Estudio de caracteristicas Aerodindmicas y de Estabilidad de un Ala Voladora

Anexo C

Manual de uso de XFLR5

En este manual se va a crear un modelo de avién en XFLR5 desde cero, y posteriormente se hara
un estudio aerodindmico y de estabilidad de dicho modelo. Con todo, en ciertas secciones se empleard
un proyecto ya realizado por ser mas ilustrativo. Se mostraran los distintos pasos que se han seguido
para ejemplificar cada apartado. Se presentaran los distintos médulos del programa cronolégicamente
al momento en el que hubo que emplearlos.

La creacién del modelo y su posterior analisis se realizara en dos secciones bien diferenciadas. La
primera consiste en la creacién del modelo y su andlisis aerodindmico y se ha extraido de uno de los
anexos de [21], mientras que la segunda es un manual de uso de la seccién de estabilidad [2].

C.1. XFLR&5. Creaciéon del modelo y médulo de aerodinamica

C.1.1. Moddulo "Direct Foil Design". Modelando el perfil

Para acceder a este moédulo hay que pinchar en la opciéon "Direct Foil Design'que aparece en el
menu desplegable de la pestana "File". En este modulo se definen los perfiles que se quieren analizar.
Primero se va a analizar la interfaz principal del médulo para explicar la funcién de cada zona.

B woo o ~ e

Name Thickness (%) at(%)  Camber(¥) at(%) Points TEFlap()  TEXHinge  TEYHinge Show Points Centeline Style
|| spiinefoi 904 240 000 3130 158 000 000 00
2 NACA0012 1200 20 000 450 1% 00 000 00

3 NACA5415 1500 280 500 020 199 000 000 000

ParaManuall

Figura C.1: Ment Direct Foil Design

= Zona A: muestra graficamente los perfiles introducidos, siempre de forma adimensional.
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ANEXO C. MANUAL DE USO DE XFLR5

= Zona B: muestra las caracteristicas més importantes de los perfiles introducidos. Asimismo,
permite cambios en la apariencia grafica y permite modificar los pardametros del perfil.

» Pestana C (Foil): permite anadir nuevos perfiles y modificar los existentes.

A continuacién se va a detallar el proceso seguido para introducir un perfil.

Primero habra que introducir las coordenadas del perfil. Dichas coordenadas estaran adimensio-
nalizadas con la cuerda del mismo. Los métodos posibles para meter un perfil en el programa son
dos:

= Mediante un archivo .dat que incorpore la nube de puntos que corresponda a cada perfil.

= Mediante un asistente que incorpora una base de datos para ciertos perfiles con numerologia
caracteristica, como los NACA.

Método 1: mediante un archivo .dat

Si no se tiene el archivo correspondiente al perfil, una base de datos muy completa se puede
encontrar en [23].

Una vez descargado el archivo correspondiente, se elige la opcién "Load File'desde el menua "File".
Una vez seleccionado el archivo del perfil en cuestion, se mostrara la distribucién de puntos corres-
pondiente al mismo en la pantalla principal. En este caso se hace el ejemplo con el Eppler 748.

& xrrs o001 e —— ol D )

File View Foil Splines Options 2

DB PP+ IR

EPPLER 748 AIRFOIL

AFoil g X

Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Paints TEFlap(*)  TEXHinge  TEVYHinge Show Points Centerline Style
1 Spline foil 904 2940 0.00 EE] 158 000 000 0.00

2 EPPLER 748 AIRFOIL 19.75 2840 459 5440 300 0.00 0.00 0.00 v i

3_Definicion del perfil_Epplei74_perfil_analizado*

Figura C.2: Representacién del perfil

Método 2: mediante el asistente

El programa incorpora un asistente para introducir perfiles que vienen determinados por su nu-
meracién, como son los NACA. Para ello, se accede a la opcién "Naca Foils"que aparece en la pestana
"Foil". Se abre una ventana en la que ha de introducirse el nimero correspondiente al perfil NACA
que se desee. En el ejemplo se muestra un perfil NACA 5415 empleado en el aviéon. Asimismo, ha
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C.1. XFLR5. Creacion del modelo y médulo de aerodinamica

de introducirse el nimero de puntos en los que se quiere dividir el perfil, aunque después se podra
modificar, como se vera. El programa calcula las coordenadas que debe tener cada punto y dibuja el

perfil.

— [E=Rlo X

File View [Foil| Splines  Options 7

[ | K«,:. Rename...
- Delete...

Export...

Duplicate

Hide All Foils
Show All Feils

Normalize the Foil
De-rotate the Foil

Refine Locally

Refine Globally

Edit Foil Coordinates

Scale camber and thickness
Set T.E. Gap

2 E

(Shift+F3)
(F3)

(F)
4or 5 digits

EPPLER 748 AIRFOIL

Set L.E. Radius
Set Flap Number of Panels

Interpolate Foils

Naca Foils

Manage Foils

AFoil 8 X
Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Paints TEFlap ()  TEXHinge  TE YHinge Show Points Centerline Style
1 Splineoil 2,04 2040 0.00 3130 158 000 0.00 000
2 EPPLER 748 AIRFOIL 1875 2840 459 5440 300 0.00 0.00 000 i i

3 Definicion del perfil_ Eppler748_perfil_analizado*

Figura C.3: Asistente de introduccién de perfiles NACA

A continuacion se va a seguir el manual con el NACA 5415 y el NACA 0012, que han sido em-
pleados en este ejemplo. El Eppler 748 tinicamente se ha incluido para ejemplificar la carga de un
perfil mediante un archivo. Por tanto, tras haber afadido los dos perfiles citados, ambos se muestran
superpuestos, quedando la situacién de la figura (C.4).

5 %7185 v6.0901 beta I e - L= | @ o]

Elle View Fgil splines Options 2

DB PPL,HE=TIAINE

4ol 8 x
Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Points TEFlap(")  TEXHinge  TE YHinge Showr Points. Centerline Style
|1 sptine foil 204 2040 000 3130 158 000 000 000
2 NACAD012 1200 2080 -000 450 199 0.00 000 000 7l
3 NACAS5415 15.00 2980 500 4020 199 000 000 000 7l

ParaManuall

Figura C.4: Representacién superpuesta de perfiles
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En la parte inferior, como se mencioné anteriormente, aparece toda la informacién del perfil asi
como diversas opciones de visualizaciéon del mismo. Una funcién muy interesante es la posibilidad de
modificar diversas caracteristicas del perfil. Para ello, se pulsa con el botén derecho del ratéon encima
de la fila del perfil en cuestion y acto seguido se entra en el meni1 "Scale camber and thickness", tal
y como se muestra en la figura (C.5). De esta manera, una vez introducido un perfil predefinido, serd
posible modificar sus propiedades de curvatura, anchura y posiciones de los maximos. Los perfiles
posibles son, por tanto, practicamente infinitos.

£ 015 5001 v A — o

File View Foil Splines Options ?

DPRLPPHE=+ D&

Camber

Value 5.00] %Chord

Max x-pos 40.20 %Chord

______________________ T[T i1 i
Rename... U

Delete..
Export...

Thickness

Value . %Chord
Duplicate 1500

Max x-pos 29,80 %Chord
Normalize the Foil >

De-rotate the Foil

Refine Locally (Shift«F3)

Refine Globally F3) Cancel

Edit Feil Coordinates !

[ Scoic comberondhickness () ]
Aol Set T.E. Gap ’ B x
Nam oL fedis bmber (%) at (%) Points TEFlap()  TEXHinge  TEYHinge Show Points Centerline Style
Set Flap (F10)

1 Spline foil 0.00 3130 158 0.00 0.00 0.00
Set Table Columns

g VACA D012 Reset column widths

-0.00 4.50 199 0.00 0.00 0.00
[ T T TR -

ParaManuall

Figura C.5: Modificacién de las caracteristicas del perfil

Mencién aparte hay que hacer al ntimero de puntos que se definen sobre el perfil. Si ha sido
introducido mediante el asistente para perfiles NACA, el nimero de puntos puede ser introducido
en dicho asistente. Por el contrario, si ha sido introducido mediante un archivo predefinido, dicho
numero de puntos estd también predefinido. La importancia del ntimero de puntos radica en el andlisis
aerodindmico que se realizard posteriormente, puesto que un niimero pequeno de puntos conllevard
una baja resolucién y fiabilidad en los resultados, sobre todos a nimeros de Reynolds medios y bajos.
De forma mas o menos acusada dependiendo de cada perfil, en el presente proyecto se ha tenido este
problema, y la manera de subsanarlo ha sido definir un mallado més fino de puntos sobre el perfil. Para
ello, una vez cargado el perfil, se hace click con el botéon derecho en la fila del perfil correspondiente
en la parte inferior de la pantalla y se selecciona "Refine globally". En ese menii, mostrado en la figura
(C.6), se introduce el nimero de puntos en cuestién (el maximo es 302). El andlisis aerodindmico
llevara un tiempo mayor debido al mallado més fino, pero los resultados seran mas fiables.
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C.1. XFLR5. Creacion del modelo y médulo de aerodinamica

E 36185 160901 oo e S

File View Foil Splines Options 7

DB PP E=- I8

Number of Panels

Panel Bunching Parameter

TE/LE Panel Density Ratio

Refined ares/LE Panel Density Ratio
Duplicate Top Side Refined Area x/c limits
Normalize the Foil Bottom Side Refined Area x/c limits

De-rotate the Foil

Refine Locally (Shift+F3) [ Cancel
Refine Globally )
Edit Foil Coordinates

Scale camber sndl thickness  (F9)
aFol Set TE. Gap [ ax

|
KRR ber (%) at (%) Points TE Flap (%) TEXHinge  TE YHinge Show Points Centerline Style
Set Flap (F10) e

l1 Spline foil 0.00 3130 158 0.00 0.00 0.00

Set Table Columns .
2 MACADD012 -0.00 4.50 199 0.00 0.00 0.00 VI

| Name

Reset column widths

wn|  m o]

ParaManuall

Figura C.6: Modificacién del niimero de puntos

El resto de opciones posibles no han sido usadas en este manual, pero aportan mas versatilidad en
el analisis, pudiendo anadir por ejemplo superficies hipersustentadoras al perfil.

Una vez definidos y configurados correctamente los perfiles, es el momento de pasar al andlisis
aerodindamico del mismo.

Hay que resefiar que en todo momento se puede acceder al médulo de ediciéon del perfil, pero
cualquier modificacién en el mismo conllevard el borrado de todos los andlisis hechos sobre dicho
perfil. Con todo, la versatilidad que ofrece poder crear perfiles y analizarlos en cualquier momento del
desarrollo del proyecto es muy interesante para probar nuevas ideas.

C.1.2. Moddulo "XFoil Direct Analysis". Analizando el perfil

En este modulo se realizan los andlisis sobre cualquier perfil definido en el médulo anterior. Se
obtendran multitud de polares sobre las que interpretar las propiedades y caracteristicas del perfil que
se deseen. Estas polares, una vez seleccionado un perfil, seran las que se usaran en el médulo siguiente
para realizar el andlisis aerodindmico de las superficies aerodindmicas completas.

