

Los sistemas aéreos no tripulados (UAS por sus siglas en
inglés de Unmanned Aerial Systems [1] [2]) se componen
de un vehiculo aéreo no tripulado (UAV por sus siglas en
inglés de Unmanned Aerial Vehicle), un sistema de
operacién humana o auténomo, y un sistema de comando
y control que vincula a los dos anteriores [3]. Se debe
diferenciar el concepto de UAV al de aeromodelo, ya que
este Gltimo es una aeronave operada por radiocontrol,

usada por lo general para fines deportivos o recreativos,
y debe permanecer todo el tiempo dentro del rango visual
del operador. El concepto de dron suele aplicarse a todos
los tipos de aeronaves descritas anteriormente, con la
particularidad de que el término UAV suele aplicarse
para sistemas con mayor grado de autonomia y capacidad
de decision en vuelo [4]. Los drones se pueden clasificar
como: ala mévil y ala fija, donde los drones de ala mévil
suelen ser cuadricOpteros que tienen como ventaja
principal los despegues y aterrizajes verticales, mientras
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los drones de ala fija (DAF) por su excelente desempefio
aerodinamico pueden viajar desde unos pocos minutos
hasta varias horas. Otros tipos menos comunes de UAV
son los dirigibles, los cuales son vehiculos aéreos mas
livianos que el aire, de gran alcance, baja velocidad de
vuelo y gran tamafio; y los UAV de alas aleteantes, los
cuales tienen alas flexibles inspiradas en aves o insectos

[5] [6].

Estos tipos de vehiculos se concibieron desde la misma
aparicion de los aviones a principios del siglo pasado, y
desde entonces se han desarrollado ampliamente en todo
tipo de tamafios y capacidades [7] [8]. Entre las multiples
ventajas que presentan estan: la capacidad de hacer tareas
repetitivas o aburridas para un ser humano; realizar
labores que pondrian en riesgo a la tripulacion tanto en
actividades  civiles  (monitoreo de  ambiente
contaminados, regiones remotas, incendios forestales,
etc.) o militares (zonas de conflicto armado); la
investigacion de nuevas configuraciones de aeronaves
disminuyendo el riesgo sobre futuros pilotos de prueba;
menor impacto ambiental al ser vehiculos de menor
tamafio y masa; menores costos de disefio, fabricacion,
operacion, mantenimiento, y seguros [4].

El Semillero de Propulsion del Grupo de Estudios y
Aplicaciones en Ingenieria Mecénica (GEAMEC) se
encuentra en proceso de disefio de un DAF de menos de
10kg de masa (usualmente denominados MUAYV por las
siglas en inglés de Miniature Unmanned Aerial Vehicle)
[9] [4]. El objetivo fundamental del macroproyecto es la
apropiacién del conocimiento del disefio e integracion de
los maltiples sistemas y componentes que involucran una
aeronave, a un nivel que sea realizable para un proyecto
con estudiantes de pregrado. Estos sistemas son: alas,
fuselaje, cola, tren de aterrizaje, superficies de control,
motor y electronica. EI macroproyecto se ha dividido de
tal forma que un estudiante se encargue de un sistema y
trabaje en colaboracidn conjunta y permanente con los
demas miembros del equipo.

El primer sistema que se debe disefiar son las alas, ya que
la configuracién de estas debe satisfacer el requerimiento
de sustentacion (soportar el peso de la aeronave), y a la
vez generar el requerimiento de empuje o traccion del
motor (al determinar la mayor componente del arrastre).
Sin embargo, como todo proceso de disefio, se debera
iterar la configuracién de las alas en la medida en que se
vayan definiendo los demas sistemas ya listados. El
primer paso en el disefio de las alas es la seleccion del
perfil aerodinamico de las mismas.

En el presente trabajo se muestra el proceso de seleccion
del perfil aerodindamico con base en los requerimientos
establecidos para el MUAV, los célculos analiticos del
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arrastre y la sustentacion del perfil seleccionado, y la
simulacién numérica del comportamiento de las
superficies de sustentacion.

