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Figura 1.4: Geometria Detallada del Ala - parte 2.
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Para poder calcular las coordenadas geomeétricas del centro
aerodinamico medio y la cuerda media, es necesario el definir las
coordenadas locales en funcion de la envergadura del ala para poder
ser integradas:

> Y
(x, ¥, 3)
Locus of local
aerodynamic
centers
C
—
Y
x
Figura 1.1: Geometria Estandar del Ala.
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Diferencia entre MGC y MAC - |

Apuntes Mecanica del Vuelo Il: Prof. Francisco
@ Cuerda media geométrica (MGC):

Cuerda de un ala rectangular equivalente, con la misma envergadura v superficie.

2 fu/2 g
Egea = E/{j C':y) dy:- Egea = E

@ Cuerda media aerodindmica (MAC):

Es la longitud de referencia que hace que el coeficiente de momento de un ala sin flecha v sin
torsion es igual al coeficiente de momento de su perfil.

| b2 i o
GM&-E — / Crtt e Cimae = / C(y:l cdiy
Sepep Joby2 g Jo

Ambas cuerdas se usan frecuentements como longitud de referencia en el coeficiente de
momento de cabeceo.

@ En estabilidad v control de aviones, se suele usar Zip- como longitud de referencia

@ La ubicacidn del centro de gravedad en aviones se suele dar como un porcentaje de
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‘-L Centro aerodinamico del Ala - |

Centro aerodiamico:

@ Punto respecto del cual, &l coeficiente de momento de cabeceo de un ala no depende del
angulo de ataque.

@ Es fundamental saber su ubicacién, va que de 2l dependen algunas derivadas de
estabilidad de la asronave.

@ Ubicacidn longitudinal
@ Ubicacidn transversal: centro aerodindmico de sermialas (estabilizador vertical ).

Ubicacion longitudinal
Despreciando los efectos de la resistencia en el momento asrodinamico, asi como considerando
angulos de ataque v de diedro pequenos, se tiene:

x,f’_ffj;' -. 7 bz . o bf2 )
it ~ Ot dy + (o g albiy
1, o &y sf 40 S‘:waf' 0
= Cum,, - —0Cf
Cpef

Derivando respecto a o y considerando Chr, , O s Bae ¥ #4540 constantes:

5 5 b2 5 b/2
- 7 No:cd —_
SCL. Ba fo W T g0 [

Ton =

1, g vk acdy

donde G,;M(y:l es la distribucidn de sustentacion adicional del ala.
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‘_L Centro Aerodinamico del Ala - |1

Ubicacion transversal

@ Problema trivial para un ala: esta en el plano de simetria del avion

@ 5Si tiene Interés en " alas asimétricas’ - fuerzas en el estabilizador vertical

Considerando el momento de balance en el encastre de un semiala

"y
. . -Trlrf
T | by
Yac H“"n., G‘?"GHQ — Ty Gf.'ﬂ':y:'ydy
- Sh 0l
Hae r:—:rL
- 4 Yee XL
Pl n 5o
L i E’illllllllz -
vl donde &1, es el coeficiente de sustentacidn del ala completa.
Derivando respecto a @ y considerando C,.q,. ¥ #ae constantes:
~ 5 g Bz - . o B/z o ;
s _ IS = — Z
Tae 50.. 5o J; ey )ydy P Ll )e(y)yvdy

]
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-_L Centroide de un Ala

Definicidn:
_ 2 b2 _ 7 b2 _ 7 bfz
To= —/ clw)zaoly)dy, &, = —[ ciwlvdy, 2, = —[ cly ) Za ot dy
5 Jo S Jo S Jo
- Aproximacidn
centro acrodindmico
C-f- Copac _-':"':I

@ En alas trapezoidales, la posicion de 2q. coincide
con la cuerda centroidal .

@ El centro acsrodinamico no tiene por qué estar en
Em-:mf4

@ El centroide estd cerca del centro aerodindmico (se
puede tomar como aproximacién)

@ Cuando la distribucidn de circulacion adicional es
_ . constante (e. g. alas elipticas), la posicidn del
T centro aerodinamico coincide con el centroide.

'ur:’E

La ubicacion del centro de gravedad en aviones se susle dar como porcentajes de la MAC
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> Y
2 %, (x, ¥, 2)
c = —'/ c” dy
5 Jo Locus of local
9 : aerodynamic
I = —— / Chcxdy centers
( L‘—S 0 c
7] 2 EC‘ o b —
Y CLS /D LCY Y =y
2 /% .
= = Cy czdy
S J,

B -

m b - es la envergadura del ala.
Figura 1.1: Geometria Estandar del Ala.