La interfaz base de este mdédulo se muestra en la figura (C.7) seguido de una breve explicacién de
cada moédulo.
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E xrrs w000 e T | .= | & |
Fle View FEoil [esigis Andlysis < Operating Points  OpifShs 2
s D Cc
NZA= | |[acasas | ]
XDirect g X

Analysis settings

Polar properties

Apha

Graph Curve Settings
Style
width

Calor 7B

Figura C.7: Menu principal del médulo XFoil Direct Analysis

Zona A: muestra graficamente las polares simuladas con la combinacién de variables en los ejes
que se desee.

Zona, B: una vez definido un andlisis, permite volver a realizar un barrido o ampliarlo si se desea.
Asimismo, también permite modificar el aspecto grafico de las curvas.

Ment desplegable C: permite seleccionar entre las polares definidas para un perfil determinado.

Menu desplegable D: permite seleccionar entre los distintos perfiles que se han definido en el
modulo "Direct Foil Design”.

Botén E: al pulsarlo se accede al modo de visualizacion que se muestra en la figura, en el cual
aparece la representacién de dos variables enfrentadas. Es el modo activo por defecto.

Botén F: contrariamente al botén E, en este caso al pulsarlo se muestra un modo de visualizacién
en el que se representa el coeficiente de presiéon a lo largo del perfil.

Los anadlisis se pueden realizar de dos formas distintas:

= De forma manual; mediante la opcién "Define Analysis'del mend "Analysis"se puede realizar el
andlisis para un Reynolds determinado. Una vez definido el tipo de andlisis, se realiza el mismo
mediante las opciones de la derecha del ment principal.

De forma secuencial; existe una posibilidad muy 1til que permite realizar el analisis de una serie
de ntimeros de Reynolds de forma continua. Se trata de la opciéon "Batch Analysis', y de esta
manera una vez comenzada la simulacion, el programa realizard de forma sucesiva los andlisis
definidos en el ment correspondiente sin tener que realizar accién alguna.
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C.1. XFLR5. Creacion del modelo y médulo de aerodinamica

En este caso se va a explicar cémo seguir con la segunda opcién. Para realizar el Batch Analysis,
lo primero que hay que hacer es seleccionar el perfil deseado en el ment desplegable superior.

agn  Analysis  Polars  Operating Point

MACA 34135 -
MACA 0012

Figura C.8: Seleccién del perfil

Seguidamente se selecciona "Batch Analysis"dentro del ment "Analysis". En la ventana que aparece
se han de introducir todos los parametros del andlisis que se va a realizar. En la figura (C.9) se ilustra
dicha ventana, seguido de una breve explicacién de cada mddulo.

R R i —— — e D
File View Foil Design Polars  Operating Points ~ Options 7
] v';“ =] ‘ . [ Define an Analysis F6 I
S et Batch Analysis Shift+F6
XDirect F X

Multi-threaded Batch Analysis ~ Ctrl+F6

Analysis settings

Reset XFoil
XFeil Advanced Settings

View Log File Foll Selection | Initialize BLs between polars Store OpPoints
@ Current foil only Foil list Foil list
Analysis Type
@ Type 1 Type 2 Type 3 Type 4
Batch Variables
@ Range Re List Edit List
Min Max Increment
Reynolds = 550000 580000 10000
Mach = 0.000
NCrit= 9.00
Forced transitions
Top transition location (x/c) 100
Bottom transition location (x/c) 1.00
Analysis Range —
Specify @ Alpha o] V| From Zero —
Min Max Increment
Alpha = -10.00 25.00 0.20
Analyze Skip Opp Skip Pola Close

Tip : you don't want to use that option...

Figura C.9: Batch Analysis

1. Foil Selection: se puede realizar el analisis para el perfil que se acaba de seleccionar o para
cualquiera de los perfiles definidos.

2. Analysis Type: se selecciona "Type 1"para velocidad fija y coeficiente de sustentacién variable.
Por tanto, servird para realizar un barrido de dngulos de ataque, el cual es el tipo de analisis
mas extendido.

3. Batch Variables: aqui se introducen las variables fijas en cada anélisis, en este caso el nimero de
Reynolds. Se puede introducir de dos maneras distintas:
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ANEXO C. MANUAL DE USO DE XFLR5

a) Un rango de Reynolds equiespaciados por un incremento fijo.

b) Una lista de Reynolds introducidos por el propio usuario. Para ello se selecciona la opcién
"Re List"y luego se pulsa en "Edit List"para introducir manualmente los Reynolds en cues-
tion. Posiblemente la segunda opcion es la mas ttil debido a que evita hacer analisis fino
en un rango de Reynolds que no interese més que tener una estimacion superficial.

4. Analysis Range: por udltimo se define el rango de angulos de ataque sobre el que se quiere
hacer los analisis. De nuevo, se define como un rango entre dos extremos y un incremento fijo.
Cuanto menores sean los incrementos, mayor resolucién se tendrd, a costa de un mayor tiempo
de computacion.

Hay que notar que para cada perfil habrda que obtener las polares que cubran un rango suficiente
de niimeros de Reynolds, dado que en el andlisis 3D de las superficies aerodinamicas se interpolard
entre todas las polares obtenidas. Si se obtiene un mensaje de error en el anélisis 3D, se puede volver
a este modulo y realizar los andlisis requeridos.

Una vez definidos todos los pardmetros, se hace click en "Analyze"y comienza el analisis sucesivo
de todos los casos definidos.

Foil Selection /| Initialize BLs between polars Store OpPoints

15.400 ...converged after 4iterations »
15.600 ...converged after 4 iterations
15.800 ...converged after 4 iterations
16.000 ...converged after 4 iterations
16.200 ...converged after 5 iterations
16,400 ...converged after 5 iterations
16.600 ...converged after 5 iterations
16.800 ...converged after 5 iterations
Alpha 17.000 ...converged after 5 iterations

Apha = 17.200 ... d after 100 ite
@ Range Re List Edit List AIEh:= gy meonverasdatiEr SR

@ Current foil anly Fail list il list Alpha
Alpha
Alpha
Analysis Type Alpha
Alpha
@ Type 1 Alpha
Alpha

Batch Variables Alpha

. nr
Min Max Increment C:

Reynolds = 550000 580000
4 / Alpha=17.40°
Mach = 0.000

NCrit= 9.00

Forced transitions
Top transition location (x/c) . . iy

Bottom transition location (x/c) . 4 W . 30 50 100

Analysis Range
Spedfy @ Alpha | From Zero
Increment

Alpha =

Cancel l | Skip Opp | | Skip Polar |

Figura C.10: Analizando perfiles mediante "Batch Foil Analysis"

Una vez terminado, el programa muestra la polar obtenida junto a una leyenda que identifica a
cada curva. En la figura (C.11) se muestran los resultados obtenidos tras simular los dos perfiles.
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C.1. XFLR5. Creacion del modelo y médulo de aerodinamica

E xrrsve00t een T | 2| & )

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Options 2

[_| Q,:‘ B | -E]W\CAUUIZ = [T al0.00 Mo.oo g0 ~|

XDirect g8 x

Analysis settings

® o a Re

V| Sequence

Start= 1000 ®

End= 500 ©
A= 0.20 ©

/| Viscous /| Init BL

] Store Opp

[ Analyze

Polar properties

Type = 0 (Fixed speed)
Reynolds number = 550000
Mach number = 0.00

NCrit = 9.00

Forced top trans. = 100
Forced bottom trans. = 1.00
Alpha Number of data points =0

Graph Curve Settings

/| Curve Points
Style

Width

Color

ParaManuall™®

Figura C.11: Resultados del Batch Analysis para los dos perfiles

Se aprecia que arriba se activa el ment desplegable C para poder seleccionar las polares que se
han realizado. Asimismo, también se activa la zona B para poder manipular la polar seleccionada.

Si se pulsa con el botén derecho en cualquier punto de la gréfica, es posible realizar numerosas
acciones con la polar que esté seleccionada en ese momento (exportarla, renombrarla, esconderla ... ).
Una opcién muy interesante es cambiar las variables que se muestran en la grifica. Para ello, en el
listado se selecciona "Current Graph/Define Graph Settings". Aparecerd el ment que se muestra en la
figura (C.12), con dos columnas en las que se puede seleccionar distintas variables a mostrar en el eje
de ordenadas y de abscisas (por ejemplo Cf, vs a, C, vs Cp , Cp, vs «). En dicho ment también es
posible modificar otros aspectos de la gréfica.
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£ 3015 0001 o

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Options ?

|- | &/; E ‘ - [aca o012

+ [T1al0.00 mo.00 e300 v

Current Foil

Current Polar
Current Graph
Polar Graphs

Define an Analysis
Batch Analysis
Multi-threaded Batch Analysis

Show Al Polars
Hide All Polars
Show All Opps
Hide All Opps

Save View to Image File

Reset Graph Scales
Define Graph Settings
Export Gragh

F6
Shift+F6
Ctrl+F6

Varisbles | Scales |

| ¢d x10000

| Cdp

lcm

| %t

| xtr2

| Hivom
Cpmin

| cvcd

Figura C.12: Cambio de variables a representar

Axis and Grids | Fonts and BackGround

¥ Axis

s,

Cdx10000

| | Cdp

Cm
Rtrl

| | Xtr2

HMom
Cprin

| |erca

v P o | @ |
XDirect & x
T
= Analysis settings
T 8 o cl Re
T &
T |¥] Sequence
T Start= —moo ke
T
T End= 2500 °
i A= 0.20 ©
T
£ K [¥] viscous V| Init BL
= [¥] Store Opp
T
T [ Analyze

Polar properties

Type =0 (Fixed speed)
Reynolds number = 550000
Mach number = 0.00

NCrit = 9.00

Forced top trans. = 100
Forced bottom trans. = 1.00
Number of data peoints = 0
Graph Curve Settings

[¥] curve Foints
Style

Width

Color

ParaManuall®

Asimismo, si en vez de expandir la pestana "Current Graph'se hace lo propio con "Polar Graphs",
es posible obtener las siguientes representaciones:

1. Si se selecciona "All Polar Graphs'o "Two Polar Graphs', se representan varias graficas en la
misma interfaz. Si alguna de ellas no es la representaciéon que se desea, se puede pinchar con el
boton derecho sobre la misma y hacer la operacion explicada con "Current Graph'.

2. Si se selecciona cualquiera de las opciones (1)-(5), se representard tnicamente la representacién
predefinida que corresponde.
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Current Fail

Current Polar

Current Graph

Pelar Graphs All Polar Graph Settings

Define an Analysis k6 Reset All Polar Graph Scales

Batch Analysis Shift+F5 Reset Legend Position
Multi-threaded Batch Analysis Ctrl+Fi All Polar Graphs

Show All Polars Two Polar Graphs M
Hide All Polars Clws. Cd (1]
Show All Opps Clvs.Alpha (2]
Hide All Opps Clvs. Xtr, ()

Cm vs.Alpha )
Glide ratio vs. alpha (5)

Save View to Image File Ctrl+1

Highlight Current OpPoint (Ctrl+H])

Figura C.13: Opciones de visualizacion

Por otro lado, cuando se mencioné la interfaz del ment principal de este modulo, se cité el botén
F para poder visualizar el coeficiente de presiéon en funcién de la coordenada adimensional del perfil.
Pulsando dicho botén se llega a una grafica, tal y como se muestra en la figura (C.14), en la que se
analizard y representard cada caso correspondiente a cada angulo de ataque. En un ment desplegable
situado en la parte superior aparecen los posibles angulos de ataque que se pueden seleccionar.

