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i Alas en Regimen Compresible - I

= Envergadura a la distancia que hay entre las puntas del ala (b).
= El alargamiento es un parametro adimensional que mide lo esbelta que
es el ala y se define como (AR)

AR=" mmm) S:ij:ba ) AR=1

e AR — alargamiento - (Aspect Ratio) Streamline over
the top surface v
=]

e b — envergadura - (span)

l
pe— Streamline over the bottom surface
I

e S — Superficie alar - (surface wing)

Top view

e ¢ — cuerda media - (mean chord) (planform) Wing area = §

Wing tip

Wing root

e ¢(y) — distribucin de cuerdas - (chord dis-
tribution)

- Wing span b -

.
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i Alas en Regimen Compresible - II

= Dimension del flujo
= Perfiles: para perfiles el flujo es bidimensional.

= Alas: para alas de envergadura finita el flujo es tridimensional:
= existen variaciones del campo fluido en la direccidn de la envergadura.
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i Torbellinos de Punta de Ala - 1

= El flujo tridimensional del desequilibrio de presiones entre el intradds y el extradés.
Este desequilibrio hace que en las puntas del ala el aire del intradds bordee el ala, pasando al extradds.

= Como consecuencia, en el extradds del ala aparece un flujo que va de la punta del ala hacia la raiz, y
en el intrados otro flujo que va en sentido contrario.
= En el borde de salida del ala hay una discontinuidad en la direccion de la velocidad de las dos

corrientes de extradds e intradods, que se mantiene aguas abajo del ala:
se crea una superficie de discontinuidad, una estela, la cual es inestable y tiende a enrollarse tal formando dos
torbellinos conocidos como torbellinos de punta de ala (wingtip vortices).

Streamline over
the top surface

Veo

|
|
pe— Streamline over the bottom surface

Top view

| (planform) Wing area=§

Wing tip

Wing root

Wing span b

Low pressure

Front P

view — ——
High pressure

[ -
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Torbellinos de Punta de Ala - 11

Head-on view of wing

Lower than free-stream static pressure

e LTI B,
“*HHUIL“

Higher than free-stream
static pressure

— b e

£

ip flow
(b)
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‘L Torbellinos de Punta de Ala - III
..
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Upwash Q@‘*&y\? i f B, Tpwash
{ Tffq W ‘//}ﬁ 1
k;*\u L] i/

1;;./ Downwash behind the airplane
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i Torbellinos de Punta de Ala - IV

~
P

e - Very turbulent
A ride in flying

Across vortices

Large sradients

in tip vortex

0
r T T W

w— Large pgradicnts _
,..f-"fr 1"'[1'1 tip vortex Airecraft rolls
LT oVer in
tip vortex
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Torbellinos de Punta de Ala - V

s Video 1
s Video 2 -y

R
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i Velocidad Inducida

= Los torbellinos en punto modifican la aerodinamica del ala:
= inducen una velocidad vertical descendente, velocidad inducida w, a lo largo del ala.

= La combinacion de esta velocidad con la corriente incidente hace que la direccion
local del viento varie en las proximidades de cada seccion del ala.
= La corriente es deflectada un anaulo
o Geometric angle of attack D,
«;, — induced angle of attack
Q¢ — elfective angle of attack

Qopp = @ — &

- E
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i Geometria del Ala - I

Un ala tiene torsidn (twist) si el angulo de ataque geométrico (o) varia a lo largo de la
envergadura.

= Beneficios aerodinamicos:

= Normalmente es menor en las puntas que en la raiz del ala, con objeto de evitar la entrada en

Ferdldla del ala por las puntas a bajas velocidades lo que supondrla una pérdida de mando
tera

= La torsion puede ser tan grande que en vuelo de crucero las puntas del ala pueden estar
a angulos de atague negativos.

= Ventaja Estructural:

= La torsion también presenta una ventaja estructural, ya que la mayor parte de la sustentacion
total se genera entonces en la parte central del ala, con lo que para la misma sustentacion total
el momento flector en el encastre sera menor.