2. Metodologia

El prop6sito o mision para la cual se plantea el MUAV
es la de toma de fotografias aéreas a baja altitud. Por lo
cual se definen los siguientes requerimientos:

« Dron de aplicacion de fotografia aérea

» Capacidad de ser lanzado manualmente

« Techo de operacién: 150 metros de altura

respecto al suelo
» Velocidad crucero 25.27 nudos (13 m/s)
« Peso maximo de despegue: 2 kgf.

Inicialmente se presenta la estimacion del valor de la
cuerda sobre la cual se realiz6 la preseleccion de los
perfiles aerodindmicos que normalmente se usan para
drones de ala fija 0 aeromodelismo. De alli se realizd un
estudio matematico con ayuda de los software XFRL5y
ANSYS-FLUENT, para, con los resultados obtenidos
seleccionar un Unico perfil aerodinamico, determinar los
valores de potencia necesaria del motor y de la
envergadura del dron.

Para la preseleccion del perfil se determinaron 3 factores
que todos los perfiles deben cumplir mientras que la
seleccion final se realiza con el factor de eficiencia
aerodinamica.

Los factores de preseleccion son:
+ Facilidad de fabricacion.
» Espesor respecto a la cuerda.
» Numero de Reynolds.

2.1. Estimacién del valor de la cuerda

La cuerda es la distancia desde el borde de ataque hasta
el borde de fuga medida en linea recta (Ver figura 1). Este
pardmetro es uno de los valores que determinan el
tamafio y el coportamiento del perfil aerodinamico, ya
que se usa en el célculo del nimero Reynolds. Tomando
como valores de referencia las cuerdas de los drones [10],
[11], [12] se escogid el valor de 0.25 m para la cuerda del
perfil aerodindmico.

Van Extradés
Borde de \1 Borde de salida
atague @]‘ Cuerda ofuga
N 1
Angulo de '\—Intradtﬁs/

ataque

Figura 1 Componentes de un perfil aerodindmico.
Fuente: elaboracion propia.
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2.2. Preseleccion de los perfiles aerodinamicos
2.2.1. Facilidad de fabricacién

Para determinar la facilidad de fabricacion se decidi6
tomar como variable fundamental la simetria entre la
superficie superior (Extradés) e inferior (Intradds)
(Figura 1) del perfil aerodinamico. Para dicha
determinacién es necesario realizar la filtraciéon de los
posibles perfiles segln su clasificacion.

2.2.2. Espesor respecto a la cuerda

Como segundo factor determinante para la preseleccion
del perfil aerodindmico se tiene el espesor del perfil
respecto a la cuerda. A pesar de que en el presente
proyecto solo se analizan las superficies de sustentacion
(alas), se necesita realizar una determinacion del espesor
minimo que estas deberian tener para que pueda ser
fisicamente posible la union de las superficies alares al
cuerpo del dron [13]

Se indica la necesidad de minimo de espesor del perfil
respecto a la cuerda de de 14% segln se indica en el
trabajo realizado por Andres Bernal y Santiago Orrego:

e Espesores mayores al 14% respecto a la cuerda
permiten una adecuada ubicacion de los equipos
electrénicos de vigilancia, equipos electrénicos
de navegacion y fuentes de poder (baterias).

e Espesores mayores al 14% respecto a la cuerda
brindan a la superficie de sustentacion principal
una rigidez estructural adecuada para soportar
las cargas generadas por el peso de la aeronave
y por su comportamiento aerodinamico.

e En perfiles con espesores mayores al 14%
respecto a la cuerda se presentan un incremento
considerable en la sustentacion, sin que se
presente un incremento importante en el arrastre
y el momento.

e Espesores mayores al 14% respecto a la cuerda
brindan al perfil caracteristicas suaves de
pérdida como resultado del aumento en el
coeficiente méximo de sustentacion [13].