5 xrirs w0201 bera D T — s

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Options 2

B ;,; B E]‘ [naca 5415 - [71Red.540_M0.00_15.0 -] a0 -

] Viscous InitBL

Graph Curve Settings

style
Width

Color [—————————

Figura C.14: Distribucién a lo largo del perfil
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Una vez hechos los anéalisis de los perfiles es el momento de pasar a pasar a las tres dimensiones
para realizar los andlisis de las superficies y, finalmente, del avién completo.

C.1.3. Moddulo "Wing and Plane Design". Disefiando y analizando superficies.

Este apartado se va a dividir en varios apartados, puesto que es posiblemente el que conlleva
realizar més acciones distintas. La metodologia seguida es:

Trasladar la geometria del ala a XFLR5

Analizar el ala

Trasladar la geometria del avién a XFLR5

Simular el avién.

Antes de pasar a detallar cada paso se va a realizar una introduccién a la interfaz del ment principal
del médulo. En la figura (C.15) se muestra una representacién de la interfaz principal del mend.

B XFLRS v6.00.01 beta = i

File View Wing-Plane | Bogd Pofgfs CpPoint Analysis [Bptions ?

\p/ ) |£I - I:t " | I I

Miarex F X

Analysis settings

Results

Display

] Axes
V| Surfaces

Foil Names

Panels
V| cutline

Masses

£l [ !
(=3 FEV I G 7

| Reset | [ Pickcenter I

Clip: { b

Figura C.15: Interfaz principal del menii Wing and Plane Design

Como se puede comprobar, se trata de una distribucién muy parecida a la que se tiene para el
analisis del perfil.

= Zona A: es la zona de visualizacién de resultados. En este caso es muy versatil y puede mostrar
los resultados de distinta manera. Los botones F-J controlan el tipo de visualizacién, como se
vera posteriormente. Cabe destacar que se puede visualizar el disefio en tres dimensiones.

= Zona B: permite volver a realizar un barrido o ampliarlo si se desea. Asimismo, también permite
modificar el aspecto grafico de las curvas. En el tipo de visualizaciéon 3D, permite seleccionar
entre distintas variables para mostrarlas superpuestas a la geometria del avién.
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C.1. XFLR5. Creacion del modelo y médulo de aerodinamica

= Botén desplegable C: sirve para seleccionar, en el modo de visualizacion que lo requiera, el

andlisis para un angulo de ataque determinado.
= Botén desplegable D: permite seleccionar una polar determinada para un perfil.

= Botén desplegable E: permite seleccionar un perfil de los que hayan sido analizados.

= Botén F: permite acceder a los mdédulos de analisis de estabilidad, los cuales se explican en la

segunda seccion del manual.

= Botén G: permite acceder a la representacion del coeficiente de presion a lo largo de la cuerda

del ala.

= Botén H: permite acceder al médulo principal de visualizaciéon en 3D.

= Botén I: permite acceder al médulo de andlisis de resultados en el que se pueden enfrentar

distintas variables.

= Botén J: permite acceder al médulo de analisis de resultados a lo largo de la envergadura.

Trasladar la geometria del ala a XFLR5

Para introducir un ala en XFLR5, se selecciona la opciéon "Define a New Wing"dentro del ment
"Wing-Plane". Aparece entonces una interfaz con un ala predefinida y estandar sobre la que se pueden
realizar las modificaciones que se requieran. El ala se introduce dividiéndola en distintos estadios entre
los que se colocan automéaticamente secciones que concuerden con la geometria de ambos estadios. Los
estadios pueden o no corresponder con cambios caracteristicos de la geometria (quiebros, diedro ... ).

En el ejemplo que se muestra posteriormente se clarificard el modo de introducir el ala.

En la figura (C.16) se muestra una imagen de la interfaz correspondiente y una breve explicacién

de las funciones usadas.

- XFLRS v6.00.01 beta E Wing Edition [E=EEER
File View [Wing-Plane| Body FPolars OpPoint Analysis Optior
. Desaription:
D& | DefineaNewWing  F3 | wngtand € D »
Define a New Plane Ctrl+F3
7| symetic @ RightSide  Leftside | (1nsert before section 1| [nsert after section 1| |Delete section 1
Manage objects 7 (nsert betore sechion 1) (Insertatter sechon 1) (Deete secton 1
Current Object y (mm} ord (mi fset (m dihedra twist(*) foil Cpanel  X-dist  (-panel  Y-dist
1| 0000 180000  0.000 0.0 0.00 13 Cosine 19 Uniform
2 1000.. 120000 60.000 0.0
Wing Span _ 2000.00 mm F
Area 300000 an?
B Projected Span  2000.00 mm
Projected Area 3000.00 cm?
Mean Geom. Cherd 150.00 mm
Mean Aero Cherd 152.00 mm
Aspect ratio 13.33
Taper Ratio 150
Root to Tip Sweep 258 =
Number of Flaps 0
otal VLM Panels 494 Max is 2500
umber of 3D Panels 1014 Max is 5000
V| Axes Panels E
V] surfaces | outline
Fol Names Masses
7 | T ¥ [# ]
z
L=l va iy %
[ Reset | [ Pickgenter |

Clip Plane ;

| ResetMesh | [ scalewing | [ merta...

Shows a dialogbox for editing a new wing definition

| saveanddose | | Cancel

Figura C.16: Introduccién de un ala
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» Zona A: drea donde se muestra el ala definida en 3D.

= Zona B: lugar donde se muestran y se pueden modificar todos los estadios introducidos y las
propiedades correspondientes (posicién respecto a la raiz, cuerda, nimero de paneles ...). Hay
que destacar que para definir la flecha hay que modificar la opcién "offset", la cual determina la
distancia del borde de ataque al eje X. Un hecho ilustrativo es que al seleccionar un estadio, en
la imagen en 3D aparece iluminada su posicién correspondiente.

= Zona C: determina si XFLR5 debe considerar si existe simetria alar o, por el contrario, hay que
introducir la geometria para ambas alas.

= Zona D: permite eliminar o introducir nuevos estadios antes o después de los seleccionados en la
Zona A.

= Zona E: permite realizar diversas operaciones sobre el perfil. La méas til es "Reset Mesh", la
cual permite al programa asignar un mallado basico acorde con la geometria introducida.

= Zona F: permite obtener una visién resumida de las caracteristicas principales del ala introducida.

Cuando se accede al menti "Wing Design'con motivo de disenar una nueva ala, aparecerd una
geometria que el programa introduce por defecto. Para modificar ese ala y obtener la geometria que
se desea (en el ejemplo serd un ala con quiebro y diedro), se siguen los siguientes pasos:

1. Lo primero es definir el estadio de la raiz y el de la punta del ala, para luego pasar a definir
estadios intermedios.

2. Para ello, en la Zona B, se selecciona el estadio situado mds cerca de la raiz (el situado més
arriba). Cuando se seleccione, se iluminard la seccién de la raiz del ala.
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Wing Mame
| Symetric @ Right Side Left Side

y (mm) word (mi fset (mi dihedra twist(")

2 1000... 120000 60,000 0.00

|Insert before section 1| |Insert after section 1| |Delete section 1

{-panel  X-dist f-panel Y-dist

Figura C.17: Definicién de un ala

3. Se modifican las caracteristicas de la seccién asignandole la cuerda, flecha, diedro ... que corres-

ponda con nuestro disefio.

4. Se realiza lo mismo para el estadio situado en la punta.

5. Una vez definidos los extremos del ala, nos situamos en cualquiera de los dos extremos y pulsamos
el botén "insert after/before section X"segun corresponda. Se introduce asi el estadio central del
ala, que por defecto tiene asignada unas caracteristicas con las que se respeta la tendencia que

posee previamente el ala.
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Wing Mame
| Symetric @ Right Side Left Side |Insert before section 1| |Insert after section 1| |DE|E1:E section 1
y (mm)} ord (M fset (M dihedra twist(") fail {-panek  X-dist f-panek Y-dist
|1| 0.000 180.000  0.000 0.0 0.00 13 Cosine 10 Uniform
2 500,000 150,000 30,000 0.0 0.00 13 Cosine 9 Uniform

3 1000... 120,000  50.000 0.00

Figura C.18: Introducciéon de una nueva seccién en el ala

6. Se le asigna al estadio central las dimensiones requeridas. En este caso, al ser un quiebro, se
sittia el estadio en la posicién definida en el disefio y se le asigna la cuerda de la raiz.

7. Por dltimo, mediante la columna "foil"se asigna a cada seccién del ala el perfil que corresponda.
La visiéon 3D se actualizard mostrando el perfil seleccionado.
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| Symetric (@ Right Side Left Side |Insert before section 1| |Insert after section 1| |Delete section 1

y (mm) word (mu fset (mi dihedra twist(") foil (-panel  X-dist {-panek ¥-dist
|1| 0.000 180.000 0,000 0.0 0.00 NACA 5415 13 Cosine 10 Uniform
2 500.000 150,000 30,000 0.0 0.00 MNACA 5415 13 Cosine 9 Uniform
3 1000.. 120,000 60,000 000 MNACA 5415

Figura C.19: Introducciéon de un perfil

8. Ya estd definida el ala, pudiéndose comprobar en la parte de la derecha las distintas caracteristicas
geométricas para asegurar que se han introducido bien los datos.

Por 1ltimo, salvo que se quiera realizar una distribucién de paneles personalizada, se recomienda
pulsar en el botén "Reset Mesh'".

10. Aceptar para salir del asistente.

Ahora, si estd seleccionado el modo de visualizacién 3D (botén H en la figura C.15), aparecerd el
ala que acaba de ser definida. A la derecha se recomienda probar las distintas opciones de visualizacion
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posibles para familiarizarse con el programa.

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options 7

D@8 P ICED 3 o e

Figura C.20: Visualizacién 3D del ala

Una vez definida el ala, es el momento de pasar al siguiente punto.

Analisis del ala

T S T o

Miarex J X

Analysis settings

Start=

End=

e
Resuits
Display
[¥] Axes Panels
7| surfaces V] Outline

Foil Names Masses

&3 T == 2

5 H E &
[ Reset | [ Pickcenter I
Clip: {J

ParaManuall™

Para realizar el anélisis del ala, lo primero es entrar en el meni "Define an Analysis"desde el ment
"Polars". En la ventana que aparece han de definirse todas las condiciones del andlisis. A continuacién
se muestra una imagen de la ventana para explicar brevemente cada funcién:

B XFLRS v6.0901 beta
File View Wing-Plane Body [Polars| OpPoint Analysis Options ?

