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Resumen

El proyecto introduce al lector en el mundo del disefio y estudio de perfiles alares y
aviones a escala, mediante el uso del software gratuito XFLR5. Nos adentra en el
modelado de planos y aviones completos con el fin de aprender a manejar el programa y
ser capaces de obtener y modificar el rendimiento de nuestros modelos.

Se ir&n explicando los diversos aspectos que influyen en los perfiles y planos, su polar,
el funcionamiento de los flaps, los perfiles simétricos, la nomenclatura NACA vy la
importancia del mallado en el anélisis, de manera que el lector sea capaz de hacer una
buena eleccion a la hora de comenzar a disefiar una aeronave. Se analizaran los tipos y
efectos de la entrada en pérdida, los tipos de planos y de timones de cola, distribucién
de presiones, asi como las diversas variables de disefio.

Una vez definido los diversos perfiles alares y superficies de sustentacién, se procedera
al disefio del fuselaje y posterior montaje con el resto de superficies definidas.
Finalmente una vez completado el disefio en 3D, se realizardn diversos andlisis de
estabilidad, sustentacion o velocidad y veremos el resultado de nuestra aeronave. Se
estudiara la repercusion sobre nuestro avion que producen modificaciones en la forma
del modelo, el centro de gravedad, o la velocidad de planeo entre otras, con el fin de
mejorar sus performances.
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Capitulo 1: Introduccion

1.1 Motivacion

Disefiar y estudiar el comportamiento de un avion desde casa estd al alcance de
cualquiera. Hoy en dia la industria aeronautica dispone de potentes herramientas para el
disefio y estudio de aviones, tales como modernos tuneles de viento o potentes y
carisimos programas de disefio y analisis, pero gracias al software libre podemos
introducirnos en este mundo sin disponer de grandes medios. Existen diversos
programas bastante buenos, en nuestro caso nos centraremos en el software gratuito
XFLR5.

El XFLRS5 aparece como el sucesor natural del XFOIL, ambos programas nos permiten
disefar y estudiar los perfiles alares.

El XFOIL, predecesor del XFLR5, se presenta en formato de software libre y permite el
analisis y disefio de perfiles alares subsénicos. Fue creado por Mark Drela como una
herramienta de disefio para el proyecto Daedalus en el MIT (Massachusetts Institute of
Technology) alla por la década de los 80.

El proyecto Daedalus consistia en disefiar una aeronave impulsada por el hombre, y
prueba de su éxito es que ostenta el record de duracién y distancia en esta categoria con
mas de 115 km y casi 4 horas de duracion.

XFOIL fue programado en FORTRAN y pese a ser un software algo obsoleto, (ya que
su Ultima versién data de 2001), su gran valia hace que incluso pasados mas de 20 afios
siga en uso junto con su sucesor el XFLR, ya programado en C++. Los algoritmos
utilizados para el XFLR son exactamente los mismos que los utilizados en el XFOIL, es
decir, solo se ha traducido a un nuevo lenguaje de programacion, con muy pequefias
variaciones en los resultados, debido al distinto proceso que siguen los puntos creados a
la hora de la compilacion.

En la actualidad una de las principales limitaciones del software es que, inicialmente, se
pensé exclusivamente para Windows, por lo que recientemente se ha lanzado la version
5 que permite su uso en otro tipo de sistemas tales como Mac, Linux y Unix pero no
aporta nada nuevo con respecto a la version 4.17. En cualquier caso es un software en
continuo cambio, por lo que dispondremos de actualizaciones cada cierto tiempo.




El XFLRS5 nos permite analizar perfiles, alas e incluso aviones que operen a nimeros de
Reynolds bajos, y nos facilita la labor de disefio mediante graficos, quizas uno de los
puntos débiles del XFOIL.

Claro esta que los disefios actuales utilizados en la aeronautica son obtenidos mediante
softwares mucho mas avanzados pero, con este software, no pretendemos disefiar el
nuevo transbordador espacial de la N.A.S.A., sino poder realizar calculos complejos y
obtener aproximaciones muy buenas a la realidad para disefiar aviones de
aeromodelismo o planeadores, siempre teniendo presente que bajo ninguna
circunstancia debe utilizarse para el disefio de aviones tripulados o de tamafrio real.

El XFLR5 es un programa gratuito y al alcance de la mano de cualquier interesado, y
que pese a presentar diversos errores o “bugs” en los calculos, puede considerarse una
buena herramienta de trabajo para los cometidos anteriormente descritos.




1.2 Objetivos

El objetivo global de este proyecto es crear una guia en espafiol que nos permita
comprender el funcionamiento y aplicaciones del software a la vez que aprenderemos a
disefiar o redisefiar modelos de perfiles, planos y fuselajes. También conoceremos el
tipo de informacién que nos proporciona y la manera de variar los disefios para
conseguir las metas establecidas.

En definitiva los objetivos del proyecto son:

- Comprender el funcionamiento del software y familiarizarse con las distintas
opciones que nos ofrece.

- Aprender conocer, disefiar y definir los perfiles alares.

- Aprender a disefiar y definir los diversos modelos de planos, asi como a
comprender cual es la mejor eleccion.

- Disefiar el fuselaje del avion.
- Ensamblar las distintas partes previamente disefiadas.

- Analizar los gréaficos obtenidos.




1.3 Descripcion del proyecto

El proyecto partird de cero. Comenzaremos a utilizar el programa sin presuponer ningun
conocimiento previo sobre el XFLR5, XFOIL u otros software similares, e incluso
explicando algunos términos técnicos con el fin de que el usuario no se sienta perdido a
lo largo de la guia.

Cada uno de los temas comienza con una introduccion acerca del objetivo a desarrollar,
describiendo los factores aerodindmicos a tener en cuenta en la fase de disefio y
posterior analisis.

Poco a poco el lector se ird familiarizando con las distintas opciones y términos usados
para el disefio de cada una de las fases, con el fin de terminar el capitulo siendo capaces
de realizar nuestros disefios y comprendiendo lo que estamos haciendo.

Finalmente se ird ensamblando cada una de las 3 partes en las que hemos dividido la
aeronave, alas, cola y fuselaje, para asi poder analizar el rendimiento del avion en
cuestion.




Capitulo 2: Perfiles

2.1 Introduccion

2.1.1 Perfiles

Para estudiar los perfiles y su comportamiento a distintas velocidades resulta
imprescindible explicar la limitacion de este software a niUmeros de Reynolds bajos.

En aerodindmica, el Numero de Reynolds (Re), es una medida de cociente de las fuerzas
de inercia (pU(densidad del fluido y velocidad caracteristica)) y fuerzas viscosas
(w/L(viscosidad dinamica del fluido/longitud caracteristica)) y, por lo tanto, cuantifica la
importancia relativa de estos dos tipos de fuerzas para las condiciones dadas del flujo.
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Fig. 2.1. Férmula del nimero de Reynolds

Como el numerador se compone de la masa, velocidad y tamafio y el denominador de la
viscosidad, podemos considerar el nimero Re como la relacion entre fuerzas inerciales
frente a viscosidad.

También se utiliza para identificar y para predecir diversos regimenes del flujo, por
ejemplo, laminar o turbulento. El flujo laminar ocurre en los nimeros bajos de
Reynolds, donde dominan las fuerzas viscosas, y es caracterizado por el movimiento
fluido liso, constante, mientras que el turbulento ocurre a altos valores de numeros de
Reynolds y es dominado por las fuerzas de inercia, que tienden a producir remolinos y
vortices en el flujo.

Para analizar problemas en ingenieria aeronautica, el caracter del flujo sobre la capa
limite es importante. Se ha demostrado que el nimero de Reynolds 500.000 es el
numero de transicion en el flujo de la capa limite donde la longitud caracteristica es la
distancia del borde de ataque, de manera que para Re menores de 500.000, el flujo sera
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laminar, y en el caso de Re mayores de 500.000, sera turbulento, motivo por el cual
limitaremos el Reynolds a ese valor.

Mientras el flujo sea laminar, las fuerzas viscosas son elevadas. En cualquier caso, el
programa nos indicarg, a la hora de analizar los perfiles, en qué punto se desprende la
capa limite y también podremos elegir el sitio en el que eso ocurra, ademas de poder
seleccionar si el andlisis tiene en cuenta la viscosidad o no.

Una vez aclarado el tema del nimero de Reynolds, comencemos por la definicién de
perfil, perfil alar o aerodinamico:

“Es la forma plana que al desplazarse a través del aire es capaz de crear a su alrededor
una distribucion de presiones que genere sustentacion”

En funcion del objetivo para el que se necesite el perfil, la velocidad a la que trabaje, o
la carga que tenga que soportar, su forma variara. Pero en términos generales todos los
perfiles constan de las mismas partes:
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Fig. 2.2. Las diversas partes de un perfil alar(www.wikipedia.org)

Extrados: Parte superior del ala comprendida entre los bordes de ataque y salida. En
esta zona (en vuelo normal del avion) se forman bajas presiones y el aire es acelerado.

Intrados: Parte inferior del ala comprendida entre los bordes de ataque y salida. En esta
zona (en vuelo normal del avion) se forman sobrepresiones. Una sobrepresion en el
intradds unida a una depresion en el extradds compone la sustentacion global de ala.

Borde de ataque: Aplicado en un perfil alar, es el punto en el que primeramente el aire
toma contacto para que posteriormente el aire tome dos rumbos; parte del aire pasa por
el extrados y la otra parte del aire pasa por el intrados.

Borde de salida o de fuga: Es el borde posterior del ala, es decir la linea que une la
parte posterior de todos los perfiles del ala; o dicho de otra forma: la parte del ala por
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donde el flujo de aire perturbado por ella, retorna a la corriente libre. Es en este borde
donde se ubican parte de los componentes de hipersustentacion como los flaps.

Espesor: Distancia entre el extrad6s y el intrados.

Radio de curvatura del borde de atague: Define la forma del borde de ataque y es el
radio de un circulo tangente al extradds e intradds, y con su centro situado en la linea
tangente en el origen a la linea de curvatura media.

Cuerda: Es la linea recta imaginaria trazada entre los bordes de ataque y de salida de
cada perfil.

Curvatura del ala desde el borde de ataque al de salida. Curvatura superior se refiere a
la de la superficie superior (extradds); inferior a la de la superficie inferior (intradods), y
curvatura media a la equidistante a ambas superficies. Aunque se puede dar en cifra
absoluta, lo normal es que se exprese en tanto por ciento de la cuerda.

A la hora de escoger o disefiar un perfil nuevo, si bien los que disefiemos seran muy
similares a otros existentes, debemos tener presentes algunos factores tales como la
velocidad a la que queremos que se mueva el avion, no solo la velocidad maxima, sino
la del despegue o aterrizaje, ya que influirdn directamente sobre las distancias
necesarias para aterrizar o despegar y, sobretodo, en la distancia que suele ser mas
critica para determinar si un aeropuerto es apropiado o no, la ASDA ( Accelerate Stop
Distance Available), o “distancia aceleracion parada”.

En nuestro caso vamos a tratar de disefiar un avion turbohélice llamado CN-235,
existente en el mundo real, que se va a despegar a una velocidad aproximada de 100-
110 mph (185-204 km/h), un crucero de 180 mph (335 km/h) y una velocidad maxima
aproximada de 240 mph (445 km/h), y las velocidades de aterrizaje son similares a las
de despegue.

Si bien el disefio que vamos a hacer va a ser una maqueta escala 1:10, y no vamos a
estar limitados por longitudes de pista o velocidades, siempre es interesante conocer las
condiciones en las que se mueve el avién en la realidad.

Otro aspecto interesante de disefio es el hecho de que no todos los perfiles son igual de
aerodindmicos, ni tienen el mismo coeficiente de resistencia, ni generan la misma
resistencia, lo cual repercutira directamente en las performances o rendimiento del
avion, en su velocidad maxima o en su consumo.

Desde el punto de vista de los pilotos, (los cuales no se encargan del disefio, ni son
responsables del consumo del avion), uno de los factores mas peligrosos respecto a los
perfiles es el engelamiento o carga de hielo en los planos, debido a que al atravesar
nubes con baja temperatura y alta humedad, esté se va depositando en las superficies de
ataque de la aeronave, creando capas de hielo que van modificando el perfil con el
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consiguiente peligro. Y, aunque los aviones modernos disponen de sistemas para evitar
estas formaciones de nubes, deshacerse del hielo que se va a cumulando o directamente
evitar que se acumule, no deja de ser otro factor a tener en cuenta a la hora del disefio, y
aunque a nuestros ultraligeros no les afecta, es interesante  comprender el
funcionamiento y misién de los planos de nuestro avion.

En nuestro caso no vamos a sufrir las consecuencias del hielo, pero de nuevo nos ayuda
a entender el disefio de los aviones reales y a identificar las diversas partes de los
mismos.

Veamos cdmo se adhiere a los planos y sus consecuencias:
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Fig. 2.3. Adhesion de hielo granular y hielo claro a un borde de ataque

Hielo granular o rime ice: Se acumula cuando las gotitas se congelan rapidamente al
chocar contra una aeronave. La congelacién réapida atrapa aire y forma una costra de
hielo quebradizo, opaco, de color lechoso. Se acumula a lo largo de la corriente de aire
en los bordes delanteros de las alas y otras partes expuestas del fuselaje. Este tipo de
engelamiento tiende a ocurrir cuando la temperatura esta entre -10°C y -20°C.




Fig. 2.4. Acumulacién de hielo granular en el borde de ataque pese al sistema antihielo
(www.unoreconquista.com)

Fig. 2.5. Acumulacion de hielo granular en el borde de ataque sin sistema antihielo
(http://aviationtroubleshooting.blogspot.com.es)

El hielo claro: Es el tipo de hielo més peligroso. Es cristalino, denso y transparente y se
desprende con dificultad. En el proceso de formacion del hielo transparente, s6lo una
pequefa parte de la gota se congela de inmediato, mientras la parte restante adun liquida
fluye o se aplasta sobre la superficie de la aeronave, congelandose gradualmente. El
hielo claro se forma a temperaturas altas entre 0°C y -12°C.

Este tipo de engelamiento ocurre en situaciones de lluvia helada o llovizna helada, en
las cuales las gotas sobre enfriadas pueden acumularse rapidamente y distribuirse hacia
atrés sobre la superficie aerodindmica. Su textura grumosa puede perturbar fuertemente
el flujo del aire.




Fig. 2.6. Acumulacidn de hielo claro en el borde de ataque (http://www.x-plane.es)

Se puede ver en el estabilizador horizontal como el hielo claro se acumul6, formando
una gruesa capa que acabd por hacer imposible el vuelo.

Fig. 2.7. Ejemplo de avion de perfil alar delgado (http://36degrees.blogspot.es)

Los perfiles delgados tienden, en lineas generales, a favorecer la formacion y
acumulacion de hielo mas rapido, pero unos perfiles muy gruesos producen mucha
resistencia y también pueden verse afectados de manera muy seria; deberemos encontrar
un equilibrio a la hora de obtener nuestro disefio.




2.1.2 Distribucién de presiones en un perfil

Pese a que suponemos que los lectores de esta guia tienen alguna nocion del reparto de
presiones en un plano, veremos rapidamente la distribucion de éstas y de qué dependen.

Denominamos centro de presiones al punto tedrico del ala donde se considera aplicada
toda la fuerza de sustentacion. A efectos tedricos, aunque la presion acta sobre todo el
perfil, se considera que toda la fuerza de sustentacion se ejerce sobre un punto en la
linea de la cuerda (resultante).

Fesultante

Drizrrimacion
T, de presian

Fig. 2.8. Distribucion de presiones en un perfil alar (http://www.manualvuelo.com)

En el caso de los perfiles no simétricos, la sustentacion se produce por la forma del
perfil y su angulo de ataque.

El aumento de la velocidad en el extradds aumenta el valor de la presion negativa
(succion) mientras que la disminucion de velocidad en el intrad6s disminuye el valor de
la succion; el resultado de la distribucion de presiones es una fuerza dirigida hacia
arriba; la componente de esta fuerza perpendicular a la corriente de aire libre (direccion
de vuelo) seré la sustentacion.

El punto donde se puede considerar aplicada esa fuerza resultante se denomina centro
de presion.




2.1.3 Influencia del perfil en la sustentacion

Tal y como imaginamos, el perfil elegido juega un papel determinante en el rendimiento
del avion, el cual, a su vez, vendra definido por las necesidades para las cuales
disefiamos la aeronave. Sin embargo, hay ciertos aspectos sobre los perfiles que
debemos tener presentes.

