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i Estimacion del C .,

= NOTA IMPORTANTE! METODO 1

ES SOLO UNA APROXIMACION PARA CUANDO NO SE DISPONE DE
INFORMACION VALIDA PARA DETERMINAR EL INCREMENTO DE C,,.,
PRODUCIDO POR EL USO DE SUPERFICIES HIPERSUSTENTADORAS.

Estimacion preliminar del incremento del C,,,, en funcion del tipo de superficie
hipersustentadora:

= Se toma valor de nominal para un perfil tipo y se normaliza con el valor de C,,., para su
caso menos restrictivo, flecha del 25% de la cuerda media (c/4) A4=0. (ref. Raymer Tema
5)

= Se normalizan todos los valores por ese valor, de tal manera que sirva como factor de
escalado para poder utilizar con respecto del C, .., del propio perfil.

= Una vez seleccionado el tipo de superficie hipersustentadora, y obtenido el C., Sin
superficies hipersustentadoras, aplicar el factor de escalado en funcion del tipo de superficies
hipersustentadora.
= Corregir para A.,=0 segun la curva.

= Se puede aumentar el C ., empleando Leading Edge Slats (LES), para ello se realiza un
procedimiento similar para determinar cual es el efecto del LES para el perfil tipo mediante
normalizacién de los valores con y sin LES empleando la grafica (Aerodynamics, aeronautics,
and flight mechanics / Barnes W. McCormick )

Ingenieria
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Ejemplo Superficies Hipersustentadoras

CLI‘IIIK
; a0 1 WINGS OF MODERATE ASPECT RATIO (4-8)
= Ejemplo
TRIPLE SLOTTED FLAP AND SLAT
= Fowler Flap: '
DOUBLE SLOTTED FLAP AND SLAT
3.0

DOUBLE SLOTTED FLAP

1.6666

\C

ﬂ!—'L,.-,a,,,_-,_,;-—HI’..D

!
"H T 1 {F“ ] \‘ o b FOWLER FLAP
Ol © 19x10 4
“L s 1T yan SLOTTED FLAP NO FLAP
sl b33 4 — 1 = 8 PLAIN FLAP
“a [T LN
l k L i L i —_— A
a8 t 10 20 30 40 50 60
04} VA ACHJ
! | 1 After Ref. 39
%— {4 : ' Fig. 5.3 Maximum lift coefficient.

- : C = A, C
1 h Lmaxz—HLD —~ Lonax— HL
el f | ; LT1T11
-12 -8 -4 [} 4 ] 12 16 20 4 %
@, deg
Figure 3.108 Effect of R d ber on characteristics of the

GA(W)-1 airfeii Model smooth, M = 0.15.

Ingenieria i = 3
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Correccion C,,.., con Leading Edge Slat

El C .« S€ puede extender con el uso

de Leading Edge Slat.

El procedimiento es similar al visto

para el aumento
'&Cngm—LES 1 = 1.875
(-“anax—LES - A('Lmar—LE‘S%

HE B afn

'°’5§”d 1114 /

kAR~

12 ' [ l

os | # T

04— J‘r

- T

o . i 4

(J.Ilr.—g‘ ‘ |

I

'J_Z,JLE_.L pr [ 2 %

Figure 3,108 Effect of Ray o on characteristics of the

.GA(WH airfoii Model smooth, M = 0.15.

|
T
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32~

8o Dauble—slotted
flap, 25%c

28—

2.6

Split flap, 20%c
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Slat geometry
Open symhbols with slat
R=6x 106
1 ] L | |
-6 w6 18 220 22 24
—0.2
_0‘4 |
~-06—
_Ua L

gure 3.36 Effect of leading edge siat on NAGA 64A010 airfoil with and without
laps.
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Superficies Hipersustentadoras - I

Superficies hipersustentadoras:

= Prevenir que el avion 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 - Flaps:

= 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.

HINGED NOSE

KRUEGER FLAP

FIXED SLOT

Fig. 7=25h. Triple slotted flap (Boeing 727)

Fig. 7-26. Leading-edge high-1lift devices.