5] V* B 4» ‘ E' Define an Analysic (F6)

Analysis Definition

Current Polar
Impert Polar
Polar Filter

Hide Al Polars
Show All Polars

Graphs

Define an analysis for the current wing of plane

Figura C.21: Definicién del analisis

Define a Stability Analysis _ (Shift~F5)

Polar Name Polar Type
Wing Name © Type 1 (Fixed Speed)
7] Auto Analysis Name Type 2 (Fixed Lift

T122.0m/s- VLML Type 4 (Fixed 202)

Flane and Flicht Data Flght Characteristics
Wing Loading = 0.00 1kg/cm?

TioRe = 176000

RootRe = 264000

Free Stream Speed = p2.00 mis

Inertia properties Aerodynamic Data

7] Use plane inertia

Unit @ International Imperial
Plane Mass = 000 | kg
p= 1150 kg/m3
X_€oG = 0.000 | mm
P =l || 15605 m3fs

Wing analysis methods Ground Effect

& X

aerodinamico del ala

T Ground Effect

® LM
Height = 0.00] mm

30 Panels

Options Reference Area and Span for Aero Coefficients
Panels

/] Viscous @ Wing Planform @] outine

Tiit. Geom. Wing Planform projected on xy plane Masses

) e ] PRENE
S ][ e

ParaManuall*

= Polar Type: Se selecciona el tipo de andlisis que se desee. Type 1 corresponde a velocidad
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constante y sera el que se estudie en este caso. Type 2 corresponde a sustentacion constante y
Type 4 a angulo de ataque constante.

= Plane and Flight Data: dependiendo del tipo de andlisis que se elija, en él se introducen la
velocidad de vuelo, el &ngulo de ataque o de resbalamiento que poseeré el avidon en todo momento.

= Aerodynamic Data: define las condiciones de densidad y viscosidad del medio.
= Inertia properties: en él se define la masa del avion y la posicién del centro de gravedad.

= Wing analysis methods: permite elegir entre varios métodos aerodinamicos. En el presente caso
se elige VLM (Vortex Lattice Method).

= Options: la casilla "Viscous"debe estar activa para que en la simulacion se incluya las caracteris-
ticas viscosas halladas en el andlisis del perfil en 2D.

= Ground Effect: permite introducir la influencia del efecto suelo, en su caso.

Se debe hacer incidencia en el Gltimo punto anterior: el analisis viscoso no puede ser realizado en
el modelo 3D, por lo que el programa "toma'los resultados obtenidos con el analisis viscoso obtenido
tras el analisis del perfil. Se trata de una aproximacion sin base tedrica ya que lo trata como si fueran
cuestiones independientes, y se sabe que no es asi. Con todo, se incluye puesto que no se pueden
ignorar los efectos viscosos, y una aproximacién asi es mejor que nada.

Por tanto, tras definir el andlisis, se pulsa OK volviéndose autométicamente a la visualizacion 3D
anterior. Se puede notar como en el panel derecho se han activado las opciones superiores correspon-
dientes al andlisis. En él se definird un barrido de una variable que dependerd del tipo de andlisis
definido anteriormente. En este caso concreto, se realizard un barrido del angulo de ataque.

Miarex [ - 4

Analysis settings

Sequence

Start= 8000 ©
End= 15.000 *©
L= 0.500 *
Init LLT Store OpPoint
Analyze

Figura C.22: Rango de anélisis

Una vez definido el intervalo e incrementos deseados, se pulsa en el boton "Analyze". Conviene tener
activada la opcién "Store OpPoint"por si se requiere tratar con los puntos de operaciéon posteriormente.

Aparece una ventana que muestra la evolucién del andlisis. Cuando termine, se puede echar un
vistazo al informe para encontrar si ha habido algtin error durante el anélisis. Al final del presente
anexo se muestra el significado de algunos errores que pueden aparecer. Si se cierra la ventana y
posteriormente quiere volver a verse el informe, simplemente hay que irse a la opcién "View Log
File"del mend "Analysis".
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Cuando el anélisis termina, se vuelve a la visualizacién 3D, mostrando los resultados superpuestos.
En el panel de la derecha se puede elegir la caracteristica que se quiere mostrar. Asimismo, también
es posible en dicho menu variar el angulo de ataque de forma secuencial para comprobar cémo va
variando la inclinacién del ala y sus caracteristicas. Si se desea mostrar inicamente los resultados de
un angulo de ataque determinado, arriba se habra activado el menua desplegable correspondiente a los
angulos de ataque, por lo que no habra méas que seleccionar el que se desee.
EGGRLDEE .  vam = — 5 O i

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options 7

U g(,:' z 4» ‘ ‘ < —|- | | wing Name - [T122.0mjsums [ 80 |

Miarex a x
Analysis settings
] Sequence
Start= 8000 °
End= 15.000 ©
&= 0.500

Init LLT | Store OpPoint

Analyze

Results
o Panel Forces

9] Lift Moment

] Ind. Drag [] Visc. Drag
Trans.  [7] Dawnw.
Surf. Vel. Stream

Animate ;

Display
] Axes Panels
V] Surfaces V]| Outiine

Foil Names Masses
E B
L)

= n|

)
| E |"’ y|

| Reset | [ Pickcenter I

clip: )

ParaManuall™

Figura C.23: Visualizacién de resultados en 3D

Por otro lado, mediante los botones de arriba a la izquierda se puede cambiar el tipo de visualizacién
para poder estudiar las polares del ala completa. La filosofia es la misma que la que se introdujo
anteriormente para el analisis del perfil. La tnica variacién es que en este caso en el ment que aparece
més a la izquierda, botén J, se visualizan distintas variables a lo largo de la envergadura en lugar de
la cuerda.
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Lo $ 0090909090 T T o O

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options 7

0 !,’;" B _LE]B{ ' —|- [ (wingame v [T122.0mis My HIETEES

Miarex F X

Analysis settings

] Sequence

Start= 8000 ©
End= 15.000 °
o= 0.500 °©

Tnit LIT | Store OpPoint

Analyze

Alpha Polar properties

Type 1: Fixed speed -

Vinf =

30-Panels/ VLML

Using plane inertia

Mass=  0.000kg

CoG.x = 0mm

CoGz=  Omm

B.C. = Dirichlet

Alpha EIE Analysis type = Viscous
T Ref. Area = Planform area

Density = L15kg/im3

Viscosity = 1.5e-05m3/s

m

Data points = 41 k%

Curve settings

V| Curve Points

Style
Alpha Wiidth

Color

X =0.108791, ¥ = 0.0176471 ParaManuall*

Figura C.24: Visualizacién de las polares del ala

RGUCCIUE S IS — = )

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options ?

G ‘ < —|- | [Wing Name

[ 400 |

- [T1-22.0mps ML

Miarex F X

Analysis settings

= ® ] sequence
-1000 1000

Start= 8.000 °©

End= 15.000 °
4= 0.500 ©
InitLLT /] Store OpPoint

Analyze

Results

V] Lift e
Trans.
Animate {}

Curve settings

V| Curve Points

i ] _ : Style
‘ width

Color

X =1093.57, ¥ = -6.89448 ParaManuall*

Figura C.25: Visualizacién de variables a lo largo de la envergadura

En este dltimo caso, poder ver la distribucién de sustentaciéon a lo largo de la envergadura puede
resultar interesante de cara a determinar la zona por la que el ala puede entrar en pérdida. En
este tipo de visualizacién, en la que cada curva representa la variable para un angulo de ataque, es
posible mostrar superpuestas las curvas de cuantos angulos de ataque se desee. Para ello, en el ment
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desplegable C de la figura se selecciona el angulo de ataque cuya representacion se quiere mostrar y
en la secciéon "Curve settings'de abajo a la derecha se activa la casilla "Curve". En caso de que solo se
quiera mostrar la curva de un angulo de ataque determinado, se selecciona dicho dngulo de ataque de
la misma manera, se pulsa con el botén derecho en cualquier punto de la grafica y se selecciona "Show
current OpPoint Only".

Introduccion de la geometria de un avién.

El objetivo ahora es realizar el andlisis de todo el conjunto del avién montado. Para ello existe la
opcién "Define a New Plane"del menii "Wing-Plane", que permite anadir y editar los componentes que
llevard el avién. Esta opcién y sus caracteristicas se mostraran y explicardn méas adelante.

Primeramente se va a realizar el disefio del fuselaje. Para ello se accede al mena "Define a new
body"del mend "Body".

File View Wing-Plane Polars  OpPoint  Anal

5158 voosot s - ,
Y ‘

Define a New Body Fi0

Tmport Body
Current Body

Manage Bedies

Frame Positions Current Frame Definition

Body Name

Description: x (mm) NPanels y(mm) z(mm)  NPanels

1 -100000 1) |1 o000 3500 1| Gip Plane Y

2 93600 1 |2 11000 0300 1| B Axes (a5 ] Light

V| Surfaces | Outline Masses
3 -6.700 1

m

3 13000 -13.600

FlatPanels @ Bsplines ResetScales | | pickCenter |

4 94,300 1 4 11000 -25.700

Shows 2 dislogbox for editing a new bady definition

x Hoop
Degree [3 BIE =) |5 22000 1) |5 0000 -26.600 1| [ tndo redo | [Lomen)

Panels 19 1 |6 636.000 1

panel bunch |J 7 660,000 1~ saveandClose | | Cancel I

Figura C.26: Definicién de la geometria del fuselaje

La filosofia de edicién del cuerpo es el definir distintos estadios a lo largo del mismo "Frame
Positions", cada uno de los cuales poseerda una seccién determinada por el usuario. El programa se
encarga de adaptar la geometria del cuerpo completo a las secciones introducidas mediante elementos
"splines"o "flat panels". La seccién de cada frame se define en la ventana de la derecha. Para esta
explicacién no se ha profundizado en la definicién del fuselaje mediante el programa, y queda pendiente
realizar un estudio mas detallado de este médulo.

Una vez se tiene el fuselaje, se procede a modelar el avién completo. Para ello hay que entrar en
la opcién "Define a New Plane"del ment "Wing-Plane". Aparecerd entonces la ventana que se muestra
en la figura (C.27), de la que se explican las opciones existentes seguidamente.
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: o
Evees veoo o1 e Frane o s SN WS MW = =L X )
File View [Wing-Plane | Body Polars OpFoint Analysis Options 7 — A T s e,
- . Plane Description Body
B 7 Definea New Wing  F3 [Wing Name
| Definea New Plane  Ctri+F3 | Plane Name] =
Manage objects F7 Description:
Current Wing »
Warning:
Induding the body in the analysis is not recommended.
Check the quidelines for explanations. 8.000 °
15.000
0500 °
7| Store OpPaint
Body |Bady Name —
lanalyze
x= mm
[ Plane Inertia = 0.00| mm
el Forces
Main Wing Wing 2
N B ent
[ peine | x= 0.00 mm L
Define x= 0.00 | mm - Drag
| mmport | z= 0.00 mm
— z= 0.00| mm | oo
[ Ewort | Titange= 0.00 = e ool - -
1
Elevator Fin
] Elevator | Fin
— Define x= 550.00 mm
Define x= 600.00 mm panels
Two-sided Fin y= 0.00] mm
= 0.00 mm ] outine
Double Fin z= 0.00 mm
Masses
Tiit Angle= 0.0 Tilt Angle= 0.00 7 E
2
| L s
Wing Area = 3000.00 cm? Fin Area = 96.00 am? e
Wing Span = 2000.00 mm _‘ ‘&‘
Tailvolume = 0.34 =
Elev. Area = 270.00 cma 0
Elev. Lever Arm = 580.00 mm Total Panels = 1080
Shows a dislogbox to create a new plane definition [ x| [ cancel lanuall

Figura C.27: Definicién del avion

= Zona "Main Wing": ahi se introduce el ala de forma manual como se explicd anteriormente
o importando una que ya ha sido creada. También se introduce su posicién y, en su caso, la
incidencia.