= Esta misma ventaja también la presenta la disminucion de la cuerda en direccién a las puntas.

= Por razones estructurales el espesor del perfil suele disminuir en direccién a las puntas, si bien
las disminuciones de la cuerda y del espesor puede hacer que el espesor relativo de los perfiles
se mantenga constante

““““"‘-—_

g — - (—:.;’_“‘----
x//ﬁ”7>_.__ﬁ —m— - e —eeee-
4 /

— P — !

T washout washin
(Washout)

e 2
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Geometria del Ala - III

Reduction in thickness -
airfoil thickness and sections
change
Thickness  Chord = Constant

Reduction in chord A |
length - airfcil sectisns sim:ilar

1:1>t2

Thickness lz

b ’WI”.’—

(a) Planform taper. (b) Thickness taper.

Reduction in thickness
and chord length -
Airfoil sections

... dissimilar

XF-21 fighter

(¢) Planform and thickness taper. (d) Inverse taper in planform and thickness.
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Geometria del Ala - II

Same NACA sections ) -

used thraughout Same NACA sections
Root used throughout
section / Positive

Negative Washout
twist
Root

(a) Geometric twist.

/a-ert section
/ NACA
634-221

Tip section
NACA 0024

(b) Aerodynamic twist.
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i Generadores de Vortices - I

= ¢Que son?

= Son pequefias superficies aerodinamicas consistentes de pequefias veletas que
generan vortices

= Suelen tener forma rectangular o triangular y tener un tamano de 1 0 2 cm.

= ¢Donde se colocan?
= Se suelen colocar en la parte frontal de un ala con flecha

= Se suelen colocar en hileras en la direccion del fluido, y en la parte del perfil que
presenta el maximo espesor.

= Esto incremente a deforma efectiva el espesor maximo del perfil.

= Se suelen ver en tanto las alas como en loas derivas verticales de muchos aviones de
transporte de pasajeros.

17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 13 li:ﬁ'
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‘L Generadores de Vortices - 11

= ¢Para que sirve?

= Se anaden para mantener el flujo estable a lo largo de las superficies de control en el
borde de salida del perfil.

= Tienen como objetivo el sobresalir del flujo estacionario que hay cercano a la superficie del
perfil y de esa manera mezclarse con el flujo de la corriente libre fuera de la capa limite.
= Aunque la capa limite es muy delgada, reduce considerablemente la velocidad del flujo dentro de esta capa,
por lo que la velocidad que le llega a las superficies de control es reducida
= Los generadores mezclan el flujo de la corriente libre con el flujo quasi-estacionario (gradientes
de velocidad) lo que ayuda a que el flujo de la corriente se activa de nuevo

« Generando mucha mas velocidad en aquellas zonas que necesitan que la velocidad de la corriente sea
mucho mayor.

17/10/2013 CIcqu de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 14 u’g
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i Resistencia Inducida - I

La consecuencia mas importante de la deflexion de la corriente es la aparicion de una
nueva contribucion a la resistencia aerodinamica.

= Esta resistencia es debida a un desequilibrio de presiones en la direccién de V,, generado
por el flujo inducido por los torbellinos de punta de ala.

= La sustentacion local en cada seccion del ala es perpendicular al viento relativo local, por
lo que esta inclinada un angulo o; respecto de la direccion perpendicular a V,,

= hay una componente del vector sustentacion local en la direccién de V,, : una componente de
resistencia aerodinamica llamada resistencia inducida.

o Geometric angle of attack D

Q induced angle of attack

Qg — effective angle of attack

o 2
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i Resistencia Inducida - II

= El origen de la resistencia inducida esta en la diferencia de presiones entre el intradds y el extradds del
ala, es decir, en la existencia de sustentacion.
= En un problema simétrico: en un ala simétrica a angulo de ataque nulo, la corriente no bordea el ala por las puntas
y, por tanto, no hay resistencia inducida.
= La resistencia total de un ala (en régimen incompresible, y en general en régimen subsonico)
= la resistencia inducida (D),
« La resistencia de friccion (D)
= Y laresistencia de presion (D,)
= Las caracteristicas de una seccion del ala finita no son idénticas a las del perfil bidimensional
correspondiente.
= Hay que tener en cuenta que si analizamos el ala por secciones de perfil, que el campo fluido inducido
por los torbellinos de punta de ala modifica la velocidad y la presion sobre el ala, por lo que Dy y D, en
cada seccién son distintos de los valores correspondientes al perfil.
= Dicha variacion es pequeias y se puede despreciar en una primera aproximacion.