Cuanto mayor sea el radio de curvatura del borde de ataque, mayor sera el Clyax 0
coeficiente de maxima sustentacion.

Una mayor curvatura también hara que aumente el Clyax.

El valor también aumentara con el aumento del nimero de Reynolds, pero no olvidemos
que trabajaremos a nimeros bajos.

A mayor espesor mayor Clyax, hasta valores entorno al 14%, referido a la cuerda, que
comenzaria a decrecer.

Sin llegar a perdernos en temas aerodindmicos, conviene conocer como varia la
sustentacion segun el angulo de ataque, ya que ésa sera una de las gréaficas que nos
calcule el programa.
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Fig. 2.9. Grafico Cl/a de un perfil alar cualquiera (http://www.alasrojas.com)

De este grafico, debemos resaltar que la curva descrita no tiene que cruzar justo en el
origen, ya que podemos disefiar perfiles que, para que tengan sustentacion cero, deban
tener angulo de ataque negativo.

En el momento en el que la aeronave alcance la entrada en pérdida, la sustentacion
desaparece y resulta imposible volar, por lo tanto también prestaremos atencion al
angulo de ataque al cual ocurre este fendbmeno, si bien es dependiente de la altura,
velocidad, configuracion de la aeronave, coeficiente de carga a la que esta sometida etc.

—_—




La clave reside en obtener una sustentacion mayor al peso de la aeronave.
Simplificando, podemos suponer el peso del avion en un Unico punto denominado
centro de gravedad y otro punto correspondiente a la sustentacion que dijimos que era
el centro de presiones. Y, por supuesto, para generar sustentacion debemos desplazarnos
a traveés del aire, con lo cual aparecen otras dos fuerzas opuestas, que son la traccion y la
resistencia.

Sustentacidn

- == — ! Resistencia

Traccidn \;Pri_,-’ffji ] ,// .f'

Peso

Fig. 2.10. Distribucidn de los 4 grupos de fuerzas en un avion (http://www.realaeroclubgrancanaria.com)

Ademaés, debemos controlar la posicion relativa del centro de presién respecto del de
gravedad, de manera que el avion sea estable y controlable.

@ Certro Aerodindrico @ certro de Gravedad

Sustertacidn Sustertacidn Sustertacidn
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Fig. 2.11. Estabilidad longitudinal (http://www.manualvuelo.com)

La sustentacion depende de una serie de parametros que podemos modificar para
conseguir los resultados deseados.

— 2
L=%dV SC,
Fig. 2.12. Férmula de la sustentacion

Donde “L” es el lift 0 sustentacion, “d” la densidad del aire, “V” la velocidad del aire,
“S” la superficie alar, y “C_” el coeficiente de sustentacion




2.1.4 Clasificacion de los perfiles

A la hora de trabajar en el campo aerodindmico con perfiles alares, podemos trabajar
con perfiles ya creados y estudiados, como es nuestro caso, o podemos decidir innovar y
crear nuestro propio perfil que, sin duda alguna, sera similar a alguno de los ya
existentes.

Estos perfiles siguen una estructura disefiada por la NACA (National Advisory
Committee for Aeronautics), que fue la predecesora de la NASA.

Perfiles de 4 digitos:

- El primero define la curvatura maxima en porcentaje de la cuerda.

- El segundo describe la distancia de maxima curvatura desde el borde de ataque
en 1/10 del % de la cuerda.

- Finalmente los dos ultimos se refieren al maximo espesor como porcentaje de la
cuerda

NACA 2412 significa que:

- Maxima curvatura del 2%.
- Maéxima curvatura localizada al 40% del borde de ataque.
- Espesor méximo del 12% de la cuerda.

Mas adelante, también veremos la necesidad de crear perfiles simétricos a la hora de
disefiar el perfil del avién, ya que éstos pueden llegar a no aportar ningin tipo de
sustentacion, como puede ser el caso del perfil del timon de direccion.

NACA 0015 responde a:

- Perfil simétrico
- Espesor méximo del 15% de la cuerda.

Este tipo de perfiles de 4 digitos tiene por defecto un espesor maximo del 30% de la
cuerda y corresponde a los perfiles méas simples. Con el tiempo, la complejidad de los
perfiles fue en aumento y se comenzd a disefiar perfiles nuevos.

—_—




Perfiles de 5 digitos bastante mas complejos:

- Primer digito: multiplicado por 0,15 da el coeficiente de sustentacion por
seccion.

- Segundo y tercer digito: dividido entre 2 nos da la distancia de maxima
curvatura desde el borde de ataque como % de la cuerda.

- Los dos ultimos nos dan la curvatura maxima del perfil como % de la cuerda.

NACA 12345:

- Coeficiente de sustentacion, Cl, 0,15.
- Curvatura maxima 0,115 de la cuerda desde el borde de ataque.
- Curvatura maxima 0,45 de la cuerda.

Los perfiles de 5 digitos también tienen limitada, por defecto, la curvatura maxima, a un
30% de la cuerda.

Los perfiles de 4 y 5 digitos se pueden modificar afiadiendo un guién y 2 digitos mas,
correspondiendo, el primero, a la redondez del borde de ataque (0 es afilado, 6 es el
borde de ataque original y mas de 6 es mas redondeado que el original) y, el segundo, a
la distancia del maximo espesor desde el borde de ataque en 1/10 parte del porcentaje de
la cuerda.

NACA 1234-05

- Es un perfil afilado.
- Maéximo espesor al 50% de la cuerda.

A medida que los estudios sobre perfiles avanzaban, se fueron creando otros perfiles
como los 1-Series, 6-Series, 7-Series y 8-Series, pero sélo veremos la 6-Serie, ya que es
la que tendriamos en el avion de verdad, 65(3)-218, si bien, debido a la complejidad de
este perfil, decidi coger uno (el S-2046) de bajo numero Reynolds, que no diese
problemas en el programa.

—_—




NACA 65(3)-218
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Fig. 2.13. Perfil correspondiente al CN-235 Serie 10. NACA 65(3)-218 (http://download1.hobbyarea.ru)

En estos perfiles se mantiene el régimen laminar de la capa limite durante la mayor
parte del perfil, lo que significa una disminucion considerable de la resistencia de
friccion.

NACA 65(3)-218

- EI 6 corresponderia a la serie.

- El segundo digito nos indica la distancia en la que se encuentra la zona de
minima presion en 1/10 parte del porcentaje de la cuerda.

- El subindice describe que la resistencia se mantiene baja tantas décimas por
debajo y por arriba del coeficiente de sustentacion especificado.

- Cuarto digito, describe el coeficiente de sustentacion en 1/10.

- El resto define el méximo espesor en 1/10 de la cuerda.

El resto no los considero tan interesantes de cara a este proyecto, ya que entramos en
parametros que van mas alla de los limites de este programa, pero si deseamos saber qué

tipo de perfil tiene algun avidn especifico, podemos visitar la siguiente pagina:

http://www.ae.illinois.edu/m-selig/ads/aircraft.ntml



http://www.ae.illinois.edu/m-selig/ads/aircraft.html

Donde, casualmente, no aparece el perfil del CASA-235, pero si aparece Airtech CN-
235, y le corresponde un NACA 65-218.

Recuerdo una vez méas que, aunque estudiemos el comportamiento aislado del perfil del
plano o de la cola, el resultado importante seré el que obtengamos una vez esté montado

todo el avion.




2.2 Disefno de un nuevo proyecto

2.2.1 Crear un proyecto nuevo

La pantalla inicial, una vez hemos cargado el XFLR5 es la siguiente:

3 XFLRS

File Application  Wiew 7

Ready MM

Fig. 2.14. Pantalla inicial del XFLR5

En nuestro caso, al ser un proyecto nuevo, podemos empezar directamente con el disefio
de la aeronave, aunque el programa nos da las opciones tipicas de cargar o insertar un
proyecto en la pestafia FILE. Para empezar veremos como se crean y modifican perfiles
y posteriormente cargaremos un perfil de la siguiente pagina:

http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads/coord database.htmI#Q

Donde encontraremos mas de 1500 disefios que podremos cargar y modificar a nuestro
gusto en caso de ser necesario, si bien debemos fijarnos en los modelos de nimero de
Reynolds bajo (Low Reynolds number data), en caso contrario probablemente salte el
error  “Unrecognized foil format”.



http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads/coord_database.html#Q

Si queremos un perfil nuevo:

APPLICATION/FOIL DIRECT DESIGN

| D XFLR5
]
{ File Application  Wiew Edit Foil Splines »

D|=d|Slel 22EE E o«

Splined Points Foil

T T[Ty
0.3 1.0

Fail Mame Thickness At Camber Al Paints | TE Flap ... | TE ¥Hin... | TE *rHin... | LE ¥ Shaw Fail
Spline Points Foil 913% 29.3% 1.7e% 36.4% 105 [w Show Points
[¥ Show Centerline

Fig. 2.15. Disefio del perfil por el método directo

Si, en algin momento, queremos saber para qué sirve un icono, solo tenemos que
posicionar el puntero encima y, en la esquina inferior izquierda de la pantalla, nos
aparecera una breve explicacion. Para el resto de pantallas no realizaré esta aclaracion.

Los nuevos iconos, de izquierda a derecha, sirven para:

- Crear un nuevo proyecto.

- Cargar un nuevo proyecto.

- Guardar el proyecto actual.

- Imprimir lo que aparezca en pantalla.

- Guardar el perfil actual en la base de datos de perfiles.

- Zoom in: habra que pulsarlo y crear un rectangulo sobre la zona a aumentar.

- Zoom out: al contrario que el zoom in, aqui s6lo hay que pulsar e ira
disminuyendo el zoom.

- Ver el perfil completo centrado en la pantalla.

- Resetear a 1 el ratio entre las escalas en X e Y.

- Zoom in solo en la escala del eje .

- Deshacer.

- Volver a hacer.




Pinchando directamente sobre los puntos con forma de rombo (control points), del perfil
del ala, podemos modificarlos a nuestro gusto y, posteriormente, ver qué efectos tienen
dichos cambios en las performances del avion.

Este tipo de puntos, Splined Points, nos permiten tener un gran control sobre la
geometria, a la vez que hacen muy sencillas las variaciones del perfil. Pero disponemos
de otro tipo, los B-Splines SPLINES / B-SPLINES, que nos permiten obtener
superficies mas suaves, mediante la modificacion de un conjunto de puntos en lugar de
la modificacién de un dUnico punto.

En cualquiera de los dos casos, una vez tenemos cargado nuestro perfil, podemos ir
pinchando en los puntos a modificar y moverlos a nuestro antojo, teniendo presente que
el programa no nos va a avisar si lo que estamos haciendo es incongruente.

Por defecto, aparecen seleccionadas las opciones SHOW FOIL, que nos mostrara el
perfil con algunos puntos representativos, SHOW POINTS, que deberia representar
todos los puntos del plano pero, si en algin momento no aparece representada la
informacién que solicitamos, es probablemente porque no tenemos las casillas
correspondientes seleccionadas. Nos servira para una modificacion mas fina. Por
ultimo, la opcién SHOW CENTERLINE nos mostraré la linea de curvatura media.

En la parte inferior de la pantalla nos aparecera la informacion correspondiente a los
perfiles que tengamos cargados, tal como THICKNESS (grosor), CAMBER
(curvatura), asi como la posicion maxima de éstas referido al tanto por ciento de la
cuerda. Nos informa también del nimero de puntos de los que consta el perfil, e incluso
nos informaria de flaps en caso de tenerlos. Si hemos modificado el perfil inicial y
queremos que se refresquen los datos que aparecen en este cuadro, volvemos a ejecutar
APPLICATION/FOIL DIRECT DESIGN.

También disponemos de la opcion de modificar numéricamente los control points
anteriormente mencionados, para ello sélo tendremos que seleccionar SPLINES/EDIT
CTRL POINTS.




Spline Ctrl Points Edition

Restore

Apply
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Fig. 2. 16. Modificacion de las coordenadas de un perfil

Recordemos que los valores que aparecen en el eje X van de 0 a 1y, si introducimos un
valor que no se encuentre en este rango, el resultado sera incongruente. Esta opcion NO
nos permite borrar o insertar nuevos control points. Por otro lado, los valores del eje Y
pueden ser tanto positivos como negativos, a diferencia de los del eje X que serén
siempre positivos.

Hay que tener en cuenta que, en la fase de disefio o seleccion de perfil, no hablaremos
de medidas, solo de relaciones y tantos por ciento de unos valores respecto de otros ya
que, posteriormente, cuando vayamos dando forma a nuestro avion, el perfil va a ser el
mismo a lo largo de todo el ala pero, por lo general, el ala se hace méas estrecha a
medida que se aleja del fuselaje.

En la realidad, puede no ser asi y tener un tipo de perfil en la punta de plano e ir
evolucionando a medida que se acerca al fuselaje, pero esta posibilidad no la
contemplamos en el XFLR5, ademas complicaria enormemente los calculos, si bien el
software nos permite seleccionar tanto perfiles en un mismo plano como queramos.

En nuestro caso, vamos a partir de un perfil ya creado, obtenido de la péagina web
anteriormente mencionada, y definido como PERFIL 1, para lo cual, primero lo
descargamos (s2046.dat) y lo cargamos en el programa FILE/LOAD FILE.

—_—
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Fig. 2.17. Cargado del PERFIL 1

Durante el proyecto nos vamos a referir principalmente a 5 tipos de perfiles,
numerandolos de la siguiente manera:

PERFIL 1, correspondiente a un perfil s2046 sin flap, perfil limpio.

Fig. 2.18. PERFIL 1

N
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PERFIL 2, correspondiente a un perfil s2046 con 8° de flaps o flaps despegue.

Fig. 2.19. PERFIL 2

PERFIL 3, correspondiente a un perfil s2046 con 10° de flaps o flaps Approach

Fig. 2.20. PERFIL 3

PERFIL 4, correspondiente a un perfil s2046 con 23° de flaps o flaps Landing.

Fig. 2.21. PERFIL 4




- PERFIL 5, correspondiente a un perfil simétrico, para la cola del avion.

Fig. 2.22. PERFIL 5

Los perfiles simétricos son exclusivos del empenaje de cola y su mision principal no es
generar sustentacion sino aportar estabilidad al disefio.

—_—




2.2.2 Refinamiento del los perfiles

Una vez que tenemos cargado el perfil, aparecen los puntos que van a ser analizados,
aunque realmente no son puntos sino paneles, pero al verlo en solo 2 dimensiones,
aparecen como puntos.

Es importante, en este momento, saber que el programa aplica por defecto un nimero de
paneles a los perfiles pero, si deseamos aumentar el nimero de éstos, tan s6lo debemos
pulsar boton derecho CURRENT FOIL / REFINE GLOBALLY 'y aparece un tabla con
distintos tipos de refinamiento. No nos compliquemos, aumentamos el nimero de
paneles hasta un méximo de 300, que es el limite.

Fig. 2.22. PERFIL 1, 300 puntos de control

El resultado salta a la vista, tenemos un perfil mucho mas completo, lo que hara que
nuestros célculos y graficas sean mejores, mas precisos, aunque también se alargara,
desgraciadamente, el proceso del analisis matematico.

Por otro lado, también es importante reducir los intervalos del angulo Alpha, el formado
entre la cuerda geométrica del perfil y la direccion del aire incidente, de manera que el
estudio sea mas completo y preciso, aunque de nuevo se vuelva a alargar el anélisis.

El nimero de puntos a estudiar en un perfil, asi como los incrementos en las variables a
analizar, quedan a nuestra eleccion, y si buscamos un dato muy concreto para una
condicion especifica, merecera la pena aumentar los puntos de control y disminuir los
incrementos de las variables. En caso de querer comprobar en qué direccion se desplaza
el centro de presion o como evoluciona la entrada en pérdida, no sera necesario tanto
calculo, ya que lo que necesitamos es una animacion.

—_—
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Fig. 2.23. PERFIL 1, refinamiento estandar (62) y variaciones de Alpha de 1° (rojo)
PERFIL 1, refinamiento maximo (300) y variaciones de a de 1° (verde)

Se aprecian claras diferencias en la gréfica: pequefios escalones en el caso del refinado
estandar, que son el fruto de un analisis poco riguroso y superficial.