= Zona "Body": activando la pestaiia "Body"puede seleccionarse, y en su caso editar el cuerpo que
ha sido introducido anteriormente.

= Zona "Elevator": en él se introduce el estabilizador horizontal, definiéndolo igual que el ala.
También se introduce su posicién e incidencia.

= Zona "Fin": en él se introduce el estabilizador vertical, definiéndolo igual que el ala y el horizontal.
Se pueden escoger distintas opciones: vertical doble, simétrico y simple.

= Zona inferior: ahi se muestra un resumen de las caracteristicas geométricas del avion.

Una vez introducidos todos los datos, se pulsa OK y el avién aparecera en el modo de visualizacién
3D, tal y como se aprecia en la figura (C.28).
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ERGRREREEY  — oo

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options ?

D@ B D ICE 3 b .

Miarex a8 X
Analysis settings
Start=

End=

A=

Results

Display
7| Axes [T Panels
V] Surfaces [¥] outline

| Foil Names Masses
(2]
)

=)
]

[ Reset || Pickcenter I

ER
|y‘ %

(=)
| T

Cips 0

ParaManuall®

Figura C.28: Visualizacién del avién en 3D

En este caso no se ha detallado paso a paso la introduccién de cada elemento, dado que tanto
el horizontal y vertical han sido introducidos siguiendo el mismo procedimiento que para las alas y
dejandolo todo por defecto, inicamente anadiendo el perfil NACA5415.

Analisis del avion
Para realizar el andlisis del avién, el procedimiento es el mismo que el que se siguié para el

correspondiente a la superficie alar. Por tanto se accede al meni "Polar Analysis", tras lo cual se
muestra la ventana de la figura (C.29), muy parecida al caso del ala pero con ciertos cambios.
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(5 Analysis Definitio (=

Polar Mame Polar Type
Flane Mame @ Type 1 (Fixed Speed)
Auta Analysis Name ") Type 2 (Fixed Lift)
T1-22.0 m/fs-VLM1 I Type 4 {Fixed aoa)
Plane and Flight Data Flight Characteristics
Free Stream Speed = 22.00 mfs Wing Loading = 0.000kg/cm?
Tip Re = 175 000
o= 0.00| ®
RootRe = 264000
B= 000 *
Inertia properties Aerodynamic Data
Use plane inertia Unit @ International ) Imperial
Plane Mass = 0,000 | kg
p= 1,150 kg/m3
¥ _CoiG = 0.000 | mm
V= )
7 CoG = 0,000 | mm 1.5e-05 ms
Plane analysis methods Ground Effect

[7] Ground Effect
@ Mix 3D Panels VLM

Height = 0.00 | mm
Options Reference Area and Span for Aero Coeffidents
Viscous @) Wing Planform
[ Tilt. Geom. ) Wing Planfarm projected on xy plane

[ cone .

Figura C.29: Definicién del anélisis aerodindmico del avién

En este caso, se aprecia como han cambiado ligeramente las opciones, puesto que ahora solamente
se puede escoger el método VLM combinado con el 3D. Asimismo, habra que colocar el centro de
gravedad y el peso del aviéon completo.

Una vez definidas las caracteristicas del andlisis, se pulsa OK y se activa el menu de la derecha
con el que se puede realizar el barrido. Por tanto, el siguiente y dltimo paso es definir dicho barrido y
pulsar en "Analyze".

Se abrird entonces una ventana de seguimiento del andlisis similar a la que aparecié cuando se
analiz6 el ala. En este caso se apreciard como el analisis es mas lento y costoso debido al aumento de
la complejidad del mismo.
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Una vez terminado el andlisis, se puede analizar el informe en busca del algin error que se haya
producido durante la simulacién. Tras pulsar aceptar, se podra navegar por los resultados de igual
manera que se introdujo para el ala.

Estudio del coeficiente de momentos

Mencién aparte va a realizarse de un tipo de andlisis que se va a poner como ejemplo de las
posibilidades que proporciona XFLR5. Se trata del estudio de C,, en funcién del angulo de ataque a.
Se sabe que, para tener un avion estable, entre otras cosas el valor de la pendiente de esa curva (C,,,)
debe ser negativo. Uno de los aspectos que méas influyen en la evolucién del coeficiente de momentos
es la posicion del centro de gravedad. Por tanto, y a modo de ejemplo, se realizan tres anélisis con el
centro de gravedad situado en distintos puntos que ponen de manifiesto la capacidad de interpretacién
y andlisis que se puede obtener con este programa.
fowenne-J S $$22000 e | O fti

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysic Options 7
U !,/&' z #E%@’ ‘ . —|- | [AusTROS2_FINAL ~ [T1-22.0mps-viMiez0.000mm ~ | 800 |

Miarex & x
Analysis settings
] sequence
Start= S0 °
End= 15.000 ©
o= 0.500 °

| store OpPoint

Analyze

Polar properties

Alpha
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Figura C.30: Estudio del coeficiente de momentos

Hay que mencionar que las posiciones estables del centro de gravedad concuerdan de forma bastante
aproximada con aquellas obtenidas mediante métodos teoricos.

C.1.4. Posibles errores

A continuacién se van a mencionar tres posibles errores que pueden aparecer a la hora de realizar
el anélisis.

1. Singularidad por la posicién de los planos.

Si se ha colocado el ala y el estabilizador horizontal en la misma posicién vertical (coordenada
"z") aparecera un mensaje al comienzo del andlisis, como se puede observar en la figura (C.31).

238



C.1. XFLR5. Creacion del modelo y médulo de aerodinamica

g —— N

Performing symmetric calculation
Counted 1848 panel elements | Ml

Launching 3D Panel Analysis. ...

Using Dirichlet boundary conditions

Warning: The wing and elevator lie in the same plane == —-80 mm

It is recommended to slightly offset the wing or the elevator to avoid numerical instabilities

Type 1 - Fixed speed polar Solving the problem. . .
Creating the influence matrix...
Performing LU Matrix decomposition...
Solving LU system. ..
Creating source strengths. ..
Calculating doublet strength
Calculating aerodynamic coef:

icients in the far field plane

Calculating point B [ L
Calculating point S50° ...
Calculating point 00% ...
Calculating point S50° ...
Calculating point -§.00°%____
Czleulsting peint -5.50°%. ...
Calculating point -5.00°%.___
Calculating point -4.50°%. ...
Calculating point -4.00°%____ 57

T "

Figura C.31: Singularidad por la posicién de los planos

Esto es asi por las propias caracteristicas del método numérico empleado. El analisis posiblemente
se podra llevar a cabo, pero las posibilidades de encontrar errores o que los resultados no sean
fiables hacen que sea aconsejable separar levemente (milimetros) ambas posiciones verticales.

2. Outside the flight envelope.

El error se manifiesta mediante un mensaje durante el analisis en 3D, tal y como se muestra en

la figura (C.32).

~
K 3D Panel A [
speEn pus = e = Iz Uuu, oI = I-50 1S UULSIUE LHE CIIgHL SNvELIUpE
Span pos = mm, Be = 187 000, C1 = 1.53 is oputside the envelope i
Span pos = mm, Be = 1%z 000, Cl = 1.83 is oputside the envelope
Span pos = mm, Be = 1%& 000, Cl = 1.68% is outside the envelope
Span pos = mm, Be = 201 000, C1 = 1.7Z is outside the envelope
Span pos = mm, Be = 20& 000, Cl = 1.75 is oputside the envelope
Span pos = mm, Be = 210 000, C1 = 1.77 is outside the envelope
Span pos = -85 mm, Be = 215 000, C1 = 1.78 is outside the envelope
Span pos = -02 mm, Be = 2Z0 000, C1 = 1.78 is outside the envelope
Span pos = -3% mm, Be = 2Z4 000, C1 = 1.7% is outside the envelope b
Span pos = .78 mm, BRe = 225 000, C1 = 1.79% is outside envelope
Span pos = -13 mm, Be = 233 000, C1 = 1.7% is outside envelope
Span pos = -51 mm, Be = 238 000, Cl1 = 1.78 is outside envelope
Span pos = -88 mm, Be = 243 000, Cl = 1.77 is outside envelope
Span pos = 27 mm, Be = 247 000, Cl1 = 1.7& is outside envelope
Span pos = .86 mm, Be = 25Z 000, Cl1 = 1.75 is putside envelope
Span pos = -0% mm, Be = 257 000, Cl1 = 1.73 is outside envelope
Span pos = -75 mm, Be = 2l 000, Cl1 = 1.71 is putside envelope
Span pos = 26.75 mm, Be = 2l 000, Cl1 = 1.71 is putside envelope
Span pos = 7%.0% mm, Re = 257 00o, Cl = 1.73 is cutside envelope |_|
Span pos = 131.6€ mm, Be = 25Z 000, Cl1 = 1.75 is putside envelope
Span pos = 184.27 mm, BRHe = 247 000, C1 = 1.7& is outside envelope
Span pos = 236.88 mm, Be = 243 000, Cl = 1.77 is outside envelope
Span pos = 2859.51 mm, Be = 238 000, Cl1 = 1.78 is outside envelope
Span pos = 342.13 mm, Be = 233 000, C1 = 1.7% is outside envelope
Span pos = 394 _.7¢& mm, Be = 2Z% 000, Cl = 1.7% is outside envelope
Span pos = 447 .39 mm, Be = 2Z4 000, C1 = 1.7% is outside envelope S
N | 5"
f

Figura C.32: Outside the flight envelope

Causa : este error aparece porque se requieren los resultados en 2D para un niimero de Reynolds
que no se puede interpolar con los analisis realizados. Es decir, todos lo Reynolds requeridos en
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el andlisis 3D deben estar contenidos entre dos polares para un Reynolds mayor y menor que
el requerido. Evidentemente cuanto maés fino sea el andlisis de Reynolds, mas preciso sera el
calculo.