Ingenieria
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Superficies Hipersustentadoras - II

20 SPLIT FLAP
' <
\
A ) \
. . , e -
c I EFFECT OF o] PLAIN FLAP
L LE.DEVICE f q—
L IOW-SPEED N\
| OPERATIONAL /""" A5+ :
REGION . 5o SINGLE SLOTTED FLAP
] I / ’ -
l 7/
7/ - 45'y
-~
AN sof, DOUSLE SLOTTED FLAP
I/ > VAV R - e =
i 7 s 0} - \ 3
- F 7 7 F . 45 \
T.E. FLAPS
NECL ECTEDN , FOWLER FLAP
(1S A= '-l-: B / { / h.
! FLAPS ' UP \
051
A A ' i [ | K} ) INCREASNG
It ~ = & 200 2% AERQOYNAMIC
i ¥ ¥ - ” T a. EFFECTIVENESS
fus AND
MECHANICAL
COMPLEXITY
™ - . d : i 1 '8
Fig. 7 ?3 7L1£t curves with and without 0F 3 T s
high-1ift devices. - : AC,
Fig. 7-24. Trends in performance of
trailing-edge flaps.
inqgenien’a i 7' I
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i Calculo C;,,,, (Mediante XFLR5)

METODO 2

= Dadas las limitaciones del programa XFLR5 para proveer resultados
adecuados para estimar las caracteristicas de C,,,, Se van a proveer
las siguientes pautas:

= 1 - Emplear del programa XFLR5 para determinar las caracteristicas
de G, (2D) para el perfil elegido y en configuracion limpia (sin
dispositivos hipersustentadores de borde de ataque o borde de
salida): C o Gmaxr Crs oo

= 2 - Emplear del programa XFLR5 para determinar las caracteristicas
de C,.x (3D) para la geometria de ala elegida y en configuracion
limpia (sin dispositivos hipersustentadores de borde de ataque o borde de
salida): C oy Amaxr Crm s «e

= 3 - Una vez que se tienen las curvas de C.., para el ala en configuracion
limpia se interpola la informacion de reportes NACA para el ala

Ingenieria i =~
JAsioeseacal Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 7 U=



seleccionar configuracion
Normalizar siguiendo las

pautas

Ingenieria

| Aeroespacial
N— W CE——"TT ha &

L 4
Designation Didgram C;, e Mo | Cu Reference
oz Lmax| o0 5 | NACA
(degrees) Limaz S
Basle aerofoll
g e o 1.29 15 7.5 —.085 TN 459
.30¢
Plain flep 1.95 12 4.0 — TR 427
deflectad 45°
G0
Slotted flap snii— 1.98 12 4.0 - TR 427
deflected 4567 \ ‘
.30¢
Split flap :%- 2.18 14 | =(.280 | TN 822
deflectad 45°
.30¢ hinged at .BOC : :
Spiit fiap (Zap) 2;: - 2.26 13 4.43 | —0,300 |. TN 422
- detlectad 45°
.30¢ hingad at .90¢ ;
Solit flap (Zap) Qh\ 2.32 | 12.5 4.48 | —0.385 | TN 422
daflected 45°
e T
Fowlar flap 2.82 13 455 | —0.660 | TR s34
deflected 40° N\
_ -40c ——
Fowler Hap 3.09 14 4.1 —=0.B60 | TR B34
deflected 40 \
]
Fixed slot e 1.77 24 538 - TR 427
Handley Page fC:l:.. e
bt g 1.84 28 4.1 TN 459
Flxed slct and Pl
.30¢ plain flep :\ 2.18 19 3.7 - TR 427
defiected 45°
Fixad slol and P
.30¢ slotted flap Qﬁ;‘\\\ 2.26 18 3.77 - TR 427
daflectad 45
Handloy Page slot and
«40c Fowler llap q(:}\\ 3.36 16 3.7 | —0.740 | Tn 459
defleciad 40 i
Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 8 us
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i Calculo C;,,,, (Mediante XFLR5)