Fig. 2.24. Gréfica Cl/Alpha: PERFIL 1, 300 puntos de controle incrementos de Alpha de 0,1° (azul)
Gréfica Cl/Alpha: PERFIL 1, 62 puntos de control e incrementos de Alpha de 0,1 (verde)

Obtenemos una curva mas continuada, mas suave, cuanto mayor es el refinamiento y
mas pequefios son los incrementos de Alpha, y ademas, se obtienen datos més fiables;
también comprobamos que, aunque ambos aspectos son muy importantes, resulta mas
relevante aumentar los puntos de control, por lo que, de ahora en adelante, a la hora de
obtener las gréficas de nuestro modelo, utilizaremos, al menos, 200 puntos de control e
incrementos de Alpha no mayores a 0,25°.




El programa nos permite tener cargados a la vez diversos perfiles, que apareceran
superpuestos en distintos colores, por si tenemos que hacer correcciones 0 queremos
comparar un modelo con otro APPLICATION/FOIL DIRECT DESIGN. Si en un
momento dado queremos que alguno no se vea, bastara con seleccionarlo y volver a
pulsar SHOW FOIL.

%3 XFLR5
File Application View Edit Foll Splines 7

D=l 22EE E o~

1.

Foil Mame: Thickness At Camber At Paitits TE Flap Angle TE ®Hinge: TE Hinge | ¥ Show Fo

Spling Paints Foil 8188% 325% 176% 345% 108 I Show Pc
52048 8.02% 28E6% 259% 55.1% B2 [ Show Ce

Fig. 2.25. Comparativa de 2 perfiles superpuestos

También podremos renombrar, duplicar o eliminar perfiles, en caso de ser necesario,
seleccionandolo. Esta opcion también permite ver dicho perfil como una linea continua
0 mediante los puntos que lo forman, ademas de la cuerda media del perfil.

En nuestro caso, una vez cargado, podemos modificar parametros como CAMBER y
THICKNESS (curvatura y grosor) mediante DESIGN/SCALE CAMBER AND
THICKNESS, siempre referidos a tanto por ciento de la cuerda, asi como la posicion
de su valor X maximo.
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Fig. 2.26. Modificacion de Camber y Thickness (Curvatura y grosor)

En el caso de que queramos editar las coordenadas de los puntos, en el caso de disponer
de esta informacién, o si queremos conocer las coordenadas del perfil cargado

podremos hacerlo mediante DESIGN/EDIT COORDINATES.
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Fig. 2.27. Edicion de las coordenadas de un perfil
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2.2.3 Insercion de flaps en un perfil

La opcion DESIGN/SET FLAP se utiliza para afadir flaps de borde de ataque (L.E.
FLAPS (Leading Edge Flaps)) o de salida (T.E. FLAPS (Trailing Edge Flaps)), pero
avanzamos que el modelo que estamos disefiando dispone de T.E. Flaps; en cualquier
caso nos permite establecer los grados que baja el flap, asi como la longitud de estos
referidos siempre a tanto por ciento de la cuerda.

B BEE)
0|=|E|2| B B [soemw =l I7]
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Flap Settings Specify
-~
~
¥ TE.Flap r
Flap Angle 15.00  ° [+ iz down) % Clart = ’—
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Hinge ' Pasition 50.00 3 Thickness Ae
o
Apply | Cancel | ::
Dizplay
I~
I~
I~
Slow Fast
r
"
Ready [+ CAP NUM

Fig. 2.28. Afiadir flaps a un perfil

Para definir el eje de giro sobre el cual van a moverse los flaps, el programa nos permite
definirlo en funcion de tanto por ciento de la cuerda (X) y en funcion del grosor (Y).
Aclarar que el término “Hinge” no es mas que una rétula, una bisagra.

Fig. 2.29. PERFIL 4 y 62 puntos de control con flap 23°




El 235 dispone de 4 configuraciones de flap: Up, Take Off, Aproach y Landing. Cada
una de ellas es necesaria en una fase del vuelo y corresponden a 0°, 8° 10° y 23° de
deflexion, tal y como se comentd anteriormente.

Fig. 2.30. Flap correspondiente a PERFILES 1,23y 4

e Flap Up: se utiliza en ascensos, descensos y crucero a velocidades normales.

e Flap Take Off: es necesaria para el despegue, nos permite despegar a menor
velocidad y aporta sustentacion, sin aumentar excesivamente el Drag.

e Flap Approach: se utiliza en la fase de aproximacién y configuracion para ir
reduciendo la velocidad del avion.

e Flap Landing: se emplea para aterrizar a baja velocidad, ya que a mas flap,
menor es la velocidad a la que se aterriza, manteniendo el mismo margen de
seguridad con respecto a la velocidad de pérdida, y disminuyendo la distancia de
pista en el aterrizaje.

En cualquier caso, a mayor flap, menor velocidad de pérdida y mayor sustentacion.

—_—




Fig. 2.31. Cl & Alpha. PERFIL 1, 200 puntos de control y variaciones de Alpha de 0.25°
Re entre 300.000 y 500.000

Fig. 2.32. Cl & Alpha. PERFIL 2, 200 puntos de control y variaciones de Alpha de 0.25°
Re entre 300.000 y 500.000
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Fig. 2.33. Cl & Alpha. PERFIL 3, 200 puntos de control y variaciones de Alpha de 0.25°
Re entre 300.000 y 500.000

Fig. 2.34 Cl & Alpha. PERFIL 4, 290 puntos de control, y variaciones de alpha de 0.25°
Re entre 300.000 y 500.000




A veces, pese a aumentar el mallado y disminuir el incremento de Alpha, aparecen
saltos en la gréfica que se van atenuando a medida que aumenta el Re, pero también
aumentan las irregularidades a medida que el perfil es menos aerodindmico, es decir, si
le ponemos mas flap.

Podemos ver como, a medida que bajamos los flaps, el angulo al cual entra en pérdida
(en la gréfica se determina por el punto de inflexidn, aunque realmente es un poco
posterior) es menor, como consecuencia de que, cuanto mas flap, mas le cuesta al aire
seguir el extradds y, por otro lado, el coeficiente de sustentacion aumenta, lo cual es
representativo de la fuerza sobre el perimetro del perfil perpendicular al flujo. La
obtencion de estos graficos se estudia un poco mas adelante.

Una vez tenemos creado o modificado un perfil, si lo queremos guardar, sélo tendremos
que pulsar botén derecho CURRENT FOIL / EXPORT, si nos encontramos en
APPLICATION / FOIL DIRECT DESIGN, o boton derecho CURRENTFOIL /
EXPORT FOIL si nos encontramos en XFOIL DIRECT ANALYSIS. Ambas pantallas
nos permiten ver datos de nuestro perfil pero una es para disefiar y otra para realizar
analisis.

Nuestro archivo quedara almacenado con extensién .dat, aunque, en cualquier caso, el
paso de una pantalla a otra lo conseguimos mediante APPLICATION / FOIL
DIRECT DESIGN o APPLICATION / XFOIL DIRECT ANALYSIS.

Una vez tenemos definido el perfil que queremos, es hora de pasar un Batch anélisis:
POLARS/ RUN BATCH ANALYSIS.

Se dice que un proceso es BATCH, cuando las instrucciones insertadas en él, son
realizadas de forma secuencial y automatica por el computador.

—_—




Nos aparecera la pantalla siguiente:

Batch analysis for NACA D007

Analysis Type v Show best output [V Initislize BL between polars
* Typel " Type2  © Type3d O Typed

Batch Variables

f+ Range

kin LR Increment

Reprolds= | 100000 | 150000 |  S0000
Mach = 0.00

Range
Specify ™ Alpha O O [ From Zem

kin GED Increment

#lpha = -4.00 4.00 | 0.50 ) 0 20 30 40 50 &0 70 &0 90100

Trangitions
Free Tranzition [&"n) method © NCrit = 9.00
Forced Transition : Trip Location [Top) = 1.00

Trip Location [Bottom) 1.00

Analyze |
Claze

Fig. 2.35. Eleccion del tipo de analisis

Donde lo primero que se nos pide es que elijamos el tipo de analisis:

-Type 1: En funcién del nimero de Reynols y de Mach, que es nuestro caso, ya que es
la manera mas sencilla de mantener el Re bajo.

-Type 4: Es practicamente igual que el Type 1, pero se trabaja sobre Alpha y nimero de
Mach, obteniendo unos gréficos ligeramente distintos.

El hecho de que dejemos Mach = 0.00 implica un nimero de Mach bajo.

El resto de sistemas de analisis tienen en cuenta otros factores que no son interesantes
de cara al estudio de este proyecto y, puesto que lo que queremos en mantener
controlado el numero Re, este método sera el mas coémodo para nuestros intereses.




2.2.4 Obtencidn y analisis de graficos en perfiles

Cuando tengamos elegido el tipo de andlisis definimos el resto de variables y pulsamos
ANALYZE.

Entre esas variables, podemos escoger VISCOUS que, tal y como vimos al principio, es
un factor a tener en cuenta si nos movemos relativamente despacio, por lo que debemos
tener presente este factor cuando estemos trabajando con Re bajos 0 mas bajos de lo
habitual.

Los métodos de andlisis del XFLR5 parten del hecho de que se trata de un fluido no
viscoso pero, viendo los margenes de Re entre los que nos movemos, si que deberiamos
tenerlo en cuenta. Mediante la seleccion de VISCOUS, podemos hacernos una idea de
como varia el coeficiente de presiones (Cp) en funcién de si consideramos el fluido
ViSC0S0 0 No.

En nuestro caso particular, con un andlisis tipo 1, definiremos el angulo de ataque
(Alpha), entre -3° y 15°, con pequefios incrementos de 0.25 grados y, una vez finalizado
el céalculo computacional, podemos cerrar la ventana y abrir la opcion
POLARS/VIEW. Dentro de este ment, podemos ver y comparar Cl / Cd, Cl / Alpha
etc. Recordemos que ClI es el coeficiente de sustentacion, que Cd es el coeficiente de
Resistencia Aerodindmica (Drag) y que CI/Cd nos da el Glide Ratio o régimen de
descenso.

Veamos qué graficos obtenemos para el PERFIL 1 (s2046) y 200 puntos de control.
Comenzamos analizando la grafica Cl/Alpha (recordamos que Cl es un ndmero a
dimensional):

Definimos Alpha entre -3° y 15° para asi poder apreciar los puntos de entrada en
pérdida.

—_—




Fig. 2.36. Cl & Alpha. PERFIL 1, 200 puntos de control, incrementos de a de 0.25°.
Re entre 50.000 y 200.000

En primer lugar, podemos analizar el corte sobre el eje X; comprobamos que todas las
curvas cortan en nimeros negativos, lo cual implica que deberiamos poner un Alpha
negativo para que dejasemos de tener sustentacion: entre -2.5° y -3°, dependiendo del
Reynolds en el que nos fijemos.

Para saber a qué Re corresponde cada gréfica, en la leyenda de la parte superior derecha
del gréfico, en el circulo rojo, podemos ver el nimero Re, teniendo en cuenta que
aparecen divididos por 1000. Ademas, resulta interesante, de cara al disefio, que todos
los perfiles no simétricos, que tienen curvatura, presentan la caracteristica de tener
coeficiente de sustentacion positivo cuando Alpha es 0.

Otro dato a destacar es el angulo al que ocurre el maximo coeficiente de sustentacion,
ya que representa el angulo al cual se da la pérdida (realmente en un punto algo
posterior).

Pese a que se ha aumentado el nimero de puntos de control, las gréaficas resultarian algo
abruptas pero, a medida que Re aumenta, se van suavizando.

Veamos también qué graficas obtenemos en caso de un perfil simétrico, otro con mucha
curvatura o uno con mucho grosor:




Caso de perfil simétrico:

Para la generacion del perfil, hemos ido a DESIGN/NACA FOILS, y hemos introducido
un valor NACA igual a 8, lo cual implica un perfil simétrico con un espesor del 8% de
la cuerda y un numero de paneles de 200. Posteriormente, lo analizamos con
POLARS/RUN BATCH ANALYSIS y éste es el resultado:

Fig. 2.37. Cl &o. PERFIL 5, con 200 puntos de control, variaciones de Alpha de 0,25.
Re entre 300.000 y 400.000

Tal como nos imaginabamos, en el caso de un perfil simétrico, si Alpha es 0, entonces
el coeficiente de sustentacion es 0, independientemente del Reynolds escogido. La
forma pasa a no producir sustentacion y ésta pasa a depender del &ngulo de ataque, muy
distinto del caso anterior, en el cual, tanto la forma como el &ngulo de ataque, generaban
coeficiente de sustentacion.

Destacar que el valor maximo de Cl es notablemente inferior con respecto al caso
anterior y que el angulo al cual se inicia la pérdida es bastante menor, por lo que, a
priori, no parece una buena eleccion para los planos de un avion.

También comprobamos que la grafica pierde consistencia a medida que se acerca al
punto de inflexion, es decir, a la entrada en pérdida.




Caso de un perfil con mucha curvatura:

Cargamos el perfil S2046, y seleccionamos DESIGN/SCALE CAMBER AND
THICKNESS, donde duplicamos el valor de la curvatura, pasando de 2,59% a 5,19%.

Fig. 2.38. Cl &Alpha. PERFIL 1, con curvatura 5,19%, 200 puntos de control y
Variaciones de Alpha de 0,25°

Tal vez el resultado sea chocante para el lector, ya que descubrimos que, duplicando la
curvatura, obtenemos unos valores de Cl superiores a los del perfil elegido y, ademas, se
retrasa la pérdida por angulo de ataque un par de grados. Parece una muy buena
eleccion para un avién, pero no nos dejemos llevar por los resultados obtenidos, ya que
la curvatura de un ala tipica moderna es s6lo de un 1% 6 un 2%. La razon por la cual no
se hace mas curvada es que, un incremento de esta curvatura, requeriria una superficie
inferior concava, lo cual ofrece dificultades de construccion. Otra razon es que una gran
curvatura sélo es realmente beneficiosa en velocidades cercanas a la pérdida (despegue
y aterrizaje) y, para tener mas sustentacion en esos momentos, es suficiente con
extender los flaps, ya que todos los aviones modernos disponen de ellos, no siendo asi
en los primeros modelos.

—_—



http://www.manualvuelo.com/PBV/PBV15.html#154_Flaps

Caso de un perfil grueso:

De nuevo elegimos el perfil S2046 y lo cargamos, después seleccionamos
DESIGN/SCALE CAMBER AND THICKNESS y pasamos de un grosor de 9,02% a
18,04%, corremos el analisis y obtenemos lo siguiente:

Fig. 2.39. Cl & Alpha. PERFIL 1, con grosor 18.04%, 200 puntos de control.
Variaciones de Alpha de 0,25°

En primer lugar, debemos tener en cuenta que, aunque los perfiles NACA de 4 digitos,
tienen limitado su grosor al 30% de la cuerda, por lo general, éste suele oscilar entre un
3% en los mas finos, y un 18% en los mas gruesos.

Por otro lado, para Reynolds superiores a 100.000, obtenemos muy buenas curvas, tanto
en coeficiente de sustentacion, como en angulo de ataque, pero en la realidad, vemos
que no se hacen planos tan gruesos ya que, al aumentar la velocidad, el aire tiene mayor
dificultad para mantenerse pegado al perfil, y tiene que variar mas su trayectoria.
Ademas, aumentamos la resistencia aerodindmica del avion, porque tiene una mayor
superficie frontal, por lo cual debemos ver entre qué Reynolds nos vamos a mover.




Al aumentar el espesor, menor sera la importancia de la curvatura del perfil, con lo que
ello conlleva.

En este caso, vemos que la entrada en pérdida no esta claramente definida y las

irregularidades en las curvas comienzan poco a poco y a angulos de ataque bastante
altos.




2.2.50btencidn de la distribucidn de presiones

Otro gréfico interesante a la hora de definir perfiles, es el correspondiente a la
distribucion de presiones a lo largo del perfil; esta representacion nos confirma una
menor presion en la parte del extradds, que es donde se produce la succion que genera la
sustentacion, con respecto al intrad6s, aunque esto dependera de la geometria del perfil.

Tal como veremos, en los perfiles simétricos las presiones son iguales en ambos lados
del perfil, siempre y cuando el angulo de ataque sea 0.