2.2.3. Numero de Reynolds

A la hora de preseleccionar los perfiles aerodindmicos se
debe tener en cuenta que el coeficiente de sustentacion
depende directamente del nimero de Reynolds (Re). Se
deben preseleccionar perfiles aerodimanicos especificos
para bajos nimeros Reynolds (Re), debido a que en estos
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regimenes la mayoria de los perfiles aerodindmicos no
generan una sustentacion aceptable.

Para calcular el nimero de Reynolds se usa la siguiente
ecuacion:

Re = — ()

Donde V es la velocidad, | es la logitud de la cuerda y v
es la viscosidad cinematica del fluido.

Los datos necesarios para encontrar el nimero de
Reynolds son: 13 m/s para la velocidad como se
determino anteriormente (Seccion 2.), 0.25m de cuerda y
1,4207e~5m?/s para la viscosidad cinematica del aire
a 10°C, da como resultado un valor de 228.760.

2.3. Seleccidn del perfil aerodinamico

Con el fin de seleccionar el mejor perfil aerodinamico
entre los preseleccionados se siguio el método de
seleccion realizado por Kimon P. Valavanis [14], en el
cual se selecciona el perfil que mejor se desempefie en
los dos siguientes factores:

1. El rendimiento aerodindmico: C/Cq vs angulo
de ataque (a)
2. Arrastre polar Cq4 vs C,

La importancia de estos dos factores radica en que
muestran el comportamiento aerodindmico de un perfil
en condiciones de vuelo.

2.3.1. Rendimiento aerodinamico

Para determinar el mejor perfil se comparé la eficiencia
aerodindmica, donde se relaciona qué tanta sustentacion
genera el perfil respecto a la cantidad de arrastre
generado (Ci/Cq vs o). El perfil que presente los mayores
valores en las gréficas a analizar para todos o la mayoria
de los angulos de ataque sera aquel que tenga el mejor
rendimiento aerodindmico.

2.3.2. Arrastre polar

Como segundo factor para la seleccion del perfil se tiene
el arrastre polar, donde se relacionan los coeficientes del
arrastre y de sustentacion. Este proporciona un valor del
comportamiento del perfil en determinado momento del
vuelo. El perfil que mejor se desempefia en este item es
el que presente los menores valores de Cq a lo largo de la
gréafica de arrastre polar (Cqd/ Cy).



2.4. Angulo de ataque

Finalmente, para el estudio del perfil es necesario
seleccionar un &ngulo de ataque en el cual debera generar
la sustentacion necesaria para que el dron vuele en las
condiciones inicialmente mostradas. Para seleccionar el
angulo de ataque se debe tener en cuenta que por ser un
perfil simétrico no genera sustentacion en un angulo de
ataque de 0° [15]. Partiendo de esta condicion se debe
seleccionar segun la eficiencia aerodindmica del perfil en
ese angulo.

2.5. Célculos Analiticos

La sustentacion de un perfil aerodinamico puede ser
entendida de tres formas, las cuales son interpretaciones
del mismo fenémeno fisico. Desde el punto de vista
mecanico el perfil genera sustentacion por la defleccion
del flujo en direccion descendente; por la tercera ley de
Newton la reaccion de esta accién es la sustentacion.
Desde el punto de vista de la dinamica de fluidos el perfil
genera sustentacién por la diferencia de presiones que se
da entre el intrados y extradds. Desde el punto de vista
matematico el perfil genera sustentacién por el teorema
de Kutta-Joukowski, el cual establece que la sustentacion
es proporcional a la densidad, a la velocidad de la
corriente libre y a la circulacion:

L' = peVoo T (2

Donde L' es la sustentacion por unidad de envergadura,
Do €S la densidad de la corriente libre, V,.es la velocidad
de la corriente libre, y T es la circulacion. Esta Ultima se
define como la integral de la velocidad a lo largo de una
curva cerrada que contiene a la superficie:

F:£V-ds 3)

Donde V es el vector velocidad, y ds es el diferencial del
vector superficie. Se debe aclarar que el teorema de
Kutta-Joukowski aplica para flujos incompresibles e
inviscidos.