@ e
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i Resistencia Inducida - III

En un ala finita la sustentacién varia de una seccion a otra:
= En general la cuerda varia a lo largo de la envergadura
« El angulo de ataque geométrico también puede variar (ala con torsion)
« El tipo de perfil puede variar.

= En las puntas del ala la sustentacion es nula, como consecuencia de la igualacidon de presiones entre
intrados y extrados.

= Distribucién de sustentacion por unidad de envergadura a lo largo del ala, £())
L =L()

Sustentacion del ala

v |

SIS

T2 IT770 s 7 e

USTS

Lﬁ;/_ L(y)dy. )

il
2

Resistencia Inducida por unidad de envergadura

Di(y) = L(y) sinz L(y)as(v)

Distribucion de AoA inducidos q;
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‘L Resistencia Inducida - IV

Para alas largas y rectas se puede considerar la hipotesis de
Prandtl, segun la cual cada perfil se comporta como
bidimensional pero al angulo efectivo que ve cada perfil

. / \ Qef = 0 — a-,'(y)
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - I

= Sila distribucidon de la sustentacion de un ala es eliptica entonces el coeficiente
de resistencia inducida viene dada por

C%
L
= El angulo de ataque inducido es proporcional a C,. oA

= El origen de la corriente inducida vertical wes la diferencia de presiones
entre intradds y extradds, la misma diferencia que genera la sustentacion

Cp

(me

o Geometric angle of attack L =Ly)
: D,

o; — induced angle of attack

Qg — effective angle of attack )

_ |
Oyp = & — O
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - II

La dependencia cuadratica de C,; con €, hace que €p; aumente mucho cuando C, es grande
= la velocidad de vuelo es pequena: despegue y aterrizaje.
El G, es inversamente proporcional al alargamiento (AR).

= Cuanto mayor sea AR, menor sera Cp; .

=« Las alas largas disminuyen la resistencia inducida.

= Por razones estructurales AR no puede ser todo lo grande que seria de desear.

= Aviones subsodnicos convencionales tienen alargamientos del orden de 6 a 8

= Veleros se llega a valores del orden de 20.
Si el ala no tiene torsion y si tiene el mismo tipo de perfil en todas las secciones, entonces la
distribuciéon de cuerdas requerida para tener la distribucién de sustentacion ellptlca debe variar
también elipticamente con la envergadura

= se dice entonces que se tiene un ala eliptica — Marine Spitfire

S o

Elliptic wing

Rectangular wing

=

Tapered wing
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - III

En un caso genérico se puede demostrar que el coeficiente de resistencia
inducida puede ponerse en la forma C,

= €es 1un factor de eficiencia, que solo depende de la geometria del ala y verifica 0 <
e<

= Vvalores tipicos de e estan en el rango 0.85-0.95.
Para alas con un alargamiento dado que producen el mismo C,, la que da lugar

a minima resistencia inducida es aquella en la que la distribucion de
sustentacion es eliptica:

= Distribucion de cuerdas eliptica para alas sin torsion y con el mismo tipo de perfil en
todas las secciones.

= La la fabricacion de este tipo de alas es muy complicada
= Lo mas simple seria fabricar un ala rectangular (C,; elevado)
= El compromiso es el diseno de alas con estrechamiento
= la distribucién de sustentacion se aproxime al caso eliptico.
El parametro éAR) tiene mucha mas importancia a la hora de reducir la
resistencia inducida.