Para ver este grafico, una vez cargado el perfil, y con la opcion APPLICATION /
XFOIL DIRECT ANALYSIS, definimos el tipo de analisis a realizar: POLARS /
DEFINE ANALYSIS/POLAR

Analysis parameters for 52046 §|

Analyziz Mame
{* Automatic " Uszer Defined

|T1_Fi e0.00_M0.00_N3.0

Analyziz Type
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Trangitions

Free Transition [&"n) method : MCrit = | .00

Forced Transition : Trip Location [Top) = | 1.00

Trip Location [B attarm] | 1.00

Fig. 2.40. Parametros de andlisis

Las opciones que nos ofrece el programa son practicamente las mismas que en el
anterior analisis que vimos: podemaos elegir que lo defina con un nombre de manera
automatica, el tipo de andlisis (tipol, en nuestro caso) y dejando como estan los valores
de TRANSITIONS.




Después de aceptar, pasamos el analisis POLARS / RUN BATCH ANALYSIS, ya
visto anteriormente y, finalmente, en la columna de la derecha, pulsamos ANALY ZE.
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Fig. 2.41. Gréfico de presiones correspondiente al PERFIL 1

En la representacion correspondiente a los valores de presion a lo largo del perfil (Fig.
2.41) y, aunque no lo indique, la linea roja superior corresponde al extrados y la inferior
al intradds. Nétese que los valores de Cp son negativos, debido a que lo que se produce
es una succién (Cp negativa) o pequefios valores de presidn positiva.

En el borde de salida, como los flujos se vuelven a unir, las presiones coinciden.




Para tener algo mas de informacion sobre nuestro perfil, podemos analizarlos desde -4°
hasta los 20°, a intervalos de 1°.

Fig. 2.42. Grafico de presiones del PERFIL 1 con incrementos de o de 1°

La pantalla parece que se nos queda pequefia para tanta informacion, pero veamos qué
nos resulta Gtil de todo esto.

Por un lado, s6lo aparece representado hasta los 17°, ya que el resto no era convergente.
Por otro lado, podemos ver representada, en el perfil de la parte inferior, la resultante de
la presion, que se ira desplazando hacia el borde de ataque a medida que al angulo de
ataque es mayor. Para angulos negativos, o pequefios, la resultante de presion
disminuird y se ird desplazando hacia el borde de salida pero, para poder ver esta
informacién, pulsaremos sobre ANIMATE. Obtendremos una pequefia pelicula del
perfil a medida que éste va variando su angulo de ataque. Nos permite elegir entre ver la
presion o la capa limite (SHOW BL (Boundary Layer)).

En el caso de seleccionar la capa limite, podemos ver como, a medida que el angulo de
ataque aumenta, la capa limite comienza a despegarse del perfil por el borde de salida,
hasta que se produce la pérdida.

—_—




Analizando toda la informacion representada, nos damos cuenta de que todas esas lineas
corresponden a los distintos angulos de ataque que definimos con anterioridad pero,
ademés, corresponden a un Reynolds concreto, en este caso a 500.000.
Se pude apreciar en la nomenclatura de cada una de las lineas, o como indica la barra de
herramientas de la parte superior de la pantalla, aunque en la imagen anterior (Fig. 2.42)
no llega a verse.

De todas formas, podemos modificar el Reynolds y volver a solicitar el analisis, con el
pequefio problema de que ahora nos aparecen ambas representaciones. Por tanto,
recomiendo hacer las comparaciones para angulos de ataque especificos, de manera que
solo aparezcan 2 lineas por cada Reynolds y sea mas comoda la interpretacion de los
datos.

Las diferencias a un mismo Alpha, y variando el Reynolds, se incrementan a medida
que el valor de Re es mayor, ya que un mayor Re implica mayor velocidad que, a su
vez, produce una mayor sustentacion y, por tanto, mayores diferencias entre los valores
de presion del intrados y el extradds. Podemos comprobarlo en la Fig. 2.43.

Fig. 2.43. Gréfico Cp/x del PERFIL 1 para distintos Re

Por otro lado, la diferencia sobre la distribucion de presiones en el perfil varia poco,
pero tambien podemos ir cambiando el Reynolds y viendo como varia la resultante de
presion, o los distintos vectores de presion representados.

—_—




2.3. Estudio y obtencion de la polar de un perfil

La polar de un perfil representa sus valores de coeficiente de sustentacion (Cl) y
coeficiente de resistencia (Cd). Estos valores se obtienen de las observaciones realizadas
en el tnel aerodindmico, o de modelos matematicos (como es nuestro caso). Un perfil
tiene una curva polar para un numero de Reynolds determinado, por lo que, para
conocer el comportamiento del perfil en nuestro modelo, deberiamos tener acceso a las
curvas para los numeros de Reynolds a los que volara.

La curva polar resulta muy til en la eleccion del perfil aerodindmico necesario a cada
aplicacion, pues muestra el margen de sustentacion bajo el cual la resistencia se
mantiene en los limites adecuados.

Una vez definido el rango de Re y las deméas opciones del analisis, pulsando el 6° icono
por la izquierda aparecerd la polar del perfil. Algunas de estas gréficas son bastante
relevantes a la hora de estudiar el comportamiento de nuestro futuro avion.

Fig. 2.44. Gréficos CI&Cd, Cl&Alpha, CI&Xtrl, Cm&Alphay Cl/Cd&Alpha del PERFIL 1

—_—




Estos graficos nos aportan una informacion muy valiosa de cara al disefio y a las
performances de los perfiles, ademas de representar de manera clara el comportamiento
de éstos a medida que aumenta el Re o el angulo de ataque. De aqui podremos obtener
algunos datos basicos, tales como minima resistencia, maxima fineza, minima velocidad
de descenso y velocidad de pérdida.

En cualquier caso, cualquier grafico que queramos obtener solo aparecerd si,
previamente, hemos realizado el analisis BATCH.




2.3.1 Cl & Cd o polar de un perfil

El primer gréfico nos representa Cl y Cd para los distintos Reynolds y para los distintos
angulos de ataque, por lo que sera recomendable, una vez mas, reducir el incremento de
Alpha. Vemos, claramente, que todas las curvas son similares, teniendo un maximo de
Cl en una zona bastante definida, lo que nos hace sospechar que esos valores se
obtienen con unos angulos de ataque bastante parecidos en todos los casos.

op0 002 004 006 008 0.0 012 0.4 016 018 020 022

Fig. 2.45. Gréfico Cl & Cd del PERFIL 1 con incrementos de Alpha 0,1° y 200 puntos de control

Este grafico representa lo mismo que Lift/Drag, no es mas que el resultado de dividir la
formula de Cl entre Cd, y es uno de los aspectos méas importantes de los planos, ya que,
al tratarse de dos fuerzas aerodinamicas, nos sirve para ver la eficiencia aerodindmica
del plano.

Dicha eficiencia es mucho mayor en planeadores y bastante menor a medida que los
planos son mas cortos y el avion méas pesado, cosa bastante obvia, ya que lo que mide es
la capacidad de planear y, los aviones convencionales, no estan disefiados para planear




en condiciones normales, mientras que, los planeadores, tal y como su nombre indica,
si.

Siempre nos interesard, a la hora de disefiar planeadores, obtener valores muy altos de
sustentacion y muy pequefios de resistencia, ya que nos permitira desplazarnos mas y
perder menos altura. Sin embargo, en los aviones propulsados, no es igual, y serd un
valor a tener en cuenta si nos quedamos sin potencia. De todos modos, en circunstancias
normales, tendremos control sobre los motores, asi que estudiaremos situaciones en las
que la resistencia es mucho mayor y la sustentacion disminuye.

Seguro que el lector ha visto alguna vez una exhibicion de aviones de combate, donde lo
que prima es la potencia del motor y no la eficiencia aerodinamica. Se trata de casos
especificos de aviones con muy poca superficie alar pero que, gracias al enorme empuje
de las turbinas, son capaces de volar, tanto a bajas velocidades, como por encima de la
velocidad del sonido.

Por otro lado, en caso de perder la potencia, los aviones de combate planearan bastante
mal, recorriendo pocas millas por cada 1000 ft de altura. EI CN-235 es capaz de recorrer
2.2 NM por cada 1000 ft (glide ratio 13.3:1) vy, la verdad, es que planea muy bien,
comparado con otros aviones de caracteristicas similares. Los planeadores alcanzan
regimenes de descenso del orden de 32:1 y los reactores, con planos muy pequefios,
como el famoso F-104 StarFighter, del orden de entre 3:1 y 5:1, en funcion de la
configuracioén.

—_—




2.3.2 Cl & Alpha

El gréfico del coeficiente de sustentacion respecto al angulo de ataque, nos indica para
cada uno de los Reynolds, el Alpha al cual se obtiene la entrada en peérdida.
Recordamos, una vez mas, que estas curvas cortan al eje horizontal en valores
negativos, lo que implica que, incluso con Alpha = 0° nuestro plano genera algo de
sustentacion.

Fig. 2.46. Gréfico CI&Alpha para el PERFIL 1, incrementos de Alpha de 0,1° y 200 puntos de control.

Consideraremos que el avion ha entrado en pérdida en el primer punto de inflexion que,
en nuestro caso, se produce a los 11° de angulo de ataque, mas 0 menos, pero de nuevo
recordamos la importancia de analizar estos valores una vez dispongamos del avion
completo.

Si estudiamos la grafica Cl & Cd, y vemos el valor de Cl que queremos, podemos
obtener de la grafica Cl & Alpha, el angulo al cual ocurre dicha sustentacion.




En el caso de los perfiles simétricos, que seran los que utilicemos en la cola del avion,
debido a su geometria, no generaran sustentacion por si solos. Veamos como definirlos
y obtener el grafico correspondiente.

Seleccionando DESIGN/NACA FOILS tendremos que definir el nimero NACA asi
como el nimero de puntos, 7 y 200 en nuestro caso, respectivamente, aunque,
inicialmente el valor NACA 0007 es orientativo, podemos coger el que mejor nos
parezca y ver su evolucion.

Posteriormente, al igual que con el perfil del plano, correremos el BATCH ANALYSIS
en POLARS/RUN BATCH ANALYSIS y de nuevo podremos ver los gréficos
pertinentes en POLARS/VIEW.

Tal y como vimos anteriormente, los perfiles simétricos no generan sustentacion si el
angulo de ataque es de cero grados. Los estabilizadores horizontales de cola pueden
generar sustentacion positiva, negativa o nula, dependera de como esté orientado v,
junto con el centro de gravedad y el de presidn, intentaremos alcanzar el equilibrio de
momentos.

Al ser simétrico, tendra una representacion idéntica en los cuadrantes 1 y 3, tal y como
se aprecia en el gréfico.

Fig. 2.47. Gréfico Cl & Alpha para el PERFIL 1, A de o de 0.25 y 200 puntos de control

—_—




2.3.3Cm & Alpha

Este grafico, si se tratase del obtenido del estudio del avion al completo, nos
proporcionaria la informacion sobre la estabilidad de éste frente al cabeceo.

Fig. 2.48. Gréfico Cm & Alpha para el PERFIL 1, incrementos de Alpha de 0,1° y 200 puntos de control.
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En un caso ideal, con unas lineas muy estables, seria facil de interpretar:

Cm

o

Polar curve for X . < X,;,
The C6 is forward of the NP
The plane is stable

Fig. 2.49. Graficos de interpretacion de Cm & o

Cm

o

Polar curve for X.. = X,
Cm does not depend on «
The plane is unstable

Cm

o

Polar curve for X . > X,
The C6 is behind the NP
The plane is stable...
The wrong way

Pero, ni es nuestro caso, ni estamos analizando todo el avion, tan soélo el perfil alar, por
lo que es un grafico que, como otros, sera interesante cuando tengamos todo el avion

montado.




2.3.4 Cl/Cd & Alpha

En el caso del gréafico CI/Cd & Alpha, lo que podemos apreciar es el angulo para el cual
se alcanza el calor de CI/Cd maximo, el cual, si nos fijamos en la representacion, parece
que, a mayor Reynolds, el valor de CI/Cd aumenta y se produce a angulos menores.
Esto resulta bastante l6gico, pues, a mayor velocidad, el angulo para el que se alcanza la
mejor sustentacion es menor, ya que es asi como le resulta mas facil al aire seguir el
perfil. Esto se conoce como fineza, normalmente viene representado por Cl/Cd &
Velocidad, de manera que sabemos a qué velocidad se produce el mejor planeo. Como
la velocidad y el &ngulo de ataque, en caso de un planeo, estan directamente
relacionadas, obtendremos una grafica muy similar.

En este caso particular, parece que el mejor angulo de planeo sera entorno a los 2,5°. De
todas formas, en la realidad, no sacamos el manual del avion en caso de que se nos
paren los 2 motores y nos ponemos a buscar el grafico en cuestion; los aviones
modernos disponen de una indicacion en la cabina que nos indica si debemos levantar o
bajar el morro para alcanzar el mejor régimen de planeo, que, a su vez, viene definido
por el valor del angulo de ataque que tengamos seleccionado en el indicador de angulo
de ataque. Este valor dependerd, tanto del centro de gravedad del avion, como del peso.

Fig. 2.50. Gréfico CI/Cd & Alpha para el PERFIL 1.
Incrementos de Alpha de 0,1° y 200 puntos de control.

—_—




Si en cualquier momento queremos ver un grafico en particular, en la pestaiia POLARS
/ VIEW, podremos elegir el que nos haga falta o todos a la vez, segln las necesidades
del momento. También podemos configurar nuestro propios graficos pulsando encima
del grafico con el boton derecho, GRAPHS / VARIABLES... e introduciendo las
variables que queremos representar.

Para calcular el punto de minima resistencia, resulta muy atil conseguir el grafico Cd &
Alpha. En nuestro caso, lo calcularemos para RE= 400.000.

Tl _PRe0.40_MO.00_N9.0

Fig. 2.51. Cl & Alpha. Perfil 1, 200 puntos, Re=400.000

El minimo valor de Cd se obtiene entorno a los 2.5°, es ahi el punto de minima
resistencia; es el Alpha que deberiamos poner para desplazarnos a la méaxima velocidad

y seria nuestro angulo de referencia para salir de las descendencias.

—_—




Capitulo 3: Plano

3.1 Introduccion

Se denomina plano, o ala, a un cuerpo aerodindmico compuesto de perfiles
aerodinamicos, capaz de generar una diferencia de presiones entre su intrados y
extrados al desplazarse por el aire, lo que a su vez, produce la sustentacion que
mantiene el avion en vuelo. Hasta aqui, todo esta claro, pero existen diversos tipos de
alas, y la duda surge a la hora de decidir qué tipo vamos a utilizar en nuestro disefio. La
clave reside en conocer la resistencia del ala, las condiciones de vuelo del avidn, el
dinero disponible para su disefio y la distribucion de carga alar.

En lo estudiado en el capitulo anterior, al no decir nada, hemos podido suponer que los
perfiles pertenecen a un plano infinito, lo cual sabemos que no es cierto, y hemos
omitido ciertos factores que, a la hora de disefiar un ala, influyen notablemente.

Tenemos diversos modelos con diferentes misiones:

- Rectangular o recta. Es tipica de las avionetas, un ala con forma de rectangulo.
Muy barata y facil de construir. Esta ala se instala en aviones que realicen vuelos
cortos (en tiempo) a baja velocidad y que premien el obtener un avién barato
antes que eficiente.

- Trapezoidal. También tipica de avionetas, es un ala cuya anchura desde la raiz
hasta la punta se reduce progresivamente, dandole una forma trapezoidal. Es
mas eficiente que el ala recta y no tiene una dificultad de construccién mucho
mayor. También es posible encontrar este tipo de ala en los cazas supersénicos.

- Eliptica. Minimiza la resistencia inducida. Tipica de algunos cazas de la
Segunda Guerra Mundial, ya que no utilizaban dispositivos de punta de ala.
Bastante complicada de construir, es un ala practicamente en desuso.

- Flecha. El ala forma un angulo no recto con el fuselaje. De esta forma, se
consigue engafiar al aire que se encuentra el avion, reduciendo el numero de
Mach que ven realmente los perfiles del ala. Son tipicas de aviones en vuelo
subsonico alto que, de esta forma, consiguen reducir el Mach de divergencia vy,
por lo tanto, a una misma potencia motor, pueden volar mas rapido. También
suelen llevar este tipo de ala los cazas supersonicos cuando no usan otras
configuraciones.