Dadas las limitaciones del programa XFLR5 para proveer resultados
adecuados para estimar las caracteristicas de C,,,, Se van a proveer
las siguientes pautas (continuacion):
= 4 - La interpolacion se realiza de la siguiente manera:
= 1 - Se elige la configuracion de dispositivos hipersustentadores (HLD). Esta
configuracién puede ser 7 T -7
a)de borde de ataque (SLATS), st flap B
b)de borde de salida (FLAPS), _—__::_-::h_x ; e
c) combinacion de ambos " *-5":;j~~_-.'ﬁ"§fj == _ ;e,'___i:'-,"_;'_'{‘_j
() 151;:. (b} Slat
= 2 - Se calcula el incremento de C,.., relativo que se obtiene con respecto del
perfil base (Basic airfoil Clark-Y) y de la combinacion de HLD.
El perfil basico Clark-Y es el primero de la lista.
g = o L
Designation Diagram Cy, - /D | Cm . Reference
™" |Gaogramy| *Coma| | NAGA
B:flfr:efff“" A 129 | 15 75 | —o085 | TN 459
Aer gaefpﬁff‘ff Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 9 U¥



(me

i Calculo C;,,,, (Mediante XFLR5)

= Dadas las limitaciones del programa XFLR5 para proveer resultados
adecuados para estimar las caracteristicas de C,,,, Se van a proveer
las siguientes pautas:
= 4 - La interpolacion se realiza de la siguiente manera (continuaion):

= 2 - Se calcula el incremento de a,,,,, relativo que se obtiene con respecto del
perfil base (Basic airfoil Clark-Y) y de la combinacion de HLD.

o
Designation Diagram T W, L/p Cm,_ |Reference
(degrees) "Chmar NACA
: — — — — ————
g ey ]
Fowler fap Z.B2 13 4.55 —(0.660 | TR 534
deflected 407 \‘

= 3 - Empleando las caracteristicas del ala 3D obtenidas mediante XFLR5 (C ..
0,.y) S€ extrapolan dichos resultados a caracteristicas 3D en funcion del
incremento relativo obtenido en el paso 2.

= 4 - Para el calculo de C ..., hay que tener en cuenta que dicha extrapolacion
tiene que ser corregida en funcion del porcentaje de dispositivo
hipersustentador.

Ingenieria i ;'{:il"
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i Calculo C;,,,, (Mediante XFLR5)

= Ejemplo:

= Una vez elegido un perfil, realizado el estudio 2D, y elegida la configuracion
del ala 3D, se realiza el estudio para el perfil en configuracion limpia y se
obtienen los siguientes resultados

s Clnax = 1,13
= 0., = 14 grados
= Se elige que los flaps estén colocados en el 45% del ala, y se eligen las
configuraciones de:
= 0,30c "slotted flap deflected 45 deg"
= 0,30c "fowler flap deflected 40 deg"
= Fixed slot
= Handley Page slot and 0,40c fowler flap deflected 40 deg

= Los cuales tienen los siguientes valores (segln tabla adjunta)
= 0,30c "slotted flap deflected 45 deg" - C..x = 1,98, 0.« = 12 grados
= 0,30c "fowler flap deflected 40 deg" - C,,..x = 2,82, a,., = 13 grados
= Fixed slot - C,,.x = 1,77, Q.. = 24 grados
= Handley Page slot and 0,40c fowler flap deflected 40 deg -
Cimax = 3,36, a,,« = 16 grados

Ingenieria i ;'{\fn,..
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i Calculo C;,,,, (Mediante XFLR5)

= Ejemplo (continuacion):
= Para determinar la correccidn se toma como base los valores del perfil base
= Clark-Y basico C ., = 1,291, a..., = 15 grados

; : e 1.
Designation Diagram Ce. latc /D | Cm  |Reference
i (de;fer:;’j “CI‘I"-II o NACA
B:E.LE,:ETM ey 1.29 15 7.9 =085 | TN 459

= La correccion se realiza calculando primero el incremento relativo con
respecto al perfil base de tal manera que, por ejemplo,

= Para el caso 1 (0,30c "slotted flap deflected 45 deg"), con C .., = 1,98,
0. = 12 grados

o = o i
Designation Diagram CF s 0 B /D Cm,_, Reference
(degrees) "Chma NACA
10 lﬂ—%:h——q
.30a
Slotted flap_ R 1.98 12 2.0 . TR 427
dafiected 46 \ :
Ingenieria i ;'{”\’R“
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i Calculo C;,,,, (Mediante XFLR5)

= Ejemplo (continuacion):

= Se calcula el porcentaje relativo de 2D es:
« %C, . = 2D bésico/2D HDL = 1,291/1,98 = 0,652
« %a,.., = 2D basico/2D HDL = 15/12 = 1,25

= por lo que se hace la extrapolacion de los datos de 3D
« Cla (3D)= 3D bésico/ %C,., - 1,13/0,652= 1,733
= Q.. (3D) = 3D basico/ %a,,, - 14/1,25= 11,2 grados

= La extrapolacion de los datos de 3D
« C_a (3D)= 3D baésico/ %C,., - 1,13/0,652= 1,733
= Q.. (3D) = 3D basico/ %a,,, - 14/1,25= 11,2 grados

= Una vez determinados los valores 3D, se estima el valor del ala atendiendo

al porcentaje de HLD elegido.