Solucidn: fijarse en el nimero de Reynolds al que se produce el error y anotarlo. Luego acceder
al médulo de andlisis del perfil y muy probablemente el Reynolds para el que se ha producido
el fallo sea mayor (o menor) que el maximo (o minimo) Reynolds que se haya simulado. Para
subsanar el fallo simplemente habrd que extender la simulaciéon en 2D para nimeros de Reynolds
mayores (o menores) que aquel para el que se ha producido el fallo.

3. Error de interpolacion.

El error se manifiesta mediante un mensaje durante el andlisis en 3D, tal y como se muestra en

la figura (C.33).

[ 3D Panel Analys - ? |

Computing Plane for alpha= &.50°
Calculating aerodynamic coefficients...
Calculating wing...A2USTROSZ_FINALL Wing
Calculating wing...AUSTROSZ_ FINRLE Elev

Span pos = -88.64 mm, Re = 35z 000, Cl = 1.37 could not be interpolated
Spen pos = -75.00 mm, Re = 352 000, Cl1 = 1.40 could not be interpolated
Spen pos = -8l.36 mm, Re = 352 000, Cl1 = 1.38 could not be interpolated
Span pos = =47.73 mm, Re = 352 000, Cl = 1.36 could not be interpolated
Spen pos = -34.0% mm, Re = 352 000, Cl1 = 1.35 could not ke interpolated
Span pos = -20.45 mm, Re = 35z 000, Cl = 1.34 could not be interpolated
Spen pos = —-&.8Z mm, BRe = 352 000, Cl1 = 1.34 could not be interpolated
Spen pos = €.82 mm, BRe = 352 000, Cl1 = 1.34 could not be interpolated
Spen pos = 20.45 mm, BRe = 352 000, Cl1 = 1.34 could not be interpolated
Spen pos = 34.0% mm, BRe = 352 000, Cl1 = 1.35 could not ke interpolated
Span pos = 47.73 mm, Re = 352 000, Cl = 1.36 could not be interpolated
Spen pos = €l.3&8 mm, PRe = 352 000, Cl1 = 1.38 could not be interpolated
Spen pos = 75.00 mm, PRe = 352 000, Cl1 = 1.40 could not be interpolated
Spen pos = 88.64 mm, PRe = 352 000, Cl1 = 1.37 could not be interpolated

Calculating wing...AUSTROSZ_ FINARLE Fin
Calculzting body. ..

w

Computing Plane for alpha= 7.00%
Calculating aerodynamic coefficients... b

— - [

Close

Figura C.33: Error de interpolacién

Causa: en este caso si se ha simulado en 2D para suficientes niimeros de Reynolds, pero no
puede interpolar porque es incapaz de encontrar determinados valores de C, para dichos analisis.
Existen dos posibles situaciones para que no lo encuentre:

a) No se ha simulado un rango adecuado de dngulos de ataque como para que se contenga
dicho Cf,. Solucion: extender la simulacién de las polares del perfil a un nimero mayor de
angulos de ataque.

b) Tras simular el perfil para un rango de dngulos de ataque suficiente, el Cf, requerido no
se alcanza. Puede ser que sea demasiado elevado y el perfil ya haya entrado en pérdida.
Solucion: no la tiene, el programa sera incapaz de simular el ala o avién en 3D para ese
angulo de ataque. Se ha demostrado que este tipo de error es mas critico cuanto més cerca
estén el plano de las alas y el plano del estabilizador horizontal.

Quedaria asi terminado el estudio del disefio de un avién concreto. Los resultados obtenidos han
de ser interpretados por el usuario. La filosoffa de uso del programa debe ser la de saber lo que
se va buscando y tener conocimientos para interpretar los resultados obtenidos. Para obtener
més informacién y apoyo diddctico conviene consultar [24].
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C.2. Moddulo de estabilidad de XFLR5

A continuacion se va a detallar un manual de uso del médulo de estabilidad que implementa el
programa XFLR5.

C.2.1. Implementacién de las superficies de control y analisis de estabilidad

Antes de hacer el andlisis de estabilidad, hay que crear las "versiones flapeadas"de los perfiles del
ala y los estabilizadores vertical y horizontal. Esto es necesario para implementar las superficies de
control en XFLR5 (elevador, timén de direccién y alerones): una vez hayan sido creados estos perfiles,
se activara el control de estos flaps en cada una de estas superficies.

Para crear las distintas versiones con flap de cada perfil, en primer lugar hay que ir al directorio de
todos los perfiles que han sido creados en nuestro proyecto, para esto se va a "File/Direct Foil Design".
A continuacién se hace click derecho en cada uno de los perfiles y se da a "Duplicate". En el perfil que
se ha creado se vuelve a dar click derecho y se da a "Set Flap". Se habra abierto una ventana con las
diferentes opciones para activar el flap, como en la imagen (C.34).

L XFLRS v6.09.01 beta - a

e B 4_5}“-}2;;-]‘ > B

' Flap Dlg

[]L.E. Flap [¥] T:E. Flap
Flap Angle 0.00 0.00( @ (+is down)

Hinge X Position 7500 | % Chord

Folbn B by by

Hinge Y Position 50.00 0.00| % Thickness

Apply Caneel

AFoil & X

Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Points TEFap(")  TEXHinge  TEYHinge Show Points Centerline Style @

1 Splinefoil 9.04 29.40 0.00 3130 158 0.00 0.00 0.00 O O O

2 NACAOQ012 12.00 29.80 -0.00 4.50 199 0.00 0.00 0.00 (] (]

3 NACA 0012 flap 12.00 29.10 0.00 4370 101 0.00 75.00 0.00 O O

4 NACA 0012flap-15 12.00 2910 0.00 2370 103 -15.00 75.00 0.00 O O

5 NACA 0012 flap-225 12.00 2910 0.00 2370 103 -22.50 75.00 0.00 O O

£ NACA DN flan-75 120 2910 nnn 2270 102 750 7500 non Il | | 4

Austros_definitivo

Figura C.34: Activacion del flap en un perfil

En el caso que nos concierne se ha elegido un porcentaje de la cuerda igual al 75% ("Hinge X
Position"). En "Hinge Y Position"se deja el valor nulo para una deflexién simétrica. Se recomienda
que en la deflexién nominal del flap se deje el valor 0° (que viene por defecto), ya que el dngulo de
deflexién de las superficies de control seran los incrementos de deflexion sobre esta deflexién nominal,
por lo que conviene mantener esta deflexién nominal a cero para que los valores de deflexién sean
valores totales.

Se guardan los cambios y se hace lo mismo con cada uno de los perfiles colocados en las superficies
aerodindmicas en las que se implementard una superficie de control: elevador en el estabilizador ho-
rizontal, timén de direccién en el estabilizador vertical y alerones en el ala. Por ltimo, se sustituyen
los perfiles originales en la cola y el ala por estos nuevos perfiles que implementan los flaps, para asi
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poder activar el control de cada una de las superficies. En la imagen (C.35) se puede observar como
se hace el cambio de los perfiles originales a sus versiones flapeadas.

XFLRS v6.09.01 beta - g

. Description:
Left Side Insert before section 1 |Insert after section 1| Delete section 1
y(mm) ord (mi fset {mi dihedra twist(*) foil C-panel  X-dist  (-panel  Y-dist pd- Mi
iarex
1 0000 240.000 0.000 00 000 NACADDIZ flap T 11 Cosine 22 Uniform
NACA 0012 ~ Edit... Analysis settings
2 300000 240000  0.000 W0) NACA 0012 flap
NACA 0012_flap-15 0.00] mm [ sequence
NACA D012_flap-225 Start= -5.000
NACA 0012 flap-75 0.00 | mm :
NACA 0012 flap15 Wing Span 600.00 mm “nd=
NACA 0012 flap225 Area 1440.00 cm? -
mgi gﬂ é_ﬂﬂpf’f* Projected Span 600.00 mm B
j X 2 Init LLT ] i
NACA 5415 . Projected Area  1440.00 cm! o Store OpPoint
Mean Geom. Chord 240.00 mm 0.00 | mm
Analyze
Mean Aero Chord 240.00 mm
Aspect ratio 2.50 Laits
Taper Ratio 1.00 °
Root to Tip Sweep 0.00 * Joe [ Panel Forces
number of Flaps 0 7 Lift [ Moment
Total VLM Panels 484 Max is 2500 Hz
7 Ind. Drag Visc. Drag
Number of 3D Panels 990 Max is 5000 300.00 | mm Hz
] Trans. [] Downw.
300.00| mm
Axes [ panels 7 surfovel,  [] stream
Surfaces [] outine -80.00 | mm
[] Fail ames [ Masses 0.00 ® R s
z z ¥ 1z
¢ z spla
J 5 H ) 5 o
i 7] Axes [[] Panels
Reset Pick Center
i 7] surfaces [ outine
1
g Clip Plane ] Foil Names [ Masses
y -3 z -y 7
| ResetMesh | | Scale Wing Inertia... R = (o =
Reset Pick Center

Figura C.35: Cambio de perfil en las superficies aerodinamicas

Una vez se haya activado el control de flaps, ya se puede pasar a hacer el andlisis de estabilidad
completo. En el caso de que no se hayan creado perfiles flapeados (duplicados de los originales), el
analisis de estabilidad se puede hacer igualmente, pero no se podran obtener derivadas de control.
La manera de implementar en XFLR5 las superficies de control del avién son de la forma anterior,
creando perfiles duplicados que en el borde de salida tengan un flap incorporado. Por tanto, si estas
superficies de control no se crean, el programa no podra devolver las derivadas de estabilidad, ni
realizar el trimado con estas superficies de control.

Seguidamente, para hacer el analisis de estabilidad se va a "Polars/Define an stability analysis",
como se puede observar en la figura (C.36). Aparecera una ventana como la de la imagen (C.37).
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o XFLRS v6.09.01 beta -]
File View Wing-Plane Body | Polars | OpPoint Analysis Options 7

0@ B | |we  Definean Analysis (Fe} |~ | T7-0M1EF2(01.00)-16,870kg-x512.000mm - s~
- Define a Stability Analysis  (Shift+F6)

Time

Current Polar 3

Import Polar

Miarex
Polar Filter

Analysis settings

Sequence

Hide All Polars

Show All Polars

Start= 5.000
Graphs

End= 5.000

4= 0.100

Init LLT Store OpPoint.
Analyze
Results
Cep [] Panel Forces
Lift [[] Moment
Ind. Drag Visc. Drag
[ Trans. ] Downm.