—_—
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Flecha

Delta

Ejemplos de ala en flecha nos los podemos encontrar en la mayoria de los
aviones actuales de transporte de pasajeros, el B-52 (uno de los primeros aviones
reactores de serie en servicio), el Su-47 con flecha invertida o el F-14 con ala de
flecha variable.

Delta es el ala generalmente usada para aviones en vuelo supersonico,
especialmente en cazas de combate. La gran ventaja de esta ala es que consigue
que el borde de ataque del ala quede retrasado respecto a la onda de choque
generada por la punta del avion. Una gran mayoria de cazas poseen este tipo de
ala, como el F-106, también usando un canard como el Eurofighter Typhoon.

Il = ab>
dh dh ap»

Ala Recta Trapezoidal Eliptica

rly

Flecha invertida Flecha wariable Doble flecha
Delta con canard Delta contimones Dohle delta

Fig. 3.1. Vista en planta de los distintos tipos de planos (www.wikipedia.org)
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Pero, teniendo en cuenta que nuestros modelos van a volar a bajas velocidades, lo
I6gico y natural es que nos decidamos por alas rectas o trapezoidales, si bien hay que
aclarar que el programa nos permite definir cualquier tipo de plano.

A la hora de disefiar el CN-235, observamos que se trata de un plano trapezoidal de ala
alta, que nos permite volar a relativamente bajas velocidades y aporta gran sustentacion
y estabilidad.




3.1.1. Efectos de la forma en planta del ala

A la hora de disefiar un avion genérico, o desarrollar una idea, debemos prestar atencién
al tipo de plano elegido, pues la forma de éste influye en diversos aspectos, tales como:

- Las caracteristicas de entrada en perdida.

- Las pendientes de la curva de sustentacion y de la polar, que veremos més
adelante.

Respecto a la entrada en pérdida, lo deseable es:

Que el piloto tenga un aviso de que la pérdida esta proxima.

Que ocurra de forma progresiva.

Que comience por la zona del encastre y no por las puntas de plano.
Que, una vez producida, no provoque una barrena.

Al comenzar la pérdida por la zona del encastre, seguiremos teniendo control de los
alerones, que se encuentran en los extremos, y nos resultara mas sencillo recuperar la
situacion de estabilidad. Peros si entrase la pérdida por las puntas de plano, los alerones,
que también se encuentran en las puntas, no reaccionarian, o lo harian de una manera
poco significativa, lo cual nos puede llevar a agravar la pérdida o a no ser capaces de
recuperarla.

—_—
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Fig. 3.2. Progresion de la pérdida en funcion de la forma en planta del ala (ISIDORO CARMONA
(2008) Test de principios de vuelo y performance)

Los tipos de ala que entran en pérdida por el encastre son los de flecha progresiva y las
rectangulares, que son las tipicas de las avionetas mas comunes. Por otro lado, un ala
rectangular produce unos torbellinos de punta de ala muy intensos, una deflexion de la
corriente detrds del ala hacia abajo, pequefia en el centro y grande en las puntas, un
angulo de ataque inducido de valor pequefio en el centro y grande en las puntas, y un
coeficiente de sustentacion grande en el centro y pequefio en las puntas.

Presenta las ventajas de buenas caracteristicas de entrada en pérdida y de construccion
simple y econdmica, pero tiene la desventaja de una resistencia inducida grande.

En las alas con estrechamiento, que es nuestro caso, habrd que ver si son de
estrechamiento moderado o grande, ya que sera un factor determinante.




Si es grande, la pérdida aparecera en las puntas, llegando al caso extremo en el que, si el
ala fuese triangular, la punta de plano estaria siempre en pérdida.

Pero, a medida que el estrechamiento se suaviza, la entrada en pérdida se desplaza al
centro del borde de salida del plano.

Conforme aumenta el alargamiento (Aspect Ratio), disminuye el &ngulo para el cual se
alcanza la pérdida.

>

o

Fig. 3.3. Influencia del alargamiento(A) sobre la sustentacién para un mismo angulo de ataque
(ISIDORO CARMONA (2008) Test de principios de vuelo y performance)

También descubrimos que la pendiente de la polar, CI/Cd, disminuye conforme
disminuye el alargamiento, y que la fineza mé&xima, que es el &ngulo de ataque y
velocidad a los que el avion ofrece la menor resistencia, es mayor cuanto mayor es el
alargamiento.

—_—
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Fig. 3.4. Variacion de la polar de ala rectangular para distintos alargamientos
(ISIDORO CARMONA (2008) Test de principios de vuelo y performance)

El punto de méaxima fineza, CI/Cd = maximo = f, es la tangente a la curva desde el
origen, que nos da un valor de unos 4° para A=10 y unos 2° para A=5, y es un valor muy
importante para calcular el maximo alcance o el angulo minimo de descenso sin
potencia, es decir, para planear si se paran los motores o si no disponemos de ellos.




3.1.2 Empenaje de cola, funciones y tipos

La cola del avion se compone de estabilizador horizontal y estabilizador vertical; estas
superficies, normalmente de perfil simétrico, aportan estabilidad a la aeronave y nos
permiten controlar la profundidad y la guifiada, que seran las superficies que nos
permitan ascender o descender, y también controlar el avion en direccion.

Estas superficies vienen generalmente determinadas por los calculos previos que
determinarén la forma y el tamafio en funcién de los requerimientos aerodindmicos y de

estabilidad.

A la hora de disefiar el empenaje de cola, podemos encontrar 6 tipos:

o
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Fig. 3.5. Principales tipos de empenaje de cola (www.wikipedia.org)

Corresponden a la cola estandar (A) o T invertida, la cola en T (B), cola de cruz (C),
cola con doble estabilizador vertical (D), cola con triple estabilizador vertical (E) y
finalmente cola en V (F), que también tiene la variante de V invertida.

Cada una de estas posibles elecciones tiene unas ventajas y unos inconvenientes, pero
podemos concretar diciendo que, para planeadores o veleros, la mejor opcion sera la
cola en T, ya que es bastante eficiente, y los efectos de las alas, o fuselaje,
practicamente no le afectan. El problema es que implicara un mayor peso, ya que
generard mayores momentos y debera llevar una estructura mas fuerte.

Por otro lado, la cola en T invertida es la mas comudn en las avionetas de piston v,
aunque es la menos eficiente, resulta de facil construccion y mas ligera. La colaen V o
V invertida, cuyo disefio disminuye la superficie expuesta al flujo de aire, conlleva una
dificultad elevada tanto a la hora de la construccion como de su compensacién, ademas
de un incremento de peso en la zona mas retrasada del avion.




También influye la posicion de los motores y variables mencionadas como los rangos de
velocidades, el fin del avion y el presupuesto disponible.

Podemos aprovechar para realizar los modelos de cola que queramos, ya que el peso y
el centro de gravedad lo definimos nosotros pero en el caso de que quisiésemos
convertir nuestro modelo digital, en un modelo real a escala, seguramente no
obtuviésemos los resultados deseados.

—_—




3.2 Disefo

Una vez completados los analisis de los perfiles de los planos y de la cola, es hora de
comenzar a construir el ala:

Seleccionamos APPLICATION / WING DESIGN vy después WING / PLANE /
DEFINE A WING:

Wing Design

“Wing Data
‘wing Name |W’ing Mame

Developed wing Span 2000.00° mm
Projected ‘Wing Span 200000 mm
¥ Symetric  * Right wing Developed area 30.00 dre
T Projected area 30,00 dreé
Yalume 1.70e+007  mm3
Mumber of Flaps oo

Total ¥LM Panels 484 [Max iz 1000)

Mean Aero. Chard
M.A.C. Span Pos 466,67 mm
Mean Geomn. Chord 180,00 rom
Aspect Ratio 13.33
T aper Ratio 1.50
Root to Tip Sweep 258 °

Total 30 Panelz = 990 [Max iz 2000]

152,00 mm

| ResstVLM Mesh|

| Pos jmm) | Chordjmm) | Offset o) | Dihedral(7) | Twist 7] | FailName [ %Panels [ %Dist [ v-Panels [ Y-Dist [

0.000 180.000 0.000 0.00
500,000 180,000 30.000 0.00
750.000 135.000 45.000 0.00

0.00 S2046
000 52046
0.00 52046

11 Cosine 11 Uniform
11 Cosine E  Uniform
11 Cosine 5 Unifarm

Fig. 3.6. Ventana de WING DESIGN mediante secciones

En esta pantalla definiremos las dimensiones de las alas y la forma, una vez que el perfil
estd definido. En caso contrario, lo podremos incluir en la pestafia FOIL NAME,
siempre que lo tengamos cargado previamente, pero ademas vemos que podriamos
incluir perfiles distintos en las distintas secciones que creemos en el plano.

En la realidad, existen perfiles que evolucionan a lo largo del borde de ataque, de
manera que en la zona de encastre del plano tenemos un perfil y en la zona de punta de
plano tenemos otro. Esto se hace para conseguir unas mejores performances del avion
pero complica enormemente su disefio y construccion.

Si lo hiciésemos asi, el programa crearia un perfil que ira variando paulatinamente
desde el definido en una de las secciones, hasta el especificado al otro extremo de dicha
seccidn o, en otras palabras, crea infinitos perfiles de transicion a lo largo de esa seccion




entre los 2 que hemos elegido, pero este aspecto no se contempla a la hora de nuestro
disefio.

Dividiremos los planos en plataformas trapezoidales y crearemos un mallado sobre ellos
pero teniendo cuidado de no sobrepasar el nimero maximo de paneles, pues esta
limitado por problemas de memoria interna del programa. Por supuesto, cuanto mas
pequefio sea el mallado, mayor exactitud obtendremos en los calculos.

En caso de sobrepasar el nimero maximo de paneles para una plataforma, el programa
lo ajusta al mayor posible.

Vamos a crear, por ejemplo, un ala sencilla con plataformas trapezoidales, un mallado
alto, y simétrica. Esta ala es un muy buen ejemplo de caso para analizar con el XFLR5,
ya que no complica los célculos y estd méas enfocado hacia los veleros o planeadores.

Es importante que tengamos presente que el programa nos permitira crear las figuras
que queramos, pero eso no significa que tengan sentido, desde el punto de vista
aerodindmico.

Deberemos delimitar los desplazamientos con respecto al borde interno delantero del
plano de las sucesivas plataformas que vayamos creando, asi como introducir sus
dimensiones vy, si en algun momento la modificacion creada no cupiese en la pantalla,
bastara con pinchar sobre el plano de la pagina WING DESIGN y reducir el zoom.

Si queremos crear mas plataformas, pincharemos en la columna de la izquierda de la
pantalla WING DESIGN Yy afiadiremos tantas como necesitemos. Creamos el ala, que
por defecto va a ser simétrica y que, a medida que vayamos dando forma a las
plataformas, nos ira modificando la informacion que aparece en la parte superior, tal
como el area, volumen, taper ratio....

Fig. 3.7. Plano simétrico de PERFIL5 con 3 secciones distintas

—_—




Una vez creada, definiremos el tipo de analisis con POLARS/ DEFINE A POLAR
ANALYSIS y seleccionamos las opciones correspondientes.

Polar Analysis g‘

prueba

v Auto Analysiz Name |T1 10,0 me-LLT- 0.00mm
Palar Type

+ Type 1 [Fized Speed) " Type 2 [Fized Lift) " Type 4 [Fized Alpha)
Airplane and Flight D ata Flight Characteristics

Free Stream Speed 1000 mds wiing Loading 16.667 g/dmé
Plane 'eight | 1 000.000 g Foot Re = 120 000
tarm. ref. lazation 000 rm TipFRe= 80 000
Angle of Attack *
SideSlip i

Solution method Aerodynamic Data

WOLLT Uit International  © lmperial

" WM {+

e p= 1.225  ka/m3

" 3D Panels y= 1500e5  mils
Optiong Ground effect

I r [ Ground Effect

-

- A Height = mm
Reference Dimensions for Aerodynamic Coeffoients

+ ‘wing Planform " wing Planform Projected on -y Flane

Fig. 3.8. Ventana de seleccion de POLAR ANALYSIS

Definimos el tipo de andlisis (que suele hacerse a velocidad fija), establecemos la
velocidad en m/s, el peso del plano, y la informacion aerodindmica que viene
seleccionada. Pero, si suponemos que el avién vuela muy alto, tendriamos que cambiar
dichos valores.

El método utilizado para el analisis puede ser:
- LLT (Lifting Line Theory), en el cual el coeficiente de sustentacion es funcion
lineal del angulo de ataque, y el efecto de la viscosidad no se tiene en cuenta.
En general, no dara buenos resultados para alas con bajo Aspect Ratio y mucha
flecha, pero es valido para alas planas con poco diedro.

- VLM (Vortex Lattice Method), es un método pensado para los planos que no se
puedan analizar con el LLT, y las principales diferencias son que el calculo de la
distribucion de la sustentacion, de los angulos inducidos y de la resistencia




inducida, no tiene relacion con la viscosidad y es lineal, es decir, es
independiente de la velocidad del aire y de las caracteristicas de viscosidad del
aire. Ademas, se puede aplicar a cualquier tipo de ala, con flecha, diedro y bajo
Aspect Ratio.

En cuanto a la posibilidad de Classic 0 Quads, solo cabe destacar que no es
significativo, pues dan un resultado casi idéntico y no merece la pena entrar en
detalles de programacion tan técnicos. En caso de querer entrar, podemos visitar
el XFLR5 v5.00 GUIDELINES en el capitulo 5.13

- 3D PANEL METHOD, que nos sirve si el fuselaje influye. Nos permite ver la
distribucion de las presiones en la parte superior e inferior del plano y ademas
tiene en cuenta el grosor del plano.

Para el plano definido, elijo el VLM Classic, POLARS / DEFINE A POLAR
ANALYSIS, defino los parametros y:

Dizplay

=

I Lift Iv tam.
¥ Ivag v “Drag
W Trans. ¥ Downw.
v Cp I~ Surt.vel
™ Anim. [~ Stieam

v fmes Iv Light
I™ Sufaces v Outline
[~ Panelz [~ Yor.

AR Plick
Certer

lso| Reset

ClipPlane Position

Fig. 3.9. Resultado de un andlisis mediante el método VLM de un plano de 3 secciones y perfil 5

A primera vista, resulta muy aparatoso, pero las escalas de momento, sustentacion, drag
y vector velocidad estan muy altas, para que sean apreciables en el grafico.

Esta pantalla nos permite definir qué parametros deseamos observar, sustentacion,
resistencia, transparencia, Cp, momento, VDrag, downwash o deflexion de flujo,
velocidad en superficie, flujo del aire, 0 una animacion de los pardmetros seleccionados
en la que va variando el angulo de ataque entre los valores elegidos.




Modificando estas vistas, podemos ver como aparecen los remolinos en las puntas de
plano. Este efecto es un aspecto muy importante en los aviones comerciales, y en los
ultimos afios se han desarrollado diversos sistemas en punta de plano que disminuyen el
consumo y mejora las performances, son los famosos WINGLETS y SHARKLETS.

Fig. 3.10. Aparicion de remolinos en punta de plano

También nos aporta diferentes graficos, pero tienen una importancia relativa, ya que lo
interesante es el estudio del avion, no de sus partes por separado. En cualquier caso es
interesante indagar y ver que mas posibilidades nos ofrece el XFLR5.

—_—




Ahora que ya sabemos disefiar planos, vamos a realizar el disefio del la cola y los planos
de un CN-235.

Con la ayuda de algunos planos encontrados en la red, distinguimos 3 partes en los
planos y, con las medidas que ahi aparecen, vamos definiendo nuestro plano. En caso de
no disponer de alguna medida, haremos las modificaciones precisas para que se parezca
lo méximo posible a los planos.
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Fig. 3.11. Vista en planta de un 235 parcialmente acotado (www.google.es)




Tipo Ala Alta en Voladizo
Fertil N°® MACA 68321 5

Alargamiento 10,156

Cuerda media asrodindmica 2,561 m (8,4 pies)
Cuerda de la rafz 3,000 m (9,84 pies)
Cuerda en el extremo 1,200 m (3,94 pies)
Angulo de incidencia 3°

Diedro:

- ala sxterior 3°

- plano medio 0°

Area total, incluyendo Tlaps 73,000 mz (786 piesz)

y alerones

Envergadura de alerdn 9,000 m (29,5 pies)
Envergadura de Tlap interior 4. 250 m (13 pies 11 pulg)
Envergadura de Tlap exterior 3,500 m (11 pies & pulg)
Limites de deflexiodn:

- alerones 20® (arriba y abajo) x0,5
- Tlaps 23°

Fig. 3.12. Datos técnicos de los planos de un CN-235

Podremos afiadir tantas plataformas como queramos, sélo tenemos que situarnos en la
columna de la izquierda y, con el boton derecho, insertar en la posicién deseada
Ademas, asi podremos eliminar y resetear la escala del plano, para poder verla en la
pantalla. En nuestro caso, creamos 3 plataformas y una figura bastante simple.