El p_|g||1cipal factor de diseno es hacer el alargamiento tan grande como sea
posible.
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - IV

= Coeficiente de resistencia total
= Relacién parabdlica entre C, y C, - Polar del ala

C, total

— 0
Cd - Cd-presic’m + Cd-friccién
il ¢

=04
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Distribucion de Sustentacion Eliptica - V

SPAN LOCATION LIFT
MEAN LIFT

17/10/2013

1.4

1.2

ELLIPTIC LOADING
1.0

TAPER RATIO
A=1.0

A=.5
A=0

0 2 4 .6 8 Lo
ROOT SPAN LOCATION TP

Fig. 4.22 Effect of taper on lift distribution.
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Efecto del alargamiento (AR) en la
resistencia inducida para un avion con:

= la misma superficie alar (S)
= mismo coeficiente de sustentacion (C,)

. Yo [
= Vvolando a la misma presion dinamica
(de)
=
T E.
.QF. &
=4
- > K
& 1/4 induce
E dd
j\ L of first plmerag
-
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Influencia de la geometria en la distribucion

wash—-out

wash-in or less wash-out

(meo

root

Same NACA sections
used throughout

Root

17/10/2013

L
tip

Same NACA sections
used throughout
section. 601\ ! Positive
> twist
5?;
2 S -
Negative Washout -
twist

Fig. 3.5 Wetted area ratios.

1(y)

1(y)

high taper ratio

low taper

root

tip ’

Reducti:on in chord
length - airfeil sections sim:ilar

(a) Planform taper.

forward sweep

swept-back wing

root
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i Efectos del t/c en la Resistencia

La resistencia aumenta con el aumento de ratio entre el espesor maximo y su
cuerda debido a al aumento de la separacion.

= t/c afecta a los valores maximos de C, y a sus propiedades de entrada en
pérdida.
= Aspect Ratio elevado, con borde de ataque redondeado (elevado t/c) aumenta C .,
y retrase ala entrada en pérdida

= Alas con Aspect Ratio pequenos, con flecha, y espesores muy pequenos (placa
plana) genera sustentaciones elevadas debido a la generacion de vortices justo
detras del borde de atague que energizan el flujo y retrasan la entrada en pérdida.

= Espesor tambien afecta el peso estructural del ala:

= El peso del ala varia aproximadamente con el inverso de la raiz cuadrada del
espesor:
= Reduciendo a la mitad el espesor aumenta el peso del ala un 41%

= El ala es aproximadamente el 15% del peso en vacio de un avidn y reduciendo el espesor
a la mitad aumenta el peso en vacio del avién en un 6%
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Efectos del t/c en la Resistencia

Cimax
20
1.5
1.0
1
UBSONIC) NACA 24 xx AIRFOIL
s r
010
0 4 "y 'y A -
o 5 10 15 20 25 Je (%)
KLUEES o
Fig. 4.13 Effect of t/¢ on maximum lift.
005 B
0025
o 2 1 e 1 Il
U] 5 10 15 20 25 vel(%)
") Fig. 4.11 Effects of t/c on drag. f@_
LN 17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 27 LE



-t
ﬁ._w S .L_
W

|
ot .-
“\‘ -_-‘-—I-‘-_-I-I
/s
_'l..- .-l
: | ...“‘
, \‘_‘\-
o
_“-_‘\
.,‘.- ‘_
_,mm | 1 ._“ ___‘_
W |
‘_‘
V4

N\ " /|
.%..L“,_. Ny _“\

whd €S O

‘L Geometria del Ala - I

g U¥

Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero

17/10/2013

@
|
Ty,



i Geometria del Ala - II

¢ it

| A ® 1
[ s AN A" 1
A A\ 1
1 \C/4\ 1
o \ v \
\ . 1
AY AY 1
A% A Y 1
\ A i
\ \ i
\ \a \
\ \C 14
AN \3
AN 'm ir
A L]
AN \ &
2\ \
% LY \“(A ) T
L\

oAy = tanAc + (1= A)/A0 =)

Fig. 4.16 Wing sweep A.
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SUBSONIC AERODYNAMIC CENTER AT .25 ¢

e

L

<)

MEAN AERODYNAMIC
CHORD (¢)

—ge |

e=(2/3) C root (14 A+ A0/ 4 A)

Y = (h/6)[(1 + 2A)(1 = N)]
TYPICAL, WING AERODYNAMIC CENTER = .25 C SUBSONIC
= .4 C SUPERSONIC

Fig. 4.17 Mean aerodynamic chord.

Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero

9 U¥



‘L Dihedro - I

s Estabiliza el momento de roll:

= Nivela las alas debido a que al deslizamiento provocado por el angulo de balanceo
provoca que el avion deslice hacia el ala que se ha bajado lo que cause un
aumento en el angulo de ataque y por lo tanto sustentacion y genera un momento
recuperador

= La flecha también produce momento estaiblizador:
= Por cada 10 grados de flecha equivale a 1 grado de diedro efectivo

Table 4.2 Dihedral guidelines

Wing position

Low Mid High
Unswept (civil) Sto7 2to0 4 Oto 2
Subsonic swept wing 37 -2t02 ~5to -2
Supersonic swept wing Oto 35 ~-5t00 -5to0

6"
CLEAR-
ANCE

WITH
TAIL
I DOWN

P—

? 5 DEGREES

N

4-5 FEET I

Fig. 4.24 High wing.
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Higher angle of attack
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Pendiente de la Curva de sustentacion - I

(meo

Al igual que para las alas finitas tenemos que diferenciar entre la resistencia producida
por un perfil (2D) y por un ala (3D), también tenemos que corregir la sustentacion que
genera un ala finita:

= La sustentacion para un ala finita es menor que la del perfil

= Para:
« Un ala eliptica
= Sin torsidn 14 '( )‘ I
= Con el mismo perfil en todas las secciones ? A=7
1.2 I ffE-m,_
‘ acC’ A= 6 - /
C)C“L 7(')0‘1 10 ) 2
Oa 149G L 0.8 A =5gAK ,ﬂ A
da A v ,V_(A -3 K
0.6 1 L
« Caso general Cs : g NA=1
o b_4 - AW
s v (_)(_ ! / A = 4
()CL _ Jox (1 - 7.) (ﬁ'/‘__:.d‘ |
%y oc, 1 % ' 0.2 A
da 14+ Fok
0
—-0.2
—0450 0° 10° «  20°
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Pendiente de la Curva de sustentacion - II

= Estimacion c_, - subsonica

Endplate: A.qecive = A1 + 1.9 h/b)

Winglet: A.freaive = 1.24 Flecha maxima en la cuerda
\
27A S,
C, = exposed
c A’g? tan’A ( Sret ) (F)\;
24+ 14+ - (1 + — g max ') F=1.071+d/b)
C / Factor de sustentacion del fuselaje
. d — didmetro del fuselaje
2n/8
L2 g =1—M?

Eficiencia aerodinamica del perfil

@ -
L 17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 33 U.K



‘L Perfiles Laminares — I

Para disminuir la resistencia de friccion de un perfil interesa mantener la capa
limite laminar a lo largo de la mayor parte del extradods del perfil.

= Diseno de perfiles laminares:
= perfiles en los que el minimo de presion en el extradds se presente lo mas atras posible
= la transicidon de capa limite laminar a turbulenta se retrase lo mas posible
= la capa limite laminar es mas estable cuando se enfrenta a gradientes favorables de presion.

PP o}
TN A 3 10
os }

0.6

0.4 H

0.2 H
0.2
0 1 ' L | —-— |
0.2 0.4 0.6 0.8 10 x/e 0 1 1 L I !
0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 x/c
02
-0.2F
wl

l— Minimum pressure
Point of maximum thickness Point of maximum thickness

m pressure
Ve
- - x NACA 0012 ¥ NACA 66-012 i

I ‘ |

¢
| |

Standard airfoil Laminar Now airfoil
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i Perfiles Laminares — 11

Los perfiles laminares se utilizan en la construccion de planeadores.