Stability direction DOlsufvel, [ sweam
() Longitudinal (®) Lateral

Stability

Operating point modes

Mode Selection Display
®1 02 O3 4 Axes [ Panels
] surf Outi
Mode properties urfaces [] outine
[] Foil Names [ ] Masses
F=
= < —7 =
L= ) ¥ I3 ks
t= 0.00¢ Reset Pick Center

Define a stability analysis for the current wing or plane g

Figura C.36: Apertura del médulo de estabilidad de XFLR5

0 Stability Polar Definition

Polar Name

AUSTROSZ_FINAL

Auto Analysis Name | T7-ULM1-£F 1(g1.00)-EF 2(g1.00)-16.870kg-x612. 000mm-Inviscid

Plane and Flight Data Inertia -
N Miarex
[] Use plane inertia
Analysis settings
Mass= 16.870 | kg
Sequence
CoG.x= 612,000 mm
Start= 4,000 ©
Note : the analysis may be of the viscous type  Cog.z= 0.000 | mm
orly if all the flap controls are inactive: End= 10.000] ®
Ixx= 2305000.07 | kg.mm?
Aerodynamic Data = 0.500| °
. . Tyy= 3286000.01 | kag.mm?
Unit (®) International ) Imperial Init LT Store OpPaint
Izz= 1126000.05 | kg.mm?
1,150 | kg/m3 Analyze

Iiz= 47000.00 | kg.mm?
1.5e-05 majs
Resuits

Plane analysis methods
Reference Area for Aero Coeffidents
®) Wing Planform Area ) Mix 30 PanslsiLM
() Wing Planform Area projected on xy plane

_FINAL Control Name Gain(®/unit)
n

1 Wing Tilt (%) X Surf, vl Stream

2

3 Elevator Flap 1 (%)

Display
4 Hevator Flap 2 (%)
Axes [7] Panels
Note: +sign means trailing edge down Surfaces [] outline
oK Cancel [[] Foil Names [[] Masses
= z y =
1 L
L} ¥R X ¥y
Reset Pick Center

Figura C.37: Opciones del modulo de estabilidad de XFLR5

En esta ventana aparecen varias opciones.

Se puede seleccionar el dngulo de resbalamiento (/3) y el dngulo de alabeo (¢). Estas opciones son
fijas para cada andlisis. Es decir, no se puede realizar un barrido con el angulo de resbalamiento o con
el &ngulo de alabeo, solo se puede seleccionar un valor para estos dngulos que permaneceran invariables
durante todo el barrido de la variable de control (que serd la deflexién de las superficies de control del

243



ANEXO C. MANUAL DE USO DE XFLR5

avion).
En esta ventana también se ofrece cambiar la densidad y viscosidad cinematica del fluido en el que
vuela la aeronave.

Se puede hacer un analisis de estabilidad viscoso o no viscoso, pero si se hace el analisis viscoso
no se puede tener activa ninguna de las variables de control. Es decir, si la ganancia de algunas de las
variables de control es distinta de cero (siendo el andlisis viscoso), el andlisis de estabilidad devuelve
un error. Esto es porque el programa tiene dificultades a la hora de analizar cambios bruscos de
geometria, que es precisamente lo que ocurre cuando se deflectan las superficies de control del avién.
También se obtienen errores cuando se hace un andlisis visoso con perfiles que presentan una geometria
excesivamente abrupta.

También se debe de introducir la masa del avién y las inercias en cada uno de los ejes, ademas de
la posicion del centro de gravedad del avién, tanto horizontal (CoG.x) como vertical (CoG.z).

En la zona inferior de la ventana, en el recuadro donde se puede ver "Control Name'y "Gain",
aparecen todas las variables de control que se pueden activar. Estas variables de control se corres-
ponden con la deflexién de las superficies de control del avién (cuya implementacion se ha explicado
anteriormente). Si no se crean versiones duplicadas con flaps de los perfiles, solo aparecen por defecto
las opciones "Wing Tilt"y "Elevator Tilt", que corresponden con una deflexién del ala completa y con
una deflexién del estabilizador horizontal completa, respectivamente. Estas deflexiones son incremen-
tales sobre la inclinaciéon nominal, que ya ha sido definida en el modelado del avién. Dado que la
incidencia del ala serd fija, se mantendra el valor cero en "Wing Tilt". De la misma forma, si el control
longitudinal se lleva a cabo mediante el elevador del estabilizador horizontal y no con una variacién
de la incidencia del estabilizador horizontal, se mantendra el valor cero en "Elevator Tilt".

Para obtener las derivadas de control solo se puede activar por cada analisis de estabilidad una de
las variables de control (alerones, timén de direccién o elevador), ya que el archivo ".txt"que devuelve
el analisis de estabilidad muestra las derivadas de control acopladas. Es decir, si esta activo tanto el
control de alerones como el del elevador, las derivadas de control que devuelve son la variacién de las
fuerzas aerodinamicas al deflectar conjuntamente una unidad el alerén y una unidad el elevador. Solo
si se mantiene activo tinicamente el control del elevador se podran calcular las derivadas de control
respecto a d., como se indica en la figura (C.38). Por simplicidad se recomienda poner a 0 los controles
que se vayan a mantener inactivos, y a 1 los controles que se vayan a analizar. En las figuras (C.39)
y (C.40) se indica las variables de control que habria que mantener activas para hacer un anélisis del
timén de direccién y de los alerones, respectivamente.

Control Name Gain(*/unit) """
4 Wing Flap angle 2 (7) 0.00
5 Elevator Flap 1 () 1.00
& Elevator Flap 2 (%) 1.00
T T

Figura C.38: Céalculo de las derivadas de control del elevador
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Control Name Gain(®/unit) )
5 Elevator Flap 1 (%) 0.00
T N
7 FinFlap 1 (%) 1.00
8 FinFlap 2 (%) 1.00 v

Figura C.39: Célculo de las derivadas de control del timén de direcciéon

Control Name Gainl®/unit) ~
2 Elevator Tilt () 0.00
3 Wing Flap angle 1 (7] 1.00
4 Wing Flap angle 2 (7] -1.00

L

Figura C.40: Célculo de las derivadas de control de los alerones

Es importante destacar que para realizar un analisis de las prestaciones del elevador, para lo que es
necesario activar el control del elevador, hay que activar todos los controles de cada uno de los perfiles
que forman las superficies aerodinamicas sobre las que estan dispuestas las superficies de control, de
ahi que en las imagenes (C.38), (C.39) y (C.40) se pueda observar que para el andlisis de las actuaciones
de cada superficie de control (elevador, timén de direccién o alerones) sean dos las variables de control
que permanecen activas. Esto es porque, por ejemplo, si el estabilizador horizontal esta compuesto por
dos tipos de perfiles, hay que activar el control de ambos. Se debe a que, generalmente, las superficies
aerodinamicas estd divididas en dos, la superficie de la derecha y la de la izquierda, por lo que habria
que activar el control de ambas (poner ambas variables de control con el valor 1) para realizar el
analisis de dicha superficie de control. Para el caso de los alerones, la deflexion es antisimétrica, por
lo que habria que poner el valor 1 a las variables de control correspondientes a los perfiles de un lado
del ala, y el valor —1 para las variables de control del lado opuesto.

Si se hace de este modo, los valores de la ventana en los que se define la secuencia de barrido,
una vez guardemos los cambios en "Stability Polar Definition", serd directamente la deflexién de la
correspondiente superficie de control, en grados decimales. Como puede observarse en la figura (C.41),
la variable que realiza el barrido (y cuya secuencia se impone en dicho recuadro) es solo una. Sin
embargo, las deflexiones de las superficies de control seran todas aquellas que esten activas, de ahi
la importancia de mantener activas las variables de control de aquellas superficies cuyas derivadas se
quieran estimar.
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Miarex
Analysis settings
Sequence
Start= -5.000
End= 5.000
2= 5.000

Init LLT Store OpPoint

Analyze
Results
Cp Panel Forces
7| Lift viomen
| Ind. Drag |+ Visc. Drag
Trans Daweriw,
surf, vel, Strea
Animate
Display
Axes [ ] Panels
Surfaces [ ] outiine
[ ] Foil Mames [ ] Masses
i F4 W L
Z
Xy - = Y
Reset Pick Center

Figura C.41: Secuencia de barrido de las variables de control

La deflexién real (en grados decimales) de cada superficie serd la ganancia ("Gain") que se le haya
impuesto multiplicada por el valor de la variable de control, cuya secuencia hay que poner (figura
C.41). Es decir, si por ejemplo se mantiene activo el elevador y el timén de direccién (por lo que las
derivadas de control que devolvera el programa seran las acopladas), con ganancia uno para el elevador
y dos para el timén de direccién, como aparece en la figura (C.42), y la secuencia de barrido es de
—10 a 10, el elevador se deflectarda de —10° a 10° y el timén de direccién de —20° a 20°.
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Control Name Gain(®/unit) =
5 Elevator Flap 1(%) 1.00
T T
7 FinFlap 1) 2.00
8 FinFlap2 () 2.00 v

Figura C.42: Activacion de 6. y 6,

C.2.2. Anailisis de estabilidad y resultados

A continuacién, se realiza el andlisis clickeando "Analyze"(ventana "Miarex"). Una vez se haya
realizado el andlisis, y si no se han producido errores, presionando la tecla "L"aparece el ".txt"con los
datos del andlisis de estabilidad.

Para cada valor de la variable de control, XFLR5 calcula la velocidad de vuelo y el angulo de
ataque correspondiente al trimado longitudinal del avién en dichas condiciones de vuelo (es decir,
para unas determinadas deflexiones de las superficies de control), como puede observarse en la figura
(C.43). El médulo de estabilidad de XFLR5 solo calcula el trimado longitudinal del avién. Es decir,
XFLR5 no calcula para qué valores de 3, ¢, 0, o 0, se produce el equilibrio lateral-direccional (de
hecho todas estas variables son entradas, las dos primeras fijas y las dos tltimas en un barrido, como
ya se ha explicado), sino que en cada valor de la variable de control el programa calculard el trimado
longitudinal, pero se obtendra valores distintos de cero para el momento de guifiada, el momento de
balanceo y la fuerza lateral (si algunas de las variables laterales-direccionales estédn activas).

Archivo  Edicién  Formato  Ver Ayuda

Calculation for control position 4.0@
Rotating the flap by 4.80°, total angle is 4.088°
Rotating the flap by 4.80°, total angle is 4.88°
Creating the influence matrix...
Performing LU Matrix decomposition...
Solving LU system...
Searching for zero-moment angle... Alpha=@.57983°
Creating source strengths... —
Calculating doublet strength...
Calculating speed to balance the weight...VInf = 25.15431m/s

_ Inertia - Stability Axis - CoG Origin__
Isxx=  2.384e+86 kg.mm?
Isyy=  3.286e+86 kg.mm?
Iszz= 1.127e+86 kg.mm?
Isxz=  5.892e+84 kg.mm?