Introducimos los valores correspondientes a la medida del ala, nos aseguramos que las
unidades concuerden con la realidad y que la superficie alar es similar a la real, y
definimos como simétricas las alas. También aumentamos el mallado (hay que tener en
cuenta que también podemos elegir la opcidn de que sea el programa el que ajuste el
mallado mediante la opcién RESET VLM MESH) y reseteamos la escala. El resultado
es:




Wing Design g|
‘wing D ata
“wing Mame | Developed Wing Span 25800.00 mm tean Aero. Chord 253211 mm
Projected 'Wing Span 25776.29 mm M.AC. Span Pos 540754 mm
v Symetric &+ Right ‘Wing Developed area E014.00 drf tean Geom. Chord 233100 mm
i Projected area E009.25 drf Aszpect Ratia 11.07
Wolurme 341e+009 mm3 Taper Fatio 7.50
Mumber of Flaps uli} Fioat to Tip Sweep 465 ©
-] ResetVLM Mesh| Total'vLM Parels 454 (Max is 1000) Total 3D Panels = 590 [Max s 2000]
Poz. [mm] | Chord [mm] | Offset [mm] | Dibedral [*] Twist [*] | FailM ame #Panels Y-Panels | Y-Dist
|_3000.000 | =
1 4250000  3000.000 0.000 300 0.00 52046 11 Cosine & Unifom
2 12280000 1200000 1000000 300 0.00 52046 11 Cosine 5 Unifom
3 12500000 400.000 1 700.000 0.00 52046
; —_—
|
\ m.a.c.
e
T ———

T

N,

Cancel

I —
I I e e B =
[ E—
N | conag 52048
52045 52048

Fig.3.13. Disefio de los planos del CN-235

Si necesitasemos modificar el ala creada, WING/PLANE /CURRENT WING

PLANE/EDIT.

En la imagen de WING DESIGN (Fig. 3.13), podemos apreciar como la cuerda de
punta de plano es bastante pequefia, aspecto que mas adelante nos generara problemas a
la hora de realizar los analisis. Por eso, una vez finalizado el proceso, las alas fueron
modificadas en la punta de plano, pues su forma, al tener poca cuerda, daba problemas

de convergencia. El resultado fue un plano un poco mas sencil

lo:

Fig. 3.14. Vista en planta del plano disefiado del CN-235

y modificado




Una vez terminado, pinchamos en OK, cerrandose la ventana y volviendo a la pantalla
anterior.

Ahora podemos repetir la operacion con la cola del avion, ELEVATOR, que es la
superficie horizontal y FIN que es la vertical.

Debemos ver cuantos trapecios necesitamos para definir el timon de profundidad y el de
direccion.

Una vez definido, pulsariamos OK y apareceria la representacion de lo que acabamos de
definir. En caso de que el dibujo no se corresponda a lo que teniamos en mente, solo
tenemos que pulsar boton derecho y seleccionar CURRENT WING/PLANE / EDIT y
retocar o cambiar los aspectos que consideremos oportunos.

Fig. 3.15. Vista en planta del empenaje de cola (www.google.es)

STA 17E0
STA 167D
STA 1540
™, STA 1450

S5TA 1890

™~

™,

STA E9TD
S5TA 3750
5TA 3530
5TA 3310
STA 3090
STA 2890
STH 26%0
STA 2490
ETA 2a%0
STA2090
STA 2000
™

STA G410
STA 4180

STA 5100
S5TA &BSD
5TA 45630

ATA 5300

Fig. 3.16. Borde de ataque del timon de profundidad




Debemos tener en cuenta que, a la hora de disefiar, crearemos una figura sin tener
presente que existe el fuselaje del avion, es decir, son figuras independientes que,
posteriormente, solaparemos con el fuselaje y con el timon de direccion.

Wing Design rgl
“Wing Data
‘Wing Name ,— Developed Wing Span 1060.00 mm Mean Aera. Chard 181.05
Projected Wing Span 10B0.00 mm M.4.C. Span Pos 208.01 mm
v Sumnetric & Right Wing Developed area 16.71 dm? Mean Geom. Chord 157,64 mm
'l Projected aiea 16.71 dnf Aspect Ratio E.72
Wolume 8.01e+008 mm3 Taper Ratio 279
Mumber of Flaps 0o Fioot to Tip Sweep 270 7
| Reset VM besh| Total YLM Panels 224 [Max is 1000) Total 3D Panels = 464 (Max is 2000)
| Pos jmm) | Chord fram) | Offsetiom) | Dikechal )| Twist ') [ FoiName [ %Paneks [ »Dist Y-Panels | \-Dist [
a 0.000 300.000 -100.000 0.00 0.00 NaACA 0007 & Cosine 3 Uniform
1 200.000 150.000 35.000 0.00 0.00 NaACA 0007 & Cosine 9 Uniform
2 500.000 50.000 75.000 0.00 0.00 NaACA 0007 & Cosine 2 Uniform
3 530.000 80.000 80.000 0.00 NaACA 0007

L‘\ S—
— I %
L —— — NACNACA 0007
NACA 0007

Cancel

Fig. 3.17. Disefio del timon de profundidad en 3 secciones

5TA 4600 STA 4600
ETA 4400 /’— }Ir STE &400 STA 4400
STA §131,2 CHARMELA
oI wlalee CHARMELA f STA 4100
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I
ST 3732,3 IJ
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5TA 33334 /
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——————
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st zr37,e /- / T~ g?:agié; 7 CHARNELA
5TA 2540,3 fh“‘ f STA 25471,8
sTh 2343,1 /S ) —
STA 2146 f;"" f_f_
T
STA 1948,% — — CHARNELA
STh 1751,8 - T z 5TA 16395
4 CHARNELA,
- T STA 1506 ’ STA 15755
5Th 15571 ! f} T CHARMELA ——
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Fig. 3.18. Detalle del timén de direccion.
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Fig. 3.19. Vista lateral del empenaje de cola (www.google.es)

Fin Design E|
Wing Data
‘wing Name | Developed Ying Span 920.00 mm M ean dero. Chord 23616 mm
Projected *#ing Span 920.00 mm M.AC. Span Pos 19225 mm
v Symetric ' Right wing Developed area 991 dné Mean Geom. Chord 21538 mm
(" Frojected area 991 dmé Azpect Ratia 427
Yolume 4 7he+006 mm3 Taper Ratio 3.08
Mumber of Flaps uli} Footto Tip Sweep 2908 ©
N o|  Reset VLM Mesh| Total VLM Panels 203 (Maxis 1000) Total 30 Panels = 440 [Max is 2000)
| Pos. mm)| Chord mm) | Offsst (mm) | Dibedral ()| Twist %] | FoiName | %Parels | %Dist | v-Panels | v-Dist [
a 0.000 400.000 -100.000 0.00 0.00 MACA 0007 11 Cosine 3 Uniform
1 120.000 225.000 114.000 0.00 0.00 MaCa 0007 11 Cosine 15 Uniform
2 450.000 140.000 310.000 0.00 0.00  MACA 0007 11 Cosine 1 Uniform
3 480.000 130000 323.000 0.00  MACA 0007

Py, 1.3,
P,
-]
b
ey

MACAODOT |

MHACA 0007

Fig. 3.20. Disefio del timén de direccién en 3 secciones.

Mediante las distintas vistas que nos permite seleccionar el programa, podemos
asegurarnos de que hemos disefiado un modelo congruente y proporcionado.

Tal y como se ve, a medida que modificamos los distintos campos, el programa calcula
inmediatamente la superficie alar, cuerda aerodinamica media, wing aspect ratio...




3.3 Estudio de errores

Tal y como parece en este proyecto, todo funciona a la primera y no tenemos ningln
problema, pero la realidad no es asi. Por un lado, se junta nuestra inexperiencia con un
software nuevo y, por otro lado, que desconozcamos o nos olvidemos de realizar alguno
de los pasos previos. En cualquier caso, y si tenemos guardados los perfiles o planos
que hemos ido creando, si llegado el punto, vemos que no funciona o que nos hemos
perdido y no sabemos como continuar o enmendar el error cometido, lo més facil sera
comenzar de nuevo.

Ni lleva tanto tiempo como podemos pensar, ni resulta tan engorroso; un poco de
paciencia, y en un par de minutos estamos obteniendo los resultados que previamente se
nos resistian.

También disponemos de un LOG FILE donde quedan registrados los datos de los
analisis, ya que resultara casi imposible leer lo que nos va diciendo el programa a la vez
que se ejecuta el BATCH ANALYSIS. Para acceder a él: OPERATION POINT /
VIEW LOG FILE.

Los principales errores que nos encontraremos en los andlisis son que no se pudo
interpolar (could not be interpolated) o que nos encontramos fuera de la envolvente de
vuelo (is outside the flight envelope).

Vamos a tratar de explicar porqué obtenemos el mensaje “Point is out of the flight
envelope™:

El hecho de obtener este mensaje tiene relacion directa con la viscosidad del fluido, del
aire, en este caso. La viscosidad del aire queda definida por la viscosidad dindmica (p) y
la cinematica (v), y existe una relacion lineal entre ambas p=p-v. Tanto la densidad,
como la viscosidad cinematica, vienen definidos por defecto y tenemos acceso a ellas en
el apartado POLARS/ DEFINE A POLAR ANALYSIS. En esa ventana aparece un
recuadro dedicado a datos aerodinamicos.

Por otro lado Re= C-V/v, donde C es la longitud de referencia, es decir la cuerda, V es
la velocidad del aire.

Tal como hemos visto a lo largo del proyecto, Re es un nimero adimensional y es una
representacion de la proporcion entre las fuerzas de inercia y las viscosas, de manera
que, a mayor velocidad, menor es el peso de las fuerzas viscosas.

A lo largo del plano, la cuerda varia; por lo general, va disminuyendo a medida que nos
acercamos al extremo del plano, por lo que podemos decir que el Re depende de la
posicién en la que nos encontremos en el plano, obteniendo Re pequefios en las puntas y
Re altos en las zonas de encastre.

Lo que deberemos tener en cuenta, si no queremos entrar en aspectos extremadamente
técnicos, es que los Re que obtenemos al hacer los analisis, deben estar comprendidos
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entre los Re del mallado, y que el Re dependera de la longitud de la cuerda y de la
velocidad.

En caso de no obtener el resultado deseado y, dependiendo del tipo de analisis que
hayamos realizado, las soluciones seran ligeramente distintas:

Si no converge, con independencia del método utilizado, y para andlisis tipo 1, el
problema méas comun es que el mallado no abarca la envolvente de vuelo o flight
envelope, por lo que debemos aumentar el mallado. En la mayoria de los casos
resolveremos asi los posibles problemas.

Si tenemos este problema con analisis tipo 2 y la sustentacion es negativa, debemos
calcular las graficas o valores para mayores angulos de ataque.

Si ocurre en andlisis tipo 2, la velocidad es muy alta 0 muy baja, provocando que
aparezcan puntos fuera de la envolvente, debemos extender el mallado, teniendo en
cuenta que, a angulos de ataque pequefios, la velocidad tiende a infinito y, a altos
valores de AOA, la velocidad tiende a cero.

Si disefiamos un plano con la cuerda de punta de plano muy pequefia, obtenemos Re
muy bajos, tal y como nos ocurria a nosotros, de manera que, o bien aumentamos ese
valor que no modificara sustancialmente los resultados, o seleccionamos la casilla
"Store OpPoints outside the Polar mesh™. Personalmente, recomiendo darle un mayor
valor a la cuerda de punta de plano.

Utilizando el método LLT:
- Si el factor de “relaxation” es muy bajo, lo aumentamos en la ventana de LLT
Settings.
- Si el numero de puntos es muy alto, tendremos que reducirlo en la ventana de
LLT Settings.

Utilizando el método VLM:
La matriz es singular debido a un conflicto con la disposicion de los paneles; en
este caso tendremos que regenerar manualmente el mallado.

Mediante el método de paneles:

Los resultados son inconsistentes porque los planos y el timén de profundidad
estan en el mismo plano y la estela del plano afecta al empenaje de cola; la solucién
pasa por modificar en el eje Z la posicion de los planos o del timén de profundidad.




4. Fuselaje

4.1 Introduccion

El fuselaje es la parte principal del avion y contiene la cabina, la zona de pasaje o carga,
las puertas de acceso, e incluso, el tren de aterrizaje en algunos casos, y es el nexo de
union de las diversas partes del avion.

A la hora de disefiar un avion, buscaremos un equilibrio entre una baja resistencia
aerodinamica y unas necesidades de tamafio o volumen que satisfagan el objetivo
establecido.

Las variables a tener en cuenta son numerosas: podemos necesitar un gran volumen y
alta velocidad (como en los aviones comerciales o de carga) o, en caso contrario,
estarian los planeadores con un fuselaje minimo y con la menor resistencia posible.
Tendremos aviones de tren retréactil o parcialmente retréctil, hidroaviones o aviones con
tren fijo.

También influye el hecho de si el avion estara presurizado o no, puesto que, Si es
presurizado, presumiblemente tendrd una forma transversal ovalada o redonda, o si es
un avién que no precisa grandes altitudes de vuelo, el fuselaje podra ser cuadrado, ya
que resulta mas comodo a la hora de transportar palés, paracaidistas o filas de asientos,
tal y como ocurre en el CASA 212.

Fig. 4.1. Fuselaje de seccion transversal rectangular del INTA




4.2 Disefo

Por Gltimo, pero no por ello menos importante, queda la labor de definir el fuselaje, para
lo cual, lo que haremos sera definir secciones de transversales, tantas como queramos y
definir la geometria de dichas secciones. Una vez mas, podemos trabajar con modelos
ya creados y modificarlos, o crear uno nuevo completamente desde cero, que es nuestro

caso: BODY DESIGN/NEW BODY.
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Fig. 4.2. Disefio de un fuselaje partiendo de cero

Bésicamente, lo que nos propone el programa es un fuselaje con diversas secciones, que
podemos aumentar o disminuir a nuestro gusto, y la posibilidad de definir dichas
secciones de manera que vaya tomando la forma deseada.

Me gustaria resaltar que, en esta parte, es de gran importancia no confundirse con el
sistema de referencia ni con el valor de las coordenadas, o el resultado no serd el
esperado.

Habra que tener presente que la parte trasera del fuselaje ha de estar suficientemente
separada del suelo para no rozar en el momento de la rotacion y, también, que el timén
de cola sera més fiable si no esta justo detras de la cabina, es decir, si estd ligeramente
por encima, para que el aire que incida sobre él no se vea perturbado por culpa del
fuselaje.

Vamos a realizar, paso a paso, un fuselaje a escala 1/10 de un CN 235.
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Fig. 4.3. Vista lateral del un CN-235 (http://www.airliners.net)

Podemos identificar a grandes rasgos 3 secciones: una para definir el morro del avién,
otra en la que el fuselaje no varia a lo largo del mismo, y otra para la cola, que esta
ligeramente elevada por encima de la cabina.

Empezaremos con el corte longitudinal:

3 XFLRS

File Application ‘iew Bodw Design wingfPlane  Polars  Operating Point 7

Ned e EEBEE o~ | =

Fig. 4.4. Perfil por defecto del XFLRS5, vista longitudinal

Las secciones se crean pulsando el botdn derecho a la altura de la linea media del
fuselaje que queramos y seleccionando INSERT FRAME. Posteriormente, podemos
asignarle unas coordenadas especificas o trasladarlo con el ratdn, a ojo, para ir
consiguiendo la silueta deseada. En nuestro caso, definimos la silueta con 11 secciones.
Claro esta que, en las zonas més curvas, necesitaremos mas secciones.
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Fig. 4.5. Detalle longitudinal de las estaciones de un CN-235

Mediante el grafico anterior, que esta referenciado a un punto situado 1597 mm por
delante del morro, y sabiendo que mide 21.40 m de largo, podemos definir, de una
manera bastante aproximada, la vista lateral del fuselaje.
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Fig. 4.6. Vista lateral de un CN-235 acotado

Para definir el diametro del fuselaje, lo consideraremos un cilindro de 2.90 m de
didmetro, para asi facilitar los calculos, si bien en la realidad no es asi, tal y como
podemos observar en la siguiente fotografia (Fig. 4.7.)
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Fig. 4.7. Vista transversal acotada de un CN-235

3 XFLRS
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Fig. 4.8 Detalle de las 3 secciones de nuestro avion

Aunque podriamos pensar gue no se parece demasiado a lo que teniamos en mente, hay
que recordar que solo estamos definiendo donde estan cada una de las secciones y que,
posteriormente, definiremos dichas secciones de manera que quede similar a lo que
queremos. Para ello, ahora nos desplazamos al cuadro de corte transversal,
seleccionamos las distintas secciones y las definimos, o bien por coordenadas, o bien a
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0jo, ya que la mayoria de las veces no disponemos de esa informacion o estamos
realizando un modelo totalmente nuevo.