Para calcular la sustentacidn, tanto para perfiles en 2D
como para cuerpos completos en 3D, se toman las
ecuaciones  de Navier-Stokes  para  fluidos
incompresibles, inviscidos e irrotacionales, los cual
permite simplicar fisicamente el sistema al de un flujo
potencial, y mateméticamente al de la ecuacion de
Laplace (Teoria de flujo potencial inviscido). Esta
ecuacion se puede resolver numéricamente definiendo
unas condiciones de frontera adecuadas. EI campo de
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velocidades dado por la solucién anterior se usa para
establecer el comportamiento de la capa limite laminar y
turbulente en el perfil, y la transicion entre estas dos. Sin
embargo, la singularidad de Goldstein predice que el
modelo matematico planteado no converge para
gradientes de presion adversos, como el que se forma en
el extradds del perfil. Esto se puede enteder mejor si se
considera que la capa limite calculada afecta el flujo
inviscido y hace comportar el perfil aerodinamico como
si tuviera un espesor adicional (displacement thickness).
Para corregir este problema en el modelo matematico se
modifica el flujo inviscido con el espesor de la capa
limite, lo cual genera un proceso iterativo. Este se conoce
como IBL (lteractive Boundary Layer). Entre los
diferentes esquemas planteados para solucionar el IBL
uno de los mas usados es el método XFoil [16].

Para poder realizar las selecciones del perfil y los
calculos analiticos de los coeficientes de arrastre y
sustentacion, se puede uso el software libre XFLR5. Este
aplica la teoria matemética explicada a perfiles
aerodindmicos (2D) y alas completas (3D), obteniendo
resultados bastante exactos, por lo cual ha sido usado en
gran cantidad de investigaciones [17].

2.6. Simulacién Computacional

Con el fin de comparar los resultados de los célculos
analiticos con un modelo matematico que incluya los
efectos de la viscosidad y de rotacion del fluido, se
realizan simulaciones computacionales por el método de
Dindmica de Fluidos Computacional (CFD). Para estas
se discretizan las ecuaciones de continuidad y de
conservacion de cantidad de momentum a través del
método de volimenes finitos. El software usado es
ANSYS-FLUENT, el cual es usado para estudios
aerodinamicos.

En primer lugar se realiz6 el dominio computacional(Ver
figura 3), por medio de un archivo en formato texto(.txt)
con coordenadas (x,y) del perfil aerodinamico
seleccionado en XFRLS5, el archivo de puntos base para
la geometria del perfil fue tomado de la base de datos de
perfiles “Webfoil” [18] de la Universidad de Michigan.
Este se rodéa con un dominio para el fluido con
dimensiones de 25 veces la cuerda en direcciones
superior, inferior y lateral izquierda (segun figura 2) y
42.5 veces la cuerda en direccion lateral derecha para
permitir el desarrollo de la estela.

El dominio descrito se realiz6 a través de un enmallado
estructurado con 511.250 nodos y 510.000 elementos. Se
usa un enmallado estructurado(Ver figura 2) con el fin de
captar la forma del perfil, lo que mejora los tiempos de
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enmallado, la precision en los resultados y nos permite
generar con mas facilidad mas elementos en las zonas de
mayor interés, sumado a un refinamiento de malla para
tener al menos un elemento dentro de la subcapa viscosa
de la capa limite.

000 10000 20000 ()

Figura 2. Dominio y discretizacién del mismo. En rojo
el acercamiento al perfil. Fuente: elaboracion propia.

Figura 3. Acercamiento a la zona de interés para el
refinamiento de malla y al dominio del perfil
aerodindmico. Fuente: elaboracion propia.