Calculating the stability derivatives
Calculating the control derivatives

Longitudinal derivatives
Xu= -8.54284 Cxu=  -0.847153
K= 3.e087 Cxa= 8.26135

Figura C.43: Trimado longitudinal

En el archivo ".txt"obtenido también se muestran todas las derivadas de estabilidad calculadas,
para cada valor de la variable de control, como se puede observar en la figura (C.44).
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Archive Edicién Formate Ver Ayuda

Isxz=  5.892e+84 kg.mm? Ll

Calculating the stability derivatives
Calculating the control derivatives

Longitudinal derivatives

Xu=  -8.54284 Cxu=  -0.047153
Xu= 3.0087 Cxa= 2.26135
Tu= -13.161 Czu= -8.0082272
Tw= -51.651 Cla= 4.4867
Ig= -9.4591 Clg= 5.3588
Mu=  -0.030241 Cmu=  -8.0085659
M= -2.5393 Cma=  -0.71927
Mg= -4.5143 Cmg= -8.339%

Neutral Point position= 661.16161mm

Lateral derivatives

Yv= -1.9865 CYb= -8.16561
Yp= -2.2946 CYp= -8.14893
Yr= 2.291 CYr= 8.1487
Lv= -1.6806 Clb=  -8.854541
Lp= -21.875 Clp= -8.53047
Lr= 6.9466 Clr= 8.16845
Hv= 8.74206 Cnb= 8.024882
Hp= -4.2451 Cnp= -8.18294
v
< >

Figura C.44: Derivadas de estabilidad

De la misma forma, como se puede ver en la figura (C.45), en dicho archivo de texto también se
muestra las derivadas de control acopladas de aquellas superficies de control cuya ganancia no sea
cero. Por eso las derivadas que se muestran en la figura (C.45) solo seran las derivadas de control del
elevador, timén de direccion o alerones si las deflexiones de solo una de estas superficies estan activas
en cada andlisis. Se deduce que para calcular las derivadas de control del elevador, timén de direccién
y alerones habria que hacer tres andlisis distintos.

Archivo Edicién Formato Ver Ayuda

Lv= -1.6886 Clb= -8.854541 ~
Lp= -21.875 Clp= -8.53847
Lr= 6.9466 Clr= 0.16845
= 8.74206 Cnb= 8.824082
Np= -4.2451 Cnp= -8.18294
Nr= -1.8667 Cnr=  -0.0825866
Control derivatives

Xde= B.6831882 CXde= 1.8734e-85
Yde= -9.2464e-13 CYde= -3.193e-15
Zde= -183.61 CZde= -8.35781
Lde= -3.8643e-11 Clde= -4.9856e-14
Mde= -79.204 CMde= -8.89191
Nde= 8.7299e-13 CNde= 1.1263e-15

State matrices
Longitudinal state matrix

-8.8321776 8.178347 2] -9.81

-8.780141 -3.86172 24,5936 ]

-0.80920284 -8.772749 -1.3738 ]

] a 1 ]

Lateral state matrix

-8.11301 -8.136816 -25.8185 9.81

-8.713558 -9.6839 2.99492 e

8.621089 -4.26859 -08.789829 ]

¥
< >

Figura C.45: Derivadas de control

Por ltimo, en el archivo de texto de salida también aparacen, para cada punto de trimado, los
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autovalores y autovectores del problema de estabilidad, y las matrices del problema linealizado. En la
figura (C.46) se puede ver los autovectores y autovalores obtenidos en el ejemplo estudiado, y en la
figura (C.47) las susodichas matrices.

Archive Edicién Formate Ver Ayuda

e A

_ longitudinal modes

Eigenvalue: -2.238+  -4.2751 | -2.238+ 4.2751 | 8.004197+  -8.492i | 6.004197+ 8.492

1+ ei
19.31+ 1.8851
.49+ 3.3944
a8.576+ -8.41611

1+ i
-0.85768+ ©.611211
@.82476+ @.8025511
-0.004756+ ©.850361

1+ a
-8.85768+ -0.01121
0.02476+-0.002551
-8.804756+ -@.05836:

Eigenvector: 1+ i
19.31+  -1.8851
.49+  -3.39441
2.576+ @.41611

__ lateral modes

Eigenvalue: -9.267+ i | -0.6467+ -5.0151 | -8.6467+  5.0151 | 8.05368+ a
Eigenvector: 1+ ei | 1+ 8i | 1+ ei | 1+ 8
@.7966+ ei | -0.08288+ 0.01839i | -0.88288+ -0.018391 | 2.06011+ @
@8.3279+ ei | 9.82119+ ©.19381 | 2.02119+ -8.19381 | 8.4321+ a:
-8.88596+ Bi | -8.801512+ -8.816721 | -8.801512+ 0.816721 | 1.12+ 8
Calculating aerodynamic coefficients in the far field plane
Calculating point B.58%....
v
< >

Figura C.46: Autovalores y autovectores del problema de estabilidad

Archive Edicién Formato Ver Ayuda

State matrices,
Longitudinal state matrix

-8.8321776 8.178347 2] -9.81
-8.786141 -3.86172 24.5936 4]
-9.808920284 -8.772749 -1.3738 4]

2] 8 1 2]

Lateral state matrix

-8.113@1 -8.136016 -25.8185 9.81
-8.713558 -9.60839 2.99492 e
@.621039 -4.26859 -0.789829 d

a 1 e a

Control Matrices
Longitudinal control matrix
0.000184246
-6.141961
-24.18351
e

Lateral control matrix
-5.480973e-14
-1.677525e-11
-1.824097e-13
5}

Figura C.47: Matrices del problema de estabilidad

De igual forma, en "Polar View'se puede representar las graficas de las variables que ya fueron
representadas en el andlisis aerodinamico. El médulo de estabilidad, ademas, ofrece la posibilidad de
representar variables como la posicion del punto neutro del avion o las frecuencias y amortiguamientos
de los distintos modos de oscilacién frente a la variable de control (que podria ser 6., 0, y/6 , segin
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se haya elegido la variable activa). El médulo de aerodindmica no permite representar estas graficas ya
que forman parte del anélisis de estabilidad (se puede representar pero aparece una grafica en blanco).

Es importante destacar que, si se quisiera representar en el analisis de estabilidad C,, vs «, la
grafica obtenida seria una linea en el eje X, ya que el avidn esta trimado longitudinalmente en todos
los puntos, y por tanto C,, = 0.

C.2.3. Posibles errores

Los errores que pueden aparecer en el analisis de estabilidad son basicamente los mismos que los
mencionados en el médulo de aerodindmica.

Los errores 2 ("Outside the flight envelope") y 3 (error de interpolacién) pueden aparecer también en
el analisis de estabilidad. Las causas son las mismas que las explicadas en el apartado de aerodindmica.
La solucién para el error "Outside the flight envelope'es la misma, pero la soluciéon para el error de
interpolacion es ligeramente distinta: si se tiene un error de interpolacién en el médulo de estabilidad,
la forma de solventar este error es cambiar los valores de la secuencia de la variable de control, 6
extender en el analisis 2D el barrido de dngulos de ataque. Esto es porque, en el anélisis de estabilidad,
la variable independiente cuyo barrido se realiza no es el &ngulo de ataque (como ocurre en el médulo
de aerodindmica), sino la variable de control (que puede ser d, 6, y/6 d,). Por tanto, la forma de
evitar que el avién sea forzado a trimar a un dngulo de ataque que ha entrado en pérdida (o que no ha
sido simulado en el andlisis 2D) es mediante la variable de control. Nétese que para variar el dngulo
de ataque en el trimado, al menos una de las variables de control activas debe de ser longitudinal (ni
con alerones ni timén de direccién varia en exceso el angulo de ataque).

Uno de los errores que puede aparecer en el andlisis de estabilidad, y que no aparece en el andlisis
aerodinamico, es el error por analisis viscoso. Si al menos una de las variables de control esta activa,
la casilla "Viscous Analysis'debe de estar desactivada, o el andlisis tendra errores.

5 XFLR5 v6.09.01 beta - a

Polar Name

AUSTROS2_FINAL
Auto Analysis Name | T7-yLM1-EF 1{g1.00)-16.870kgx612.000mm-Inviscid

Miarex

Analysis settings
Sequence
Start= 5.000

Plane and Flight Data Inertia

B= 000/ ® [ Useplane inertia

0.00 ® Mass= 16.870 | kg

o=
[ Viscous Analysis CoG.x= 12,000 | mm

End= 5.000

Note : the analysis may be of the viscous type|  coG.z= 0.000 |1 &= 5.000
only if all the flap controls are inactive . S
Dox= 2305000.07 | kg.mm? tL re OpPoin
Aerodynamic Data
Anal
~ = Iyy= 3286000.01 | kg.mm? nalyze
Unit () International (®) Imperial
Izz= 1125000.05 | kg.mm?2 Results
p= 0.0022 | slugs/ft3
D= 47000.00 | kg.mm> Oeo [ Panel Farces

v= 0.0001608 | ftfs

Lift ["] Moment
Ind. Drag Visc. Drag

Plane analysis methads
Reference Area for Aero Coefficents

(®) Wing Planform Area (®) Mix 3D Panels VLM Stability
() Wing Planform Area projected on xy plane [ Trans. (] Down.
tability direction Clswk vel. [ stream
Contrel Mame Gain(*/unit) (o] () Longitudinal (®) Lateral
1 Wing Tit () 000 perating point modes
2 Elevator Tilt (%) 0.00 Made Selection Display
3 Wing Flap angle 1 (*) 0.00 ®1 O2 (OF O4 Axes [ Paneis
] surf Outl
4 Wing Flap angle 2 () 0.00 Mode properties prieeEs E e
v Foil Names Masses
F= 0.00C
Note: + sign means trailing edge down E U 2 E
Fl= 0.00C o L L3 i}
L= 0.00C Reset Pick Center

Figura C.48: Error por anélisis viscoso

Otro error, que no es un error como tal sino un "Warning", es aquel que se obtiene cuando el
) )
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numero de valores en la secuencia de barrido de la variable de control es superior a 50. Aparece en
la interfaz de XFLR5 un mensaje como el de la figura (C.49). La solucién es, simplemente, disminuir
la cantidad de valores de la secuencia de la variable de control. Aun devolviendo dicho warning, el
andlisis de estabilidad se lleva a cabo, pero solo para los primeros 50 valores (el barrido de la variable
de control empieza en el valor dispuesto en la casilla "Start").

5 XFLR5 v6.09.01 beta - a

il W,:. B ‘ [ | _ _|. ‘ MISTBARY Ea = [T740 M1 EE Y1 AN -16 R TAv&17 A e
L 3D Panel Analysis ?

Time 0.000=

Performing asymmetric calculation :
Counved 1348 panel elements

Launching 3D Panel Analysis.... Miarex

Using Dirichlet boundery conditions

Type 7 - Stability polar Mass= 15.870 kg Analysis settings

Sequence

Center of Gr -
Tog e E12. (L Warning Start= 000
CoG_y= 0.
Cot_z= 0. & The number of points to be calculated will be limited to 50 End= 5.000
A= 0,100

Inertia - Bo:
Ibxx=  Z.30%e

0K Tnit LIT Store OpPoint

Ibyy= 3.
Ibzz= 1l.1z¢e
Ibxz= 4.7et0d Xg.om Analyze
Results
[lcp [] Panel Forces
0% Lift [[] Moment
Cancel Ind. Drag Visc. Drag
[] Trans. [] Downw.
Stability direction Olswfvel. [Jstrean
() Longitudinal (®) Lateral
Operating paint modes
Mode Selection Display
®1 Q2 3 4 Axes [ Panels
] surf Outi
Mode properties urtaces [ outine
[ Foil Names [] Masses
Fo
i B Ly =
Fi= 0.00¢ y Vr . v
= 0.00¢ Reset Pick Center

Figura C.49: Warning por exceso de valores de la variable de control
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