En este apartado, debemos recordar que, los aviones, por lo general, vuelan a grandes
altitudes y estan presurizados, lo cual implica que la presion en el interior del avion seréa
mayor o igual a la exterior en cualquier situacion y que la forma 6ptima para soportar
presiones internas es cilindrica. Pero, tal y como se observa en la foto, la cola no cumple
dicha premisa, ya que la cola no esté presurizada.

Ya solo falta afiadir las secciones auxiliares necesarias para darle una forma parecida a
la del avion en cuestion, lo cual ocurriria en el caso de disponer de infinitas secciones,
cosa que no vamos a hacer. Bastard con que tenga un aspecto similar.

Fig. 4.9. Disefio de la seccion de cabina

Poco a poco, va tomando forma pero, para asegurarnos, debemos hacer uso de las
distintas vistas que nos facilita el programa en cada uno de los ejes asi, como de la
opcion de fijar un centro y aumentar el zoom, o las posibilidades de visualizar o no, las
lineas, paneles, efectos de la luz, ejes y superficies de nuestro modelo.




De nuevo, a la hora de definir el fuselaje, podemos utilizar los flat panels, que es la
opcion seleccionada por defecto, o los B-Splines, que nos proporcionan un acabado
mucho mas redondeado, més suave, mas real.

Fig. 4.10. Resultado final del fuselaje mediante el método de las B-Splines
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5. Ensamblaje

5.1. Montaje del CN-235

Finalmente, a la hora del montaje, podemos definir cada una de las partes que
componen el avion, como el perfil del plano, plano, perfiles de cola, empenaje de cola y
fuselaje, por separado, y después, mediante WING/PLANE / DEFINE A PLANE,
podemos elegir, de entre las distintas opciones que hayamos estudiado previamente, las
maés adecuadas y crear el modelo final.

Plane Geometry

Marne Plane Mame
tain tWing Biplane
Define x| 000 m ™ Biplane x [ 000 mm
Impart 2z 0.00 m 2 -
Export | TitAngle oo Tilt Angle .
Elewator Firn
I Elewator Define [ Fin Define
LE Pogition LE Position
¥ BO00.00  mm " BR0.00 mm [ Sumetric Fin
y mm [ Double Fin
z 0.00  rm z 0.00 mm
Tilt Angle no - Tilt Angle noo-
Body
[ Body | =l
W mm z mm
Wing brea = 30.00 Wing Span = 200000 mm
Elewvatar Area = 270 Elev. Lever Arm = 5000 ram
Fin frea = 096 Tail Wolume = 0324
Flane Yaolume = 0.00e+000 Taotal Panels = 4EE

Fig. 5.1. Definicion y ensamblaje de las distintas partes del modelo




Vamos definiendo cada una de las partes y seleccionando el tipo de perfil que queremos
imponer a las alas y cola, pulsando OK una vez terminado. Si queremos modificar de
nuevo algin pardmetro, cosa bastante normal en los primeros disefios, bastara con
seleccionar WING/PLANE / CURRENT WING/PLANE / EDIT.

Sera imprescindible definir en cada elemento el tipo de perfil que tiene, ya sea un perfil
simétrico, como el de la cola, o como el que hayamos elegido para los planos. Dicho
perfil debera haber sido cargado o creado previamente, ya que, Si ho es asi, no lo
podremos seleccionar a la hora de ensamblar, al igual que pasa con el fuselaje, pero en
este caso nos creard un fino fuselaje en caso de no haber definido nosotros uno
previamente.

Finalmente, pulsando el OK obtenemos el resultado de nuestro CN-235, que es un
modelo bastante aceptable.

Fig. 5.2. Modelo 3D del CN-235 creado con el XFLR5

Si bien es cierto que aspectos como el tren de aterrizaje o la carena, la union entre el
plano y el fuselaje, las puntas de plano (daba error en el analisis) o las superficies
pertenecientes a alerones y flaps, no se asemejan a la realidad, en general, damos por
bueno el disefio. Ademas, este modelo, mas alla de su parecido con la realidad, tenia un
motivo que no es otro que aprender a disefiar en 3D, entender las funciones del
programa y sentirnos comodos con el XFLR5.
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5.2. Efectos del ensamblaje sobre el empenaje de cola

Tal y como vimos con anterioridad, a la hora del analisis del avion al completo, el
mallado es una parte fundamental, y las partes que mas informacion nos aportan, que
son las de sustentacion y el timon vertical, son las que deberan tener un mallado mas
fino. Pero recordando que cuanto mayor es el mallado, mayor es el tiempo de célculo a
la hora de iterar. Debemos encontrar un equilibrio en funcién de la importancia de los
calculos y el tiempo disponible.

Fig. 5.3. Detalle del mallado de las distintas partes del modelo

Ahora vamos a ver el comportamiento de este modelo, sin el empuje de los motores, y
para eso he hecho un andlisis a sustentacién constante (POLAR / POLAR ANALYSIS
/| TYPE 2) e igual a 10 N, ya que el peso que he elegido es 1000 gramos, y
estableciendo el centro de gravedad (Mom. ref. location) a 800 mm del morro del avion.
Estos datos son totalmente subjetivos, son datos necesarios para el programa y para los
cuales hacemos una aproximacion a ojo.




Fig. 5.4. Influencia de los planos y fuselaje en el timén de cola

Los efectos de los planos sobre la cola, hacen que se produzcan errores a la hora de
hacer algunos andlisis y que aparezcan discontinuidades en las graficas. A modo de
sintesis, las zonas donde aparezcan las alteraciones en el corriente de aire, seran
probablemente las que nos den problemas a la hora de realizar andlisis y obtener datos.
Pese a que casi toda la zona donde se encuentran los timones de profundidad y direccién
estan fuera del alcance de las turbulencias del plano, al analizar el conjunto podrian
surgir diversos fallos debido al Re o al mallado, entre otros.




5.3. Obtencion de graficos

Ahora que ya hemos montado el modelo en 3D, podemos continuar obteniendo gréaficos
con las variables que nos interesen. Para empezar, si pulsamos el icono que nos
proporciona los graficos y pulsamos GRAPH / VARIABLES y seleccionamos Gmc &
Alpha, Gmc & Cl y Cl & Alpha:

——TZ-1000.0 Q0mm-T&-Inviscid

Lift (M)

10

Fig. 5.5. Graficos Gmc & Alpha, Gmc & Cl y Cl & Alpha a sustentacion constante, del CN-235

Estos graficos aportan una primera impresion que nos permite hacernos una idea muy
general de nuestro modelo.

Por un lado, en el primer grafico, vemos que para el avion esté equilibrado tenemos un
Alpha negativo, lo cual no es bueno, claro que en la realidad el centro de gravedad no es
el mismo y disponemos de los motores, que sin duda modificarian este gréafico. Pese a
tener un Alpha negativo en equilibrio, el avion sigue generando algo de sustentacion. En
el grafico Gem & CI, corroboramos que en el momento de equilibrio tenemos
sustentacion, lo cual dijimos que era muy importante.

—_—




También podemos realizar otros tipos de anélisis. A velocidad fija, de 9 m/s, por
ejemplo, y con los mismos valores que el analisis anterior, 1000 gramos de peso y
centro de gravedad a 800 mm del morro de nuestro disefio.

Lift ()

Fig. 5.6. Gréaficos obtenidos del analisis a velocidad constante e igual a 9 m/s

Del primer grafico, podemos sacar el dato de que en equilibrio el avidn tiene un angulo
de ataque de unos 2 grados negativo, lo cual no es muy bueno. Del segundo grafico
comprobamos que en el momento del equilibrio el coeficiente de sustentaciéon es
positivo aunque muy pequefio. En el tercer grafico, y para los valores que elegimos para
el analisis, de entre -5 y 15 grados, el resultado es que a mayor Alpha, mayor
coeficiente de sustentacion, lo cual era de esperar. Por Gltimo, pero no por ello menos
importante, el grafico Lift & Alpha, nos indica que con un Alpha de unos 2 grados
obtenemos la sustentacién suficiente para nuestro modelo.

En términos generales, los graficos obtenidos no son malos, aportan informacion sobre
nuestro CN-235 como planeador, pero ya que es un software creado para aviones con
una mayor proporcion de superficie alar, unos glide ratios altos y en definitiva para
planear, vamos a crear un modelo que se ajuste a nuestro software.




5.4. Ensamblaje del modelo PLANEADOR

Para que tengamos una referencia de hacia donde estd enfocado este programa, si
creamos el avion que viene por defecto, es decir, el que creariamos si no modificadsemos
las alas, ni la cola ni el empenaje, e introduciendo unos perfiles sencillos como el
NACA 2410, previamente cargado, vemos que el resultado obtenido es un planeador
bastante proporcionado, a excepcion del fuselaje que es un poco estrecho. Pero, al estar
disefiado para el estudio de planeadores no tripulados y aviones de aeromodelismo, serd
tan sélo una cuestion estética.

Fig. 5.7. Modelo creado por defecto mediante XFLR5 con perfil NACA 2410

A la hora de realizar practicas o de estudiar los resultados, podemos comenzar con este
modelo que, seguramente, plantee menos problemas a la hora de los analisis, y al ser
mas simple, podemos presuponer que obtendremos unas graficas mas uniformes y
explicitas. De ahora en adelante, continuaremos obteniendo los resultados con este
modelo, al que reduciremos la envergadura un 40% hasta los 1200 mm, para
empobrecer su rendimiento y que definimos como PLANEADOR.
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Fig. 5.8. Turbulencias generadas por el modelo PLANEADOR con perfiles simétricos

Nuestro PLANEADOR, con perfiles simétricos, a diferencia del CN-235 disefiado
anteriormente, es como un cuchillo, practicamente no altera el aire, no crea turbulencias,
debido a los planos y también al aerodinamico fuselaje, haciéndolo ideal para su
estudio.

El color azul significa que la presion es negativa, es decir, representa las zonas en las
que, en ese momento concreto, se estd produciendo mas sustentacion. Se concentra en la
zona delantera de los planos y un poco en el timon de direccion. Tal y como se explico
unas paginas atras, aungue tenga perfil simétrico y con un Alpha de cero grados no
genere sustentacién, en el momento que varie el Alpha comenzara a generar
sustentacion.

Los planeadores no tienen los perfiles de los planos simétricos, asi que si estudiamos el
caso de PLANEADOR con NACA 2410 vemos como empiezan a aparecer las
turbulencias debidas al perfil; es por esto que la eleccion del perfil tiene una gran
repercusion en la obtencién de performances del avion.
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Fig. 5.9. Influencia de un perfil no simétrico en la estela

Fig. 5.10. Detalle de las turbulencias creadas por el modelo PLANEADOR
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Inevitablemente en el momento que el perfil no es simétrico o tenemos diferencias de
presiones entre el extrados e intrados, el aire con mayor presion trata de ir a las zonas de
menor presion, y por eso el aire en las puntas de planos va dejando esos tirabuzones en
la figura 5.10.




Capitulo 6. Estudio y mejora de los resultados

La construccion del CN-235 nos ha servido para familiarizarnos con los diversos
comandos del programa, asi como para crear modelos nuevos partiendo casi siempre
desde cero, lo cual resulta mucho mas complejo y tedioso.

A la hora de estudiar la informacion que nos aporta el programa para el modelo
PLANEADOR, comenzaré eligiendo un perfil, en este caso, el NACA 2410, menos
complejo, obtenido de la pagina web que se comentd al principio del proyecto.
Aumentamos los puntos de control a 100 (CURRENT FOIL / REFINE GLOBALLY)
Establecemos un analisis para Cl entre -1.1° y 1.1 con incrementos de 0.1 con un Re
entre 10.000 y 500.000 a incrementos de 50.000. POLARS / RUN BATCH
ANALYSIS.

Posteriormente, creo el plano principal, seleccionando el perfil que acabo de estudiar,
con una envergadura de 1200 mm y manteniendo el resto de datos, obteniendo el
siguiente resultado:

Fig. 6.1. Plano principal de 1200 mm de envergadura y perfil NACA 2410

Establecemos una velocidad fija de 10 m/s con un peso de 600 gr y un momento de
referencia posicionado en el 0.0 mm, y definimos un anélisis del plano para Alpha entre
-10° y 10° con incrementos de 0.5

APPLICATION / WING DESIGN vy después POLARS / DEFINE A POLAR
ANALYSIS.
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El modelo que he generado es el que creariamos por defecto, a excepcion de la
envergadura, que la he reducido a 1200 mm, asi conseguimos un modelo con unas
performances peores y veremos algunas maneras de mejorarlas. He seleccionado un
NACA 0004 para los perfiles simétricos y he dejado los valores que por defecto
aparecian.

Fig. 6.2. Modelo PLANEADOR elegido para la obtencion de datos con una envergadura de 1200mm

Finalmente, lo someto a un analisis mediante POLARS / DEFINE A POLAR
ANALYSIS, con los mismos parametros que antes, y el programa, por defecto, cambia
el método de analisis de LLT a VLM CLASSIC y, ademas, redefine el mallado de las
distintas superficies. Ejecutamos un analisis de Alpha entre -10° y 10° con incrementos
de 0.5° y comparamos los graficos del ala volante y el avion completo.
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Fig. 6.3. Comparacion de graficos entre un avion completo y un plano

El resultado es que los puntos que hacen cero el GCm han variado, resultando

Alpha = -1°, Cl = 0,1 y CI/Cd = 3. Ahora, al estar el avion en equilibrio, el coeficiente
de sustentacion es positivo, pequefio pero positivo. Ademas, si ponemos el timén de
profundidad con un angulo de inclinacion (tilt angle) de 3° vemos que la cosa no
mejora, pero si probamos con -3°, si notamos el cambio.
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Fig. 6.4. Mejora de los graficos mediante la variacion del &ngulo del timoén de profundidad

Por un lado, vemos que si GCm = 0, Alpha = 2° con lo que hemos conseguido que
aumente 3°, Cl = 0.25 en lugar de -0,1 y CI/Cd = 10, de manera que podemos considerar
que hemos mejorado las performances del avion.

Por otro lado, fijamos el peso de nuestro planeador en 600 gramos, por lo que
necesitamos unos 6 Newtons para que vuele, y la manera de ver que angulo de ataque
nos proporciona 6 N de sustentacion es el grafico Lift / AOA, asi que, tal y como
hicimos anteriormente sobre el grafico que queremos cambiar, boton derecho GRAPH /
VARIABLES, y seleccionamos LIFT y AOA.
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Fig. 6.5. Gréfico de la sustentacion en funcion del AOA

Tal y como muestra la gréfica, resulta que en la posicion de equilibrio (Alpha = 2°), nos
hacen falta unos 6 N, asi que necesitamos algunos cambios. A mi, por ejemplo, después
de algunas infructuosas modificaciones, se me ocurrié definir el centro de gravedad
(Mom. ref. location) a 50 mm y como vi que mejoraban bastante las performances,
reduje la velocidad a 9.5 m/s.
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Fig. 6.6. Mejora de graficos mediante modificacién del dentro de gravedad

Ahora resulta que, para el nuevo momento de equilibrio Alpha = 7°, obtenemos un
Cl = 0.6 y unos 6 N de sustentacidn, que era lo que estdbamos buscando, por lo que
nuestro modelo vuela. Pero no sabemos si es un buen o mal planeador, asi que
necesitamos seguir obteniendo graficas, para lo cual vamos a hacer un analisis mediante
el método de sustentacion fija (Fixed lift) de manera que lo que ira variando sera la
velocidad y el angulo de ataque: POLARS / DEFINE A POLAR ANALYSIS y
elegimos “Type 2 (Fixed Lift)”.