Se usa un solucionador basado en presion (acople de las
ecuaciones de continuidad y momentum) junto con una
filosofia SIMPLE. Las simulaciones se realizan en estado
estacionario. Se establece condicién de fronter de entrada
de 13m/s con el &ngulo de ataque seleccionado, y presion
atmosférica como condicién de frontera de salida. El
modelo de turbulencia aplicado es 2k-¢.
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3. Resultados
3.1. Seleccion del perfil

El perfil seleccionado es el E479(Ver figura 4) debido a
que se mantiene entre los perfiles mas eficientes en casi
cualquier &ngulo de ataque, ademas de ser el segundo
perfil con mayor angulo de ataque antes de entrar en
pérdida. La principal diferencia de este perfil frente a los
demas perfiles aerodindmicos es que tiene un bajo
arrastre polar en la zona intermedia de los angulos de
ataque, con lo que se puede obtener una sustentacion alta
a costa de muy poco arrastre. Lo anterior permitira que el
UAYV mantenga una excelente relacion entre el tamafio y
la potencia del motor.

Figura 4. Perfil Aerodindmico Eppler 479 (E479).
Fuente: elaboracién propia.

3.1.1. Rendimiento aerodinamico

De la figura 5 se puede observar que los perfiles E479 y
E473 se mantienen en valores de sustentacién muy
cercanos a los demas en angulos de ataque bajos. Sin
embargo, estos dos perfiles generan una mayor
sustentacion en angulos superiores a 5°, y ademas poseen
un angulo de ataque superior antes de entrar en pérdida.
Se puede observar también que un perfil como el
NACAO0024 por su espesor muy superior a los demas
deberia generar unos valores de sustentacion y arrastre
muy diferente, en este caso la sustentacion es muy
inferior en la mayoria de los angulos de ataque.

En la figura 6 se presentan la eficiencia para diferentes
angulos de ataque para los diferentes perfiles
aerodindmicos. Por facilidad y precision el analisis se
realiza sobre las lineas de tendencia. Se puede observar
que los perfiles aerodinamicos E479, E473 y NACA
0018 se mantienen por encima de los demas perfiles en
la mayoria de los angulos de ataque mostrados. Segln
este concepto de cualquiera de estos tres podria ser
seleccionado.
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Figura 5. Coeficiente de sustentacion para diferentes

angulos de ataque. Fuente: elaboracion propia.
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Figura 6. Lineas de tendencia de la eficiencia
aerodinamica de los diferentes perfiles. Fuente:
elaboracion propia.
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3.1.2. Arrastre polar

La figura 7 muestra que el perfil NACA 0015 tiene un
arrastre polar bajo para valores inferiores a 0,5 de Cy, sin
embargo, para valores superiores el efecto se invierte. De
ser seleccionado dicho éangulo de ataque estaria
peligrosamente cerca de 0° y de no generar sustentacion
en condiciones ligeramente diferentes a las ideales.
Aparte de lo anterior, seleccionar este perfil aumentaria
sustancialmente la envergadura del UAV para compensar
la baja sustentacion que genera.

Asi mismo, se puede ver que el perfil E473 tiene un Cq
considerablemente menor en mayores valores de C,, pero
no asf para valores entre 0,5<C; <0,8. De ser seleccionado
generaria una excelente sustentacion, lo que haria que el
UAYV tenga una envergadura menor, pero el arrastre seria
demasiado alto, lo que implicaria tener motores mucho
mas grandes.

Por encima de estos perfiles esta el perfil E479 que se
mantiene con un Cyq muy bajo, principalmente en 0.6<
Ci<0.9. Este rango es el adecuado para la seleccién del
angulo de ataque, debido a que en esta zona se encuentra

una excelente relacion entre la envergadura y potencia
necesaria para generar sustentacion.