= La disminucion de la resistencia llega a valores del orden del 30 al 50%

respecto de perfiles normales, en los que la seccion de maximo espesor esta en
torno al 30% de la cuerda.

turbulenta
s —— -
" Glider } l I @ E'—ﬂ-
15 11+ : ® g%
100000 \:\‘Jq
transicion o 2 O
\i T / OF e
g v
| -
5 rb ~ ] ©® €
- | ©
, PR ® ia.rs»§
. o ‘.. E
laminar — il @ E—t——=>70%| §
2 { With suction —0451—
) Of Sem—
|
. N QK -4-—> ‘amj

@

BT g % gy v; ?tm
A ot 04507] Suction

o
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i Perfiles Laminares — III

Los efectos beneficiosos de los perfiles laminares solo se obtiene en un
rango pequefio de angulos de ataque y para numeros de Reynolds
moderados, Re < 107/

= para valores mayores de Re el efecto se pierde, ya que la zona de
transicion se desplaza hacia delante, donde la capa limite es laminar.

= Estos perfiles requieren que la rugosidad de la superficie sea muy
pequena, para evitar una prematura transicion al régimen turbulento.

= Seria posible posponer dicha transicion impidiendo el crecimiento de la
capa limite, mas alla de un cierto valor, ya gue al restringir el espesor
de la capa I|m|te se mantiene su estabilidad mucho mas tiempo que si
la capa limite crece naturalmente.
= Este control de la capa limite puede efectuarse succionando el aire a través

de ranuras u orificios practicados en la superficie del ala, o a través de una
superficie porosa.

= Para angulos de ataque pequefios C,disminuye a valores muy
pequenos

o P
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Dispositivos Hipersustentadores - I

= Los aviones pueden operar en condiciones/requerimient A -

sustentacion muy diversos en funcion de las exigencias AR\
vuelo. 0_1[[5 [simpie | =g

ff

= Despegue
= Subida s
= Crucero
= Vuelo en espera
= Descenso
= Aterrizaje

= Cuando disefiamos un avion lo hacemos para que sea C:

de volar de forma optima durante el mayor tiempo de vi
pOSIble. Fig. 3.2 Typical mission profiles for sizing.

= Por lo general las situaciones mas exigentes de necesidades
aerodinamicas son el despegue y el aterrizaje, que a su vez
representan las porciones de vuelo mas cortas

= En vuelo de crucero (horizontal, rectilineo y uniforme) el peso

c.:|= Commercial
Transport
i

Attempt to Land Land

Loiter
Air Weight Drop
Superiority | fand

del avién es equilibrado por la sustentacion (L = W): Carga alar
_ . Velocidad de entrada en pérdida
Configuracion de Crucero
V. Y C, dados 1 \ W 1
J g | 2
‘I p— 3 | ._S (L | _ ) A Ti_
B [)C“ana‘r 7

o
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Dispositivos Hipersustentadores - II

= Siempre hay incompatibilidades en el disefio de las alas cuando se consideran todos los
diferentes segmentos:

=« Idealmente durante crucero la curvatura del ala tendria que ser lo mas pequefa posible para
poder operar a una carga alar elevada.

= Mientras que para despegue y aterrizajes ala tiene que generar mucha sustentacion lo que
implica elevadas curvaturas.

= Para llegar a un compromiso entre los diferentes segmentos se utilizan superficies
hipersustentadoras que aumentan la cuerda efectiva.