Posteriormente, cambiamos los graficos para obtener Vz / Vx, GCm / VX, CI/Cd / Vx y
Alpha / Vx.
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Fig. 6.7. Gréficos para obtencion de régimen de descenso, velocidad estable, maximo CI/Cd en funcion de
la velocidad y angulo de ataque de equilibrio

Estos graficos son, sin duda alguna, muy importantes, veamos por qué:

Vz | Vx: Obtenemos la representacion de la velocidad vertical con respecto a la
horizontal y vemos que, si volamos mas despacio de 8 m/s, nos caemos y que, para los
10 m/s, tendriamos unos 0.75 m/s de velocidad vertical, hacia abajo obviamente.

GCm / Vx: Nos indica a qué velocidad se establece el equilibrio, es decir, la velocidad a
la cual quiere volar el avion, que es muy proxima a los 10 m/s.

Cl/Cd / Vx: Obtenemos un maximo a 10,5 m/s, que sera la velocidad a la cual
recorreremos mas distancia. Ademas, tendremos un ratio de 14:1, recorremos 14 metros
horizontalmente por cada metro que descendemos.

Alpha / Vx: Nos da la velocidad para un angulo de ataque determinado, asi que, si
volamos a 24 m/s, el &ngulo de ataque es cero grados.

Ahora que conocemos algunas performances de nuestro avion, es hora de ser un poco
criticos con él. Por un lado, la velocidad de equilibrio, o velocidad a la que el avién esta




compensado (9,5 m/s) estd muy proxima a la velocidad a la que deja de volar el avion,
que es 8 m/s (en principio, puesto que no tenemos informacién por debajo de esa
velocidad) y muy cercana a la de maximo planeo que es 10,5 m/s, y ademas, la
velocidad en funcién del AOA varia muy rapidamente ya que si tenemos un angulo de
ataque de 0° volamos a 24 m/s pero si aumentamos 2 grados el angulo de ataque, la
velocidad se reduce a 15 m/s. La consecuencia de todo esto es que, si variamos el
angulo de ataque con el que volamos y no compensamos de nuevo, el avion se hace
inestable, asi que vamos a intentar optimizar las performances del planeador, tratando
de conseguir una velocidad de equilibrio mayor y un angulo de ataque de equilibrio
menor.

Para llegar al resultado que deseamos no existe un método a seguir y, en funcion del
tipo de modelo generado, del perfil y demas, las medidas que tomemos podran
repercutir de una forma u otra. Por mi parte, he comenzado modificando el centro de
gravedad y viendo como varia la velocidad a la cual se alcanza el equilibrio.

Fig. 6.8. Variacion de GCm / Vx en funcién del centro de gravedad

Tal y como vemos, a medida que desplazamos el centro de gravedad a posiciones
préximas al morro del avion, la velocidad de equilibrio aumenta, por lo que la mejor
opcidén es con un centro de gravedad a 30 mm del la parte delantera. Por supuesto,
debemos tener presente que el programa no entiende de si es posible dejar un centro de
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gravedad tan delantero, es decir, si es posible crear un modelo de ese tamafio y peso con
un centro de gravedad en esa posicion, pero bueno, serd una consideracion a tener en
cuenta si queremos hacer realidad el modelo. Por ahora, nos preocuparemos de que el
modelo tedrico se ajuste a nuestras expectativas.

Por otro lado, queremos que disminuya el angulo de ataque al que se alcanza el
equilibrio, de manera que necesitamos estudiar la evolucion del AOA / COG.

Fig. 6.9. Evolucion de GCm/ Alpha en funcion del centro de gravedad

Aqui también vemos que, el hecho de tener un centro de gravedad tan adelantado, nos
beneficia una vez mas, y que, incluso si tenemos un centro de gravedad muy retrasado,
no llegaremos a alcanzar posicion de equilibrio. Ahora s6lo queda ver si con estas
condiciones el avion a la velocidad de equilibrio genera los 6 N de sustentacion que nos
hace falta para que nuestra creacion vuele.

Realizamos un analisis a velocidad constante: en primer lugar, a 9,5 m/s, que era la
velocidad de equilibrio que teniamos al principio, y también a 12 m/s, que es la nueva
velocidad de equilibrio que obtuvimos al desplazar el centro de gravedad.
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Fig. 6.10. Variacidn de la sustentacién con la velocidad

Comprobamos que, al aumentar la velocidad, como cabia esperar, la sustentacion
aumenta y conseguimos reducir el angulo de ataque para obtener los 6 N de sustentacién
de 7°a 4°, lo cual supone una rebaja considerable y un valor bastante aceptable.

Estas modificaciones son solo algunas de las posibles, también podriamos haber
cambiado el perfil, la envergadura, el fuselaje, el diedro, &ngulo de decalaje, el peso o la
cola. Las combinaciones son enormes, ahi entra en juego la experiencia e imaginacion
del lector, esto solo ha sido una introduccion al disefio.




Capitulo 7. Conclusiones

Asi finaliza este proyecto, tras disefiar desde casa un avién de inicio a fin. Después de
haber visto el disefio de perfiles, que sin duda alguna es la parte principal y donde reside
la clave para obtener buenos modelos, ya que es la méas sencilla y barata a la hora de
disefiar. Posteriormente vimos el tema de los planos, con sus distintas formas y
funciones. Para terminar estudiamos como se definen los fuselajes y su ensamblaje. El
andlisis de los gréaficos obtenidos puede resultar inicialmente complicado, hasta que
tengamos claro qué es lo que necesitamos modificar para obtener la respuesta adecuada,
pero sin duda es la parte méas representativa de este software.

Los principales problemas que hemos encontrado han sido principalmente de analisis,
aspecto que con paciencia a un poco de experiencia podemos subsanar. Por otro lado la
edicion de modelos creados resulta muy facil y entretenida, y una vez que conseguimos
obtener los graficos, analizar la informacion que aportan no es excesivamente
complicado.

Las posibilidades que presenta el programa son enormes, y pese a no resultar intuitivo
ni de aspecto amigable, resulta ser una potente y gratuita herramienta de célculo.

Por ultimo, confio en haber aportado algo de luz sobre el disefio de aviones en espafiol
mediante el XFLR5 y espero que haya sido del agrado del lector y encuentre esta guia
sencilla e interesante.

—_—




Anexo 1. Definiciones

ALARGAMIENTO (Aspect Ratio): “A”, es la relacion entre la envergadura y la cuerda

media, y puede variar desde 3 ¢ 4 veces en aviones muy rapidos a 20 6 30 en los
planeadores.

A=Dblc

in general:
=82
AR.= i
- S = span -
A = area
\'n
for rectangular wing:
= s2. 523
] AR === ===
= A 5C C
i
& ]
E S =span .

ANGULO DE DECALAIJE (DA): angulo formado por la cuerda media del plano y la
cuerda media del timén de profundidad.

DECALAGE ANGLE (DA):
Fixed angle between the
centerline of the chords of the
main wing and the elevator =

INCIDENCE ANGLE (lA):
fixed angle between the
centerline of the fuselage
and the centerline of the
airfoil

ANGLE OF ATTACK (AOA): Angle
between the foil centerline and the
airflow




ANGULO DE INCIDENCIA (IA): Es el angulo de calado del ala respecto al fuselaje,
es decir, el formado por la cuerda que se toma como referencia en el ala y la linea
que se toma como referencia longitudinal en el avién (eje longitudinal). El &ngulo
de incidencia se escoge de modo que la resistencia del avién sea minima en
alguna condicion de vuelo. Normalmente, en crucero, su valor suele estar entre 0°
y 2°. En algunos libros britanicos, puede aparecer como &ngulo de ataque, pero no
es lo mismo.

AOA (Angle of attack o angulo de ataque): Angulo que forma la cuerda geométrica de
un perfil alar con la direccion del aire incidente.

ASDA: Accelerate Stop Distance Available. La longitud necesaria de la pista de un
avion para acelerar a una velocidad especificada y, a continuacion, en el caso de
un fallo de motor, ser capaz de detener con seguridad en la pista. Es igual a la
longitud de la carrera de despegue disponible mas la longitud de la zona de
parada, si la hubiera. La ASDA depende de factores tales como peso de la
aeronave, el disefio del perfil, la temperatura ambiente, la altitud del aer6dromo, y
el viento. Sus valores se dan en los manuales de la aeronave.

COG (Centre of gravity): Centro de gravedad.

CUERDA: Segmento imaginario que une el borde de ataque con el borde de fuga. El
angulo que formara la recta que contiene a la cuerda con la direccién de la
corriente fluida, define convencionalmente el &ngulo de ataque.

CUERDA MEDIA: (c): Normalmente, los perfiles que constituyen el ala suelen ser
distintos a lo largo de la envergadura, y ademas, las cuerdas que los constituyen
van disminuyendo desde el encastre hasta las puntas. Se define la cuerda media,
como aquélla que, multiplicada por la envergadura, es igual a la superficie alar.

c-b=s

CUERDA MEDIA AERODINAMICA (Mean Aerodinamic Chord 6 MAC): Es la que
tendria un ala rectangular (estrechamiento 1) y sin flecha, que produjera el mismo
momento y sustentacion. Su método de célculo es irrelevante para el proyecto,
pero no asi su significado.

—_—



http://es.wikipedia.org/wiki/%C3%81ngulo
http://es.wikipedia.org/wiki/Perfil_alar

Mean

Aerodynamic
Chord Line
Root
Chord R
R
25% of MAC \
— &
50% of
chord
Tip
Chord
T
T \
Aerodynamic
Center of wing

CURVATURA 6 CHAMBER: Distancia entre la linea media y la cuerda de un perfil.

DIEDRO: (T): Tiene influencia en la estabilidad lateral del avion. Los valores tipicos en
los aviones comerciales suelen variar entre los 3° y los 7°.

i

Diedro pozitiva Digdro newtro Diedra negstiva

ENVERGADURA: (b): Lo mismo de antes sobre los paréntesis. Es la distancia de
punta a punta del ala, independientemente de la forma que tenga.




ESPESOR RELATIVO: Relacion entre el espesor y la cuerda del perfil.

ESPESOR o THICKNESS: Distancia entre el intrados y el extradds, medida sobre la
perpendicular a la cuerda en cada punto de ésta.

ESTRECHAMIENTO (Taper Ratio, A): Se define por el cociente:
A = Ct/Cr, en donde Cr es la cuerda del perfil de encastre (suponiendo que el ala
estd prolongada hasta el plano de simetria del avion) y Ct es la cuerda del perfil en
la punta de plano.

11 Elliptical 12 1:3 1.8

EXTRADOS: Parte del contorno del perfil sobre la cuerda.




FLECHA (Sweep, A): Es el angulo que forma la linea del 25% y una perpendicular al
eje longitudinal del avion. Si el ala no tuviera estrechamiento, este angulo seria el
mismo que el formado por el borde de ataque del ala y la perpendicular al eje
longitudinal. La flecha puede ser progresiva o regresiva. Como curiosidad, decir
que en los reactores comerciales oscila entre 25° y 40°.

Cs AOA x

>
2
P4
n‘S“ 'J, \ Slightly swept wing
o
b

C < 3/ O
L ;:é Q:‘f

i,
M T

Maderately swept wing

AOA

HINGE: Union entre dos partes, que permite a una moverse respecto a la otra,
normalmente limitando el angulo de giro entre ambas.

INTRADOS: Parte del contorno del perfil bajo la cuerda.
L.E.FLAPS: Flap de borde de salida, leading edge flaps.

LINEA DEL 25% DE LA CUERDA: Por lo general, el centro aerodinamico esta
situado alrededor del 25% de la cuerda media aerodinamica, y por tanto, para el
proyecto es de gran importancia.

Queda definida por la linea formada por los puntos del plano situados al 25% de
su cuerda, contando desde el borde de ataque.

LINEA MEDIA: Linea que va desde el borde de ataque al borde de salida pasando por
todos los puntos equidistantes al intradés y al extrad6és, medido
perpendicularmente a la cuerda.

RESISTENCIA INDUCIDA: Si se considera un ala de envergadura finita, debido a
unos torbellinos que aparecen en los extremos del ala por la diferencia de
presiones entre el extrados y el intrados, surge la llamada resistencia inducida.
Esta resistencia es funcion de la sustentacion y de ahi que sea directamente
proporcional al angulo de ataque. Mayor sustentacion implica mayor resistencia
inducida. Es la resistencia producida como resultado de la produccién de
sustentacion.
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RESISTENCIA PARASITA: Se denomina asi toda resistencia que no es funcion de la
sustentacion. Es la resistencia que se genera por todas las pequefias partes no
aerodinamicas de un objeto. Estd compuesta por:

« Resistencia de perfil: La resistencia de un perfil alar se puede descomponer a su
vez en otras dos:

1. Resistencia de presion: Debida a la forma de la estela.
2. Resistencia de friccion: Debida a la viscosidad del fluido.

o Resistencia adicional: Es la resistencia provocada por los componentes de un
avion que no producen sustentacion, como por ejemplo el fuselaje o las géndolas
de los motores.

« Resistencia de interferencia: Cada elemento exterior de un avion en vuelo posee
su capa limite pero, por su proximidad, éstas pueden llegar a interferir entre si,
lo que conduce a la aparicion de esta resistencia.

SUPERFICIE ALAR (S): Es la superficie, vista en planta, del contorno aparente del ala,
incluyendo la parte del ala que pueda estar cubierta por el fuselaje o géndolas de
los motores, o lo que es lo mismo, como si no existieran esos elementos.

T.E.FLAPS: Flap de borde de ataque, trailing edge flaps.
TORSION: Puede ser geométrica o aerodinamica.

La geométrica consiste en que los angulos de ataque de cada uno de los perfiles
que componen el ala sean diferentes, dando a la seccion de punta de plano un
angulo de ataque menor que el encastre. Esta torsion, giro relativo de las cuerdas,
se suele hacer gradualmente desde el encastre a la punta del ala.

La torsion aerodindmica se logra con perfiles diferentes a lo largo del ala de forma
que el &ngulo de sustentacion nula varia para los diferentes perfiles que componen
el ala, que no va a ser nuestro caso. Una forma de lograr torsion
aerodindmicamente, es haciendo aumentar las curvaturas de los perfiles,
progresivamente desde el encastre a la punta, de forma que aumente el valor de
Clmax en las puntas, disminuyendo la resistencia inducida.

PERFIL, AIRFOIL 6 AEROFOIL: la forma plana de un ala u hoja que, al desplazarse a
través del aire, es capaz de crear a su alrededor una distribucion de presiones que
genere sustentacion.
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VISCOSIDAD ABSOLUTA O DINAMICA (u): Es la fuerza tangencial, por unidad de
area, de los planos paralelos por una unidad de distancia, cuando el espacio que
los separa esta lleno con un fluido y uno de los planos se traslada con velocidad
unidad en su propio plano con respecto al otro, también denominado viscosidad
dinamica.

La unidad de viscosidad dinamica en el sistema internacional (SI) es el pascal
segundo (Pa.s) o también newton segundo por metro cuadrado (N.s/m?), o sea
kilogramo por metro segundo (kg/ms): Esta unidad se conoce también con el
nombre de poiseuille (Pl) en Francia, pero debe tenerse en cuenta que no es la
misma que el poise (P) descrita a continuacion:

El poise es la unidad correspondiente en el sistema CGS de unidades y tiene
dimensiones de dina segundo por centimetro cuadrado o de gramos por centimetro
cuadrado. El submudltiplo, el centipoise (cP), 10 poises, es la unidad mas
utilizada para expresar la viscosidad dindmica, dado que la mayoria de los fluidos
poseen baja viscosidad. La relacion entre el pascal segundo y el centipoise es:

1Pa.s = 1 N.s/m? = 1 kg/(m.s) = 10° cP
1cP =107 Pas

VISCOSIDAD CINEMATICA (v): Es la razén de viscosidad a densidad de masa. En el
sistema internacional (SI) la unidad de viscosidad cinematica es el metro cuadrado
por segundo (m%s). La unidad CGS correspondiente es el stoke (St), con
dimensiones de centimetro cuadrado por segundo y el centistoke (cSt), 107
stokes, que es el submultiplo més utilizado.

1m?/s = 108 ¢St
1cSt = 10 m2/s
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