(', - es el coeficiente de sustentacién total.

(7, - es el coeficiente de sustentacién local adicional, el cual es proporcional a
C, .

z - coordenada vertical del centro aerodinamico local medido desde el plano
Y.
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= Diferente flecha en borde de ataque y borde de salida.

= Necesario definir geométricamente los angulos de flecha para ambos,
borde de entrada y de salida.

Ala Derecha (starboard wing)

A LE I‘I Ala Derecha (starboard wing)

b .
5 >

Cp
Figura 1.2: Geometria Inicial del Ala. v
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Tridngulo para el clculo del dngulo de flecha del borde de entrada (Apg)

{ — R _ C
. b N . —> A LE = tan ! %
2
. b n
* 5 e
Tridngulo para el cilculo del dngulo de flecha del borde de salida (Arg)
. b "
- < 5 -
Y
Arp = tan™? il '4 TE 'fl

Figura 1.3: Geometria Detallada del Ala.
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— c C
A = tan R Arp = tan™' | =L l

La semi-envergadura del la superficie sustentadora viene dada por diseno, mientras
que la problematica viene al definir tanto ¢, como ¢,,. El problema para definir
los catetos opuestos de ambos triangulos tiene demasiadas incégnitas, por lo que se
necesita que al menos definamos una variable de partida. Generalmente, la flecha
del cuarto de cuerda (A1) suele ser la que se fija en el diseno inicial por motivos

aerodinidmicos, v una vez definida se puede definir los diferentes angulos de flecha
mediante analisis geométrico

c C Tridngulo para el célculo del dngulo de flecha del borde de entrada (ALg)
r ~
¢y = 5tan A% + 1
: b A Cp—C
c 5 tan Ay + =
A — tan ') — tan 2 1 4
Npp = all 5 = Lan b
2 2
b
Cy =75 tanApp + ¢ — ¢,

g

. E tan AE-LE _|_ c — Gy Tridngulo para el cileulo del dngulo de flecha del borde de {iﬂida {ATE%
App = tan™! Tl = tan~! | 2 ; < 2 \
E E ATE :1
Figura 1.3: Geometria Detallada del Ala.
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Una vez definidos geométricamente los Angulo de la flecha para el borde de entrada,
v el borde de salida de la superficie sustentadora, pasamos a definir las lineas que
definen el borde de entrada v el borde de salida del ala en funcién de la envergadura,
con lo que definiremos la variacién de la cuerda en funcién la envergadura. Para ello
usamos la peometria definida en la figura 1.4, donde:

o e
T2, ! At
v T —
rTE(Y) = ¢ +ytanArg
Figura 1.4: Geometria Detallada del Ala - parte 2.
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xy, representa el punto mas adelantado de la cuerda en raiz del ala, es decir
el borde de entrada de la cuerda en raiz.

m 7y representa el punto mas retrasado de la cuerda en raiz del ala, es decir el
borde de salida de la cuerda en raiz.

m 7y, representa el punto mas adelantado de la cuerda en punta del ala, es decir
el borde de entrada de la cuerda en punta.

m 79, representa el punto mas retrasado de la cuerda en raiz del ala, es decir el
borde de salida de la cuerda en punta.

ry, = 0
b
r, = 5 tan ApLp
To, = Cpt > tan Arp
< x2, " ! JAre
S
i

r7E(Y) =c¢r +ytanArg

Figura 1.4: Geometria Detallada del Ala - parte 2.
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De forma més genérica podemos definir la variacién del borde de entrada y del borde
de salida a medida que nos movemos por la envergadura del ala como:

re(y) = ytanApp
rre(y) = e, +ytanArgp

lo cual nos permitird definir la ecuacién que define el valor de la variacién de la
cuerda en funcién de la envergadura del ala tal que:

cly) = zrely) —xLe(y) = ¢ + y (tan Ayp — tan Arp)
cly) = zrely) —xLe(y) = ¢ + y (tan Arp — tan App)

Ci, — O

r(y) = ne, +ytan A, siendo n = % para velocidades subsénicas

c = / czdy—/ (e, +y(t alli\TE'—t&lli\LE))Q dy
2 [%
T = C'; cr dy = —f (¢, +y (tan App — tanApg)) - (ne, + ytan A,,) dy
C‘LS S Jo
2 % 9 [3
y = / Creydy = —/ (e, +y(tan App — tan Apg)) y dy (1.2)