= El aumento en sustentacion (C,.,) 60-80 %.
= Tipos de dispositivos hipersustentadores
= Activos: dispositivos que comunican energia al aire

= Pasivos:
« Aumento de la curvatura
= Aumento de la cuerda
= Control de la capa limite

c cf
Boundary layer controlled ‘
PLAIN FLAP SLOTTED FOWLER FLAP \

(a) Suction of boundary layer. m Q&.
SPLIT FLAP \ DOUBLE SLOTTED FLAP \

Add energy to boundary layer
/by blowing high pressure air

—/ — through holes or slots m

7= v =

High pressurd - -
air source

_———‘\‘ SLOTTED FLAP TRIPLE SLOTTED FLAP “

(b) Reenergizing the boundary layer. Fig. 12.16 Flap types.
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Dispositivos Hipersustentadores - III

= Dispositivos Hipersustentadores Pasivos r ¢ — .
Los dispositivos hipersustentadores pueden ser de: e | ‘ ‘1"
- borde de salida qa C}§
m borde de ataque_ PLAINFLAP SLOTTED FOWLER FLAP
Las caracteristicas del perfil con dispositivos I e
hipersustentadores dependen de la forma del perfil basico. —— \\ o \

= Superficies hipersustentadoras:

Prevenir que el avidn alcance valores no aceptables de
velocidad durante despegue, acercamiento y aterrizaje.

= ¢Como funcionan? — Aunque no todas al mismo tiempo

Aumentan la curvatura del perfil.

Control de la capa limite mejorando la distribucion de
presiones, re-energizando o eliminado las capas limite de
baja energia.
Aumento efectivo del area total del ala:

« Extendiendo la cuerda del perfil.

= Aleta hipersustentadora — Flaps & Slats

Flaps de borde de salida - Flgps:
= Aumentan la curvatura y mejoran el flujo en el borde de salida.
« Tienden a promover entrada en perdida del borde de ataque
Flaps de borde de entrada - S/ats:

= Posponen o eliminan la entrada en perdida del borde de
ataque.

= No aporta beneficio a la curvatura.

17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero

SLOTTED FLAP

TRIPLE SLOTTED

Fig. 12.16 Flap types.

J[\

LEADING EDGE SLOT

v_()f__\

LEADING EDGE FLAP

SLOTTED LEADING EDGE
FLAF (SLAT)

(\

J KRUGER FLAP

FLAP Q
\
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Dispositivos Hipersustentadores - IV

El flap simple: a) Flap simple
= aumenta la curvatura GEll s P Py
= disminuye algo la superficie alar o S 18
»« el aumento de resistencia es muy grande. b) £l d
El flap ranurado: ap ranurado
= aumenta la curvatura y controla la capa limite. Ry I Ty
« el aire pasa de intradds a extrados por la ranura, R

succionando la capa limite de la parte fija del perﬁl

= este flap permite deflexiones de hasta 40° c) Flap flap Fowler

= el aumento de resistencia es mucho menor que en el flap
simple G o P—w e

= en aviones con cargas alares muy grandes se utilizan flaps \
birranurados y flaps trirranurados, que permiten d i
deflexiones mas grandes. ) Flap birranurado Fowler

El flap Fowler:
= aumenta la curvatura

=S - ——— —

= aumenta la superficie alar . \
. controla la capa limite e) Flap trirranurado Fowler
= el incremento de resistencia es menor que en los casos
anteriores. TR TS
El flap Fowler birranurado y el trirranurado:
= son superiores al anterior f) Flap de intrados

= limitaciones son la complejidad y el peso.

El flap de intradods e
= aumenta la curvatura
= el aumento de resistencia es muy grande incluso para
deflexiones pequenas

= Uuna solucion anticuada
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Dispositivos Hipersustentadores - V
El slot, o ranura de borde de ataque: J[\

= controla la capa limite mediante soplado, LEADING EDGE SLOT
evitando el desprendimiento de la corriente
= cuando no hay desprendimiento no incrementa el f\
CI- LEADING EDGE FLAP
= Elslat

= es un perfil pequeno, con curvatura muy grande, C,? [——\

cuyo objetivo es retrasar el desprendimiento de SLOTYED LEADSYG EDGE
la corriente en las proximidades del borde de FLAP (SLAT)

ataque mediante una modificacion de la corriente
exterior 0 T~

= tiene como resultado una disminucion del pico de
succion
= Cuando no hay desprendimiento el €, apenas se
incrementa, ya que el C,del slat, que es muy
grande, se compensa con la disminucion del C; .
del perfil basico debida a la disminucion del pico
de succion.
El objetivo Cl?rir_lcipal del slot y del slat es evitar
el desprendimiento.