0,045 ™4
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0,025
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0,015 -
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0,005

0 G
0 0,5 1 1,5

—e—Eppler479  —»—Eppler 473 NACA 0024
NACA0015 —— NACA0018

Figura 7. Arrastre polar de los perfiles aerodindmicos
preseleccionados. Fuente: elaboracion propia.
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3.2. Angulo de ataque

Con el fin la seleccionar el angulo de ataque para el perfil,
se busca un punto en el cual se obtenga menor arrastre
mantenido una buena sustentacidon. Esto se resume en la
relacion entre los coeficientes de sustentacion y arrastre
(C/Cq) para cada angulo de ataque. Como se determind
en la seleccién, el mejor perfil en la zona deseada
(0.5<C<0.8 0 5°<0<8°) es el E479, y asi mismo, la mejor
relacién Ci/Cq4 se encuentra en un angulo de ataque de 7°
como se puede observar en la tabla 1 obtenida en el
software XFLR5.

Tabla 1. Coeficientes de arrastre, sustentacion y
eficiencia aerodinamica del perfil E479 a diferentes
angulos de ataque

EPPLER 479

o Cl Cd Cl/Cd
-2 -0.2186 0.01225 | -17.8448
-1 -0.1103 0.01210 | -9.1157
0 0 0.01198 0

1 0.1103 0.01210 | 9.1157
2 0.2186 0.01225 | 17.8448
3 0.3283 0.01229 | 26.7127
4 0.4353 0.01271 | 34.2486
5 0.5372 0.01408 | 38.1534
6 0.6758 0.01392 | 48.5488
7 0.7942 0.01457 | 54.5092
8 0.8765 0.01612 | 54.3734
9 0.9606 0.01849 | 51.9524
10 1.0322 0.02180 | 47.3486
11 1.1009 0.02466 | 44.6431
12 1.1389 0.02918 | 39.0301
13 1.1625 0.03685 | 31.5468

Fuente: elaboracién propia.
3.3. Simulacién Computacional

A través de las simulaciones realizadas con CFD se
obtuvieron valores de C; y Cq para el perfil E479 con un
angulo de ataque de 7° y una velocidad de flujo de 13 m/s
para un Reynolds de 228.760. Los errores porcentuales
de estos coeficientes frente a los valores obtenidos a
través de los calculos analiticos, son de 11.82% y 31.09%
respectivamente.

En la figura 8 se puede observar el valor del y+ para todo
el largo del perfil divido en los intradés y extradés. Sin
importar la forma de la grafica su importancia radica en
que todos los valores para ambas superficientes se
encuentren siempre por debajo de y+=5, lo cual indica
que la discretizacion del dominio permite tener minimo
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un volumen de discretizacion dentro de la capa viscosa.
Esto implica que los resultados del arrastre viscoso, que
se deben a los esfuerzos cortantes en la frontera solida,
son calculados adecuadamente por el modelo numérico.

0,45 v

0,4
0,35
0,3
0,25
0,2
0,15
0,1
0,05

0
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1

INTRADOS EXTRADOS x/c

Figura 8. Valores de y+ para las superficies del perfil
aerodindmico. Fuente: elaboracion propia.

4. Otros resultados

Para este proyecto se utilizan las ecuaciones de
sustentacion para determinar la envergadura que debe
tener el dron para cumplir con los requerimientos y la
ecuacion de arrastre aerodinamico para determinar la
potencia que deberia tener el motor del dron.

La envergadura que se obtuvo seguln el software XFLR5
es de 0.97m y la potencia del motor es de 4.67W. Con el
fin de evitar que el motor trabaje a toda su capacidad para
generar esta potencia, se aplica a este valor un factor de
seguridad de 1.5 siguiendo lo hecho por Marcelo
Fraguas, Evelyn Stampfli, Hani Fardoum y Marcell
Dalmau en su disefio de un dron [19]. Dando como
resultado una potencia final de 7W.

4.1.1. Envergadura

Para determinar la envergadura del UAV se despeja b de
la ecuacioén de coeficiente de sustentacion (4). Se usa el
coeficiente de sustentacion (C;) que se obtiene de los
resultados del software XFLR5 para el perfil
aerodindmico lo cual dard una aproximacion de la
dimensién de la envergadura. La cuerda, la velocidad y
la densidad del aire se obtienen de los datos iniciales del



proyecto. La fuerza de sustentacién es sustituida por el
peso maximo de despegue del UAV, 2 kg.