= Como para este ejemplo es 45%, implica que la sustentacion maxima del ala
entera esta formada por un 55% del C,., del ala en configuracion limpia (3D de
XFLR5) y el 45% del C,., obtenido mediante el procedimiento de extrapolacion
para el calculo de las caracteristicas en sucio, de tal manera que

CLiay = 0,45*C,,..., (XFLR5 + HDL) + 0,55*C,,.. (XFLR5 3D)

Ingenieria i ;'{\fn,..
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i Calculo de Cp con HLD

Para el calculo de C,, total del ala con Dispositivos Hipersustentadores

(High-Lift-Devices HLD)
Calcula resistencia adicional sobre configuracion nominal Cp ., ., = CDpymin

Cp= Cppmin + Cﬂjap_ﬁl + Cpy
Para Straight wing |:> Cp_flap_no = &Cmﬁapja + ACpi_fiap + ACpint fiap

Para Swept wing |:> Co_fup_aly = CD-flupno X COS Ay

Calculo resistencia inducida flap
ACpi sy = 0.025 x (8/ AR)™ x [(20)/(3b )™ x (ACL)?

where AR is the wing-aspect ratio and (bs/b) is the flap -to-wing-span ratio

in Nap-an
in flap-d

1'|'I

=
25r -—. —  Singhé-slotted-diag z / 77025
- Ol bo i L]
—_?'E " o]
2=0= DoubleFowlordft 02—
» [T S = S 2
ém ! ///}:,z, ,//9‘15— %
, — 8 1 ZERAT
ﬁcﬂzm_ﬁap = Kk X Cﬂjap_ED Cﬂ_ﬁap_ED B, ,’/‘;”9 %/V o1 @
5 A T §
i /2&% | 3
o5& g 1 Hoos
0 20 30 40 50 600 70

Ingenieria Flap deflection (degrees)
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‘L Célculo C;,, . con HLD

— B — Plain flap-lift

50,25+ En blanco AC;,
%) En blanco AC,
oz &
E { | E — B — Plainfap-iift
E 0.15- S =—#— Plain I'Iip-l:h'lg
= ; E Y
§ | (58 e e = "
= L ? . 9
3 i1 9
10.05-
Lty
~40 50 60° 70 ubl
Flap deflection (degrees)
k = 0,1 for a single-slotted flap
ACp; = kxC ’ !
Diniter P20 k = 0,2 for a double-slotted flap,
Cp flp2p |:> k = 0,25 — 0.3 for a single-Fowler flap,
k = 0,3 — 0,4 for a double-Fowler flap.

[ Ingenieria —— N
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— B — Plain fap-lift
Flain flap-drag
- _5 =
2.5 I Single-slotted-drag = . Teu D'E.E.
—— — Doubleslotted- o
—g—— Double-siotted- o
L - — Single-Fowler-lift f"_@
2+ e i 0.2
[ w— Doub o4 _ =
E [ | ¥’ % /D--" - @
.E i d 4 I IE
g 1.5 _ _ 7 Z 015 =
A / 7 : o . S
X Lid e A - e - W s i E R 1 -
= (RN A /" 0.1+ &
g ‘?.r ] v J : LT | 1 g
05F 10.05-
10 20 30 40 50 0 ?IU

Flap deflection (degrees)

Ingenieria ) ;'{’
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ALift coefficient

i Calculo CLy 4y CON HLD ejemplo

Avion con un alargamiento de AR = 7.5,

Flecha del ala Aq /4 =20°,

Porcentaje de la envergadura con flaps (bs/b) = 2/3,
fuselage-to-wing-span ratio <V

Tipo de flap elegido :single-slotted fowler flap con slat.
Sustentacion maxima en configuracion limpia C;, ,, = 0,74