(8]
I

b

2 b 2 [3

= — Crezdy= — (¢, + y (tan App — tan Apg)) y tany dy
CLS 0 S 0
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c = 3 i 2 dy
2 ¥
T = C.5 i Cy,cxdy
b
gy = C-’fS /ﬂg Crey dy = ??a%
_ 2 [z
z = .5 : Cyczdy

! ]

— 2 % 2 % 2
E = — c*dy = (¢, +y(tanApp —tan Apg))” dy
S Jo 0
9 3 2 3
T = —— Cicrdy = —/ (¢, +y(tan App —tanApg)) - (ne, + ytan A,,) dy
cLS Jq S Jq
2 (3 2 [3
§ = — Cycydy = —/ (¢, +y(tan App — tan Apg)) v dy (1.2)
2 [2 2 (7
zZ = s ). Crezdy = E/D (¢, + y(tan App — tan App)) y tan~y dy

o :
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the mean properties assuming the 1lift coefficient %
tant by the integration method using guad8 %

2222000000022202000000222220000222220022022202000022000002020220000
0000V C 0 OO0V O0O0O0O0O0O00O0O0OVO0O0OCCCC 000000 o0 C0 0000 CCCC 0O 0D OO0 OO
mac',0,bo2);

zbar=quad
ybar=quadl
zbar=quadl

function line = xbar (y)
global cr ct taper gamma bo2 span

'xac',0,bo2);
'vac',0, bo2):
'zac',0,bo2);

global lambdale lambdate lambdah lambdag gamma csmall

n=1/4.0;

¥XLE= vy*tan(lambdale):

XTE = cr + y*tan(lambdate):
c = (XTE - XLE):

%= n*cr + y*tan(lambdag):
line = csmall.*c.*x;

function line = zbar(y)
global cr ct taper gamma bo2 span

function line = ybar (y)

global cr ct taper gamma bo2 span

global lambdale lambdate lambdah lambdag gamma csmall
XLE= vy*tan(lambdale):

XTE = cr + y*tan(lambdate);

c = (XTE - XLE):

line =csmall.*c.*y;

global lambdale lambdate lambdah lambdag gamma csmall

XLE= vy*tan(lambdale):

XTE = cr + y*tan(lambdate);
c = (XTE - XLE):

z = y*tan (gamma) ;

line = csmall.*c.*z;

function line = mac(y)

global cr ct taper gamma bo2 span

global lambdale lambdate lambdah lambdag gamma csmall
XLE= vy*tan(lambdale);

XTE = cr + y*tan(lambdate):

c = (XTE - XLE);

line = (c.*c):

17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 15 Lﬁ-



s = % Jm & dy where b = wing span
5 ° o ¢ = local chord
¥ = . J {E"é cx dy C, = total lift coefficient
BP0 C,, = local additional lift coefficient, proportional to C,
5= =" Ccyay=m, 2 C,, = local basic lift coefficient, independent of C;
CLS Yo 2 C,= C, + C, = total local lift coefficient
2 b2
z=——| Cuczd
¢ C.S Yo Lee &y

m,. = pitching moment, per unit span, about aerodynamic center (Fig. C.4)
S = wing area
y = spanwise coordinate of local aerodynamic center measured from axis of
symmetry
x = chordwise coordinate of local aerodynamic center measured aft of wing
apex
z = vertical coordinate of local aerodynamic center measured from xy plane
7., = lateral position of the center of pressure of the additional load on the half-
wing as a fraction of the semispan

© P
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Table C.1

Additional
Loading MA.C.
Planform Distribution c y

Constant taper and sweep Any 2c, 1+ A+ A2 b

(trapezoidal) 3 14 A Mep ™ &
Constant taper and sweep Proportional 2c, 1+A+ A b 1+2A