L
CL=g——
z'p'Vz'b'C (4)
L=WwW
®)
w
b=g——
7'p'V2'Cl'C (6)
b=0971m ©)

Donde L la fuerza de sustentacién, W es el peso del avién,
c es la cuerda del perfil, V es la velocidad del UAV, b es
la envergadura alar, C; es el coeficiente de sustentacion y
p la densidad del aire.

Como resultado se obtiene que para que el UAV genere
una sustentcion para 2kgf de peso y con el coeficiente de
sustentacion obtenido, necesita una envergadura de
0.97m, valor que esta dentro del rango tipico para drones
con aplicacion fotografica.

4.1.2. Potencia

Despues de encontrar la envergadura para el dron, es
necesario encontrar la potencia requerida del motor para
la velocidad de operacidn. Para ello se utiliza la ecuacion
de coeficiente de arrastre (8), de esta ecuacion se despeja
el arrastre generado, que seré sustituido por la traccién
requerida. Se usa el coeficiente de arrastre que se obtiene
de los resultados del software XFLR5 para el perfil
aerodindmico (C,;) lo cual dard una aproximacién de
traccion requerida. Finalmente, para obtener un valor de
potencia, se multiplica dicha traccion por la velocidad de
operacidn. El valor de la potencia requerida del motor es
de 4.67W.

D
Co=1 (8)
szZbC
D=T 9)
1
T =0.3599 N (11)
P=T-V (12)
P =467w (13)

J. Romero-Huertas, O. Ochoa-Alvarez

Donde D es la fuerza de arrastre, T es la traccion
requerida, c es la cuerda del perfil, V es la velocidad
operacion, b es la envergadura alar, C; es el coeficiente
de arrastre, P la potencia del motor y p la densidad del
aire.

Con el fin de aumentar la vida promedio del motor y
evitar un régimen de trabajo estandar que solicite el
100% de la potencia, se aplica un factor de seguridad para
este de 1.5 en términos de potencia, como se realizé en
“Conceptual and preliminary design of an Unmanned
Aerial Vehicle” [19].

5. Recomendaciones

Como continuacion de este proyecto, se plantea la
validacion experimental de los valores de los coeficientes
de arrastre y sustentacion obtenidos en este trabajo,
mediante la fabricacion bidimensional del perfil
aerodinamico y el uso de un tunel de viento, de esta
validacion experimental se obtendra los valores
experimentales de la envergadura y la potencia del motor.
Tras esta validacion experimental se deberia agregar a la
simulacion  computacional  las  superficies de
control(Flaps), la cola y la cabina para los elementos
electronicos. Esto con el fin de encontrar el valor total del
coeficiente de arrastre creado por el UAV.

6. Conclusiones:

Con base en la informacién técnica investigada y en la
comparacion de rendimiento aerodindmico y arrastre
polar entre los perfiles preseleccionados, se logrd
determinar que el perfil aerodinamico E479 es el que
mejor cumple con los requerimientos iniciales del
macroproyecto. Esto se realiz6 a través de los modelos
matematicos existentes para la estimacion de dichos
coeficientes. Los calculos andliticos de estos modelos
fueron realizados con el software XFLR5. En paralelo, a
traves de simulaciones computacionales por la
metodologia CFD, se lograron obtener aproximaciones
de los valores de los coeficientes de sustentacion y
arrastre.

Se determind tambien que perfiles con espesores
superiores a 18% respecto como a la cuerda como el
NACA 0024 (espesor respecto a la cuerda de 24%) son
poco eficientes en valores de Reynolds bajos como el
usado en este proyecto, esto debido a que su gran espesor
respecto a los deméas genera demasiado arrastre y
compromete su eficiencia.

Segin los datos obtenidos mediante los calculos
analiticos realizados en el software XFLR5, se logro
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obtener unos valores aproximados de la envergaduray la
potencia final para el dron, estos valores son
respectivamente 0.971m y 7W y concuerdan con el
disefio de drones similares [19] [13].
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