Resistencia parasitaria en configuracion limpia Cpocrean = Cppmin = 0-019
Para la configuracion de despegue (sucio)se desea un C;,,,, = 2,2

Selecciona configuracion de §, = 20° de deflexion para producir un ¢, = 2,2

— B — Pilain flap-iift

NS I CONFIGURACION DESPEGUE

8 = 20 ° produce un AC, = 1,46 y ACp = 0,045

ADrag coefficient

= ACp;i gy = 0.025 x (8/ AR x [(28)/(3b A ]"° x (ACL)?
ACpi gy = 0.025 x (8/7.5)%2 x [(2/3)/(3/2)]°° x (1.46)?
= 0.025 x 1.02 x 2.13 = 0.054

0.05-

070
... Flap deflection (degrees)

Aeroespacial Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es 17 U¥
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i Célculo C;,,,. con HLD ejemplo

Ejemplo

Calculo A ¢y g = & % Co_ap20 =) AChim up = 0.25 x 0.045 = 0.01125;

4

Cﬂﬁup_:’i[:] = ﬂcﬂjcxp_zﬂ —+ ﬂ-cﬂi_ﬁcxp —+ ﬂ-cﬂz’m_ﬁ'up

Cp_fap_no = 0.045 + 0.054 4 0.01125 = 0.11,

Estimacion resistencia por Slats E2» 4-5% incremento sobre la resistencia
Cp_fiap_no = 0.045 + 0.054 4 0.01125 = 0.11, IZ> with slat on Cp_pigisyr = 0.112
La resistencia del ala

CD_ﬁ.sxp_:"ilfa = CD_ﬁap_tﬁlg g 1’31}‘;4

&

Cﬂﬁﬁa_p_tﬁllﬂ = Cp_fiap_so X €0s Ap = 0.112 x cos20 = 0.105

Ingenieria i ;'{*‘r;'"
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i Célculo C;,,,. con HLD ejemplo

resistencia inducida
Cpi = (C7)/(mAR) = (2.2)*/(3.14 x 7.5) = 4.48/23.55 = 0.21

resistencia total
Cp= Cppmin + Cﬂﬁap_e*ilﬂ + Ch;

&

Cp = 0.019 + 0.105 4+ 0.21 = 0.334

CONFIGURACION ATERRIZAJE

Sustentacion maxima en configuracion limpia ¢, ,, = 0,74
Para la configuracion de aterrizaje (sucio) se desea un Cy,,,, = 2,7

8, = 45 ° produce un AC, = 2,1 Y ACp,,, = 0,08

= ACpifup = 0.025 x (8/ AR x [(20)/(3b )™ x (ACL)?
ACp; sy = 0.025 x (8/7.5)%% x [(2/3)/(3/2)]%° x (2.1)?
. — 0.025 x 1.02 x 4.41 = 0.112

Ingenieria i ;'{’
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i Célculo C;,,,. con HLD ejemplo

Ejemplo

CAICUIO A e iy = k% Coapzn B2 ACpim sy = 03 x 0.08 = 0.024

4

Cﬂﬁup_:’i[:] = ﬂcﬂjcxp_zﬂ —+ ﬂ-cﬂi_ﬁcxp —+ ﬂ-cﬂz’m_ﬁ'up
Cop_fiap_so = 0.08 + 0.112 + 0.024 = 0.216

Estimacion resistencia por Slats E2» 4-5% incremento sobre la resistencia
Cop_fiup_so = 0.08 + 0.112 4+ 0.024 = 0.216 [ with slat on Cpy_gghis = 0.218

La resistencia del ala

CD_ﬁ.sxp_:"ilfa = CD_ﬁap_tﬁlg g 1’31}‘;4

&

C_D_ﬁap_ﬁ_]_}-‘/_i = ng&p_ﬁg oGO8 Ag = (0.218 x cos20 = 0.201 x 0.94 = 0.205

Ingenieria i ;'{*‘r;'"
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i Célculo C;,,,. con HLD ejemplo

resistencia inducida
Co: = (C))/(mAR) = (2.7)*/(3.14 x 7.5) = 7.29/23.55 = 031
resistencia total
Cp = Cppmin + Cﬂﬁap_:*ilﬂ + Cp;

&

Cp=0.019+ 02054031 =0.534

(] Ingenieria i ;'-“\
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