(trapezoidal) to wing chord 3 1+ A 2 3(1 + A)

| EuQ:'fonn C.) . | e

Constant taper and sweep Ellipti 2¢c;. 1+ A+ A2 b 4

(trapezoidal) : 3, 1+A 2 37
Elliptic (with straight Any c, -8 b

sweep of line of local a.c.) 3 Nep ™ 5
Elliptic (with straight Elliptic (uniform ¢ 8 b 4

sweep of line of local a.c.) C,) 3 2 3
Any (with straight sweep of Elliptic 2 J’ b2 b 4

line of local a.c.) st € dy. 2 '3

\;-. 17/10/2013 Célculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero 17
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In the general case the additional loading distribution and the spanwise center-of-
pressure position can be obtained by methods such as those of De Young and Harper
(1948), Weissinger (1947), and Stanton-Jones (1950). For a trapezoidal wing with the
local aerodynamic centers on the nth-chord line, the chordwise location of the mean
aerodynamic center from the Jeading edge of the m.a. chord expressed as a fraction
of the m.a. chord A, is given by

i 3(1 + A)? [ 1+2A

- LYY

h + : Atan A 2.1
me = 8(1+ A+ A% ] s (G40

-

where A = aspect ratio, b%/S

A = taper ratio, ¢/c,
¢, = wing-tip chord
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C.3 m.a. Chord and m.a. Center for Swept and Tapered

Wings (Subsonic)

b 1 1+22
¥ 3
1 +2A

=0 c,Atan A,

where A, = sweepback of wing leading edge, degrees.
The sweepback of the leading edge is related to the sweep of the nth-chord line

A, by the relation

(C.3,2)

AtanA,=Atan A, + 4
an /i ain 1\, n1+/\

Using (C.3,2) and the expression for ¢/c,, x can be obtained in terms of ¢ and A, from

x_a+na+ne oo, 174 33
c 8(1+/\+)L2)[ — ”1+A] (€35)
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Figure C.2 Mean aerodynamic chord for straight tapered wings; and spanwise position of mean
aerodynamic center for uniform spanwise loading (i.e., constant C; ). (From “Notes on the Mean
Aerodynamic Chord and the Mean Aerodynamic Center of a Wing” by A. H. Yates, J. Roy. Aero.

Soc., June 1952.)
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Figure C.3 Chordwise position of the mean aerodynamic center of swept and tapered wings at
low speeds expressed as a fraction of the mean aerodynamic chord. (From Royal Aeronautical Data
Sheet Wings 08.01.01.)
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C4 Cpn..

The total load on each section of a wing has three parts as illustrated by Fig. C.4a.
The resultant of the local additional lift /,, is the lift L, acting through the m.a. center
(Fig. C.4b).

The resultant of the distribution of the local basic lift /, is a pitching couple
whenever the line of aerodynamic centers is not straight and perpendicular to x. This
couple is given by |

bI2

bi2
M1=2J' (x_f)lbdy=2 xlbdy
0 0

{b)
Figure C.4 (a) Section total load. (b) Wing loads.
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C, = total lift coefficient
C,, = local additional lift coefficient, proportional to C,
C,, = local basic lift coefficient, independent of C,,

C, = C, + C,, = total local lift coefficient

ﬁg+q
o,
mﬂh‘.‘
(@)
{b)
Figure C.4 (a) Section total load. (b) Wing loads.
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The total pitching-moment coefficient about the m.a. center is then

Cae, = Cimy + G, = const
If C,,,_ is constant across the span, and equals C,,,, then (C.4,2) also becomes the
defining equation for c.
4 bi2 1
Co= gz | %C, 5 pV2cd
mi pVZSEOxlbzpcy
2 (b2
= — C,xcd
S¢ o ¥ Y
2 b2 ,
Cpn,= — C,c°d
2 S-C- 0 acc y
17/10/2013 Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero

(C4,3)



i Software

= MAC Software

s http://www.softoxi.com/mean-aerodynamic-chord-video-trailer-
screenshots.html

[ o g 5 s T S = e, = T r; -\
E3l Mean Aerodynamic Chord - Text Files : test.txt
File Language Help

—Half wing dimensions {mm)
Panel 1 Panel 2 Panel 3 Panel 4 Panel 5
Major chord : I 7 I 14 I 5 I I b3
_ Compute
Minor chord : l 14 l 5 l 5 l l
Panel length : l 55 l a4 l 12 l l }(
Clesr
Total Sweep +i-: I 12 I 5 I 3 I I =
Center Position : | % P%
N, -
Weight : | 44 % \\ﬂ e tﬂ.fir_lg__{ﬁad : 167 75 afdm®
-Results - e
E =] iy
Wing Span : 152.00 mm 35.05 mm
Wing Area: 0.26 dm? M.A.C.: 16.76 mm
Aspect Ratio : 1263 M.A.C. Distance : 1141 mm

® :
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