El flap de borde de ataque y el flap Krueger:

= aumentan la curvatura.

. perig_ldisminuyen el angulo de ataque efectivo del
perfi

= Con deflexiones pequeiias, la sustentacion puede

J KRUGER FLAP

KRUEGER FLAP

disminuir HINGED NOSE FIXED SLOT

Fig. 7-26. Leading-edyge high-lift devices.

~ o
—_— 17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 41 us



@
|
T

Dispositivos Hipersustentadores - VI

Los dispositivos de borde de salida dan lugar a un
incremento de G a angulo de ataque fijo
=« al aumento de la curvatura

= el angulo de ataque al cual se produce la entrada en
pérdida del perfil disminuye.
= dan un momento de picado, que es necesario equilibrar.

= Si se equilibra con el timén de profundidad, mediante
una sustentacion negativa, se disminuye la sustentacion
total del avién en contra de lo que se pretende.

Los dispositivos de borde de ataque incrementan el

Imax

= Retrasando la entrada en pérdida hasta angulos de
atague grandes, también se presenta la configuracion
fluida correspondiente a un perfil con slat a angulo de

= dan un momento de encabritado, por lo que

= Pueden usarse en combinacion con los de borde de salida
para equilibrar los momentos.

L .E. slatL /CT—‘-
ataque L.E. droop (I—=

Kruger flop o

activaoted

— : —_——— e I\
1.8
G
1.0
0.8
L / 1 1 l
=10 ¢] 10 20 30
7 5
- -0:8"%
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Dispositivos Hipersustentadores - VII

CL EFFECT OF
L.E.DEVICE
{ | LOW-SPEED
1 NDED ATINAIAL A -
) gIEMTTTE AL O )
REGION VA" .
rd
B ’
I 7
L I/’\ b ’“‘
SNy N\ y
I/ Y S »
I A S S
vV 7 27
- 7 7 L
a4 & &
S A
- s oA NS S F A Y
LE. T 2 | S a4
DEFLECTED ¥
>/, FLAPS ' UP
L /1 2z 1 1 i g

_4
-0 =5 0 53 10° 15° 200 25
afus

Fig. 7-23. Lift curves with and without
high-1ift devices.
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S\ SLOTTED FLAP
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\
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LEADING EDGE SLOT
.

/\ SLAT

/\ L.E FL/
CLEAN

CLEAN

LEADING EDGE FLAP OR SLAT

L

EXTENDING FLAPS

CLEAN

Effects of high lift devices, WING STRAKE (LEX) ‘
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Dispositivos Hipersustentadores - VIII

La utilizacidon de dispositivos hipersustentadores lleva asociado un incremento de
la resistencia aerodinamica.

La efectividad aerodinamica y la complejidad mecanica de los dispositivos
hipersustentadores de borde de salida crecen en paralelo.

Flaj de
201 mtrades
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Dispositivos Hipersustentadores - IX

En el aterrizaje una resistencia aerodinamica

grande no origina problemas, siendo incluso

deseable porque contribuye al frenado del

avion. -

Por ello las deflexiones de los dispositivos
hipersustentadores en la configuracion de
aterrizaje son maximas (40 a 60°)

Por contra, en la configuracion de despegue, e I —
con objeto de aprovechar bien la aceleracion
proporcionada por el sistema motopropulsor,
sdlo se pueden tolerar incrementos
moderados de resistencia, por lo que las
deflexiones son moderadas, (15 a 200°)

En despegue el C,,.., del avion esta en el
rango de 2 a 2.5, y en aterrizaje, en el rango
de 3 a 3.5.

Una combinacion éptima:

= Slat con el flap Fowler birranurado (o
trirranurado)

= Parte de la corriente se ha separado, pero que
la corriente que pasa de intrados a extrados
por las ranuras del flap se mantiene adherida.
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