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Resumen

La necesidad de investigar la estabilidad estética y dindmica de aviones no convencionales requiere
del desarrollo de un cédigo que automatice el cdlculo de las caracteristicas de estabilidad de estos
aviones. Las alas voladoras son aviones no convencionales que ademas presentan un desafio importante
a la hora de ser analizadas, ya que carecen de una cola para ser controladas tanto longitudinal como
lateralmente.

Con este objetivo, se realiza a lo largo de este proyecto un estudio detallado de las caracteristicas
aerodindmicas y de estabilidad de una ala voladora, cuya geometria de referencia esta preestablecida
[3], tratando de comparar las caracteristicas de dicho ala en dos configuraciones bésicas: sin winglets
y con winglets.

Los estudios aerodindmicos seran necesarios para determinar las caracteristicas de los perfiles que
constituyen el ala, asi como para analizar las fuerzas y momentos aerodinamicos generados en ella.
Asimismo, mediante el andlisis de estabilidad se describird el comportamiento estdtico y dindmico
del ala voladora. Ademads, se estudiard el efecto de la geometria del disenio en las propiedades tanto
aerodinamicas como de estabilidad para de esta manera tener una herramienta que permita en el
futuro desarrollar alas voladoras eficientes.
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Notacion

Parametros geométricos

Simbolo Descripcion Unidades
MAC=c¢ Cuerda media aerodinamica m
MAC, Cuerda media aerodinamica del winglet m
Cy Cuerda en una seccién z cualquiera m
Cr Cuerda en la raiz m
Ct Cuerda en la punta m
b Envergadura del ala m
A Estrechamiento -
S Superficie alar m?
A Alargamiento -
A 1 Flecha en la linea de ¢/4 rad
ALE Flecha en el borde de ataque rad
ATg Flecha en el borde de salida rad
K Torsion del perfil en el borde marginal rad
Cr, Cuerda en la raiz del winglet m
ct, Cuerda en la punta del winglet m
%” Semienvergadura del winglet m
Av Estrechamiento del winglet -
Sy Superficie de los winglets m?
A, Alargamiento del winglet -
A . Flecha en la linea de ¢/4 del winglet rad
Argp, Flecha en el borde de ataque del winglet rad
Arg, Flecha en el borde de salida del winglet rad
Xca Distancia en el eje = al centro de gravedad del avion m

XIX



Estudio de caracteristicas Aerodindmicas y de Estabilidad de un Ala Voladora

Zoa Distancia en el eje z al centro de gravedad del avién m
Xna Distancia en el eje = al centro aerodinamico del avién m
Xeop Distancia en el eje = al centro de presiones del avién m
ly Distancia paralela a la cuerda desde el vértice del ala al m
centro aerodindmico del winglet
lgw Distancia paralela a la cuerda desde el centro de gravedad m
del ala al centro aerodindmico del winglet
Zy Distancia vertical desde el centro de gravedad del ala al cen- m
tro aerodindmico del winglet
Cr, Cuerda en la raiz del elevador m
Ct, Cuerda en la punta del elevador m
%’ Semienvergadura del elevador m
Ae Estrechamiento del elevador -
Se Superficie de los elevadores m?
le Distancia paralela a la cuerda desde el centro de gravedad m
del ala al centro aerodinamico del elevador
Iy, Iyy, 1., Momentos de inercia del avién kg- m?2
IAm, fyy, fzz Momentos de inercia adimensionales del avion -
Iyy, 1z, I, Productos de inercia del avién kg- m?
Axy, fyz, I;z Productos de inercia adimensionales del avion -
L[] V4 °
Fuerzas y momentos aerodinamicos
Simbolo Descripcién Unidades
F A Vector fuerza aerodindmica N
FT Vector fuerza propulsiva N
M A Vector momento aerodindmico N-m
]\7[T Vector momento propulsivo N-m
Fy, Fuerza aerodindamica en el eje x N
Fr, Fuerza propulsiva en el eje z N
Xy Aceleracion en el eje z por unidad de variacién en la veloci- 1/s
dad
XT, Aceleracion en el eje z por unidad de variacién en la veloci- 1/s
dad (debido a la fuerza propulsiva)
X Aceleracion en el eje z por unidad de dngulo de ataque m/s? /rad
X5, Aceleracién en el eje z por unidad de dngulo de deflexiéon del ~ m/s?/rad

elevador
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Cp,

@

Fuerza aerodindamica en el eje z
Fuerza propulsiva en el eje z
Aceleracion en el eje z por unidad de angulo de ataque

Aceleracién en el eje z por unidad de variacién en la veloci-
dad

Aceleracion en el eje z por unidad de variacién en la tasa de
cambio de angulo de ataque

Aceleracion en el eje z por unidad de velocidad angular de
cabeceo

Aceleracion en el eje z por unidad de dngulo de deflexién del
elevador

Fuerza de resistencia del perfil

Coeficiente de resistencia del perfil

Coeficiente de resistencia del perfil con sustentacién nula
Fuerza de resistencia del avién

Fuerza de resistencia inducida

Fuerza de resistencia parasita

Coeficiente de resistencia del avién

Coeficiente de resistencia con sustentacién nula
Coeficiente de resistencia en la configuraciéon de referencia

Variacién del coeficiente de resistencia con el angulo de ata-
que

Variacién del coeficiente de resistencia con la tasa de cambio
adimensional de angulo de ataque

Variacién del coeficiente de resistencia con el angulo de de-
flexion del elevador

Variacién del coeficiente de resistencia con la velocidad an-
gular de cabeceo adimensional

Variacién del coeficiente de resistencia con la velocidad adi-
mensional

Fuerza de sustentacién del perfil

Coeficiente de sustentacion del perfil

Coeficiente de sustentacién del perfil con angulo de ataque
nulo

Variacién del coeficiente de sustentacién del perfil con el
angulo de ataque

Variacién del coeficiente de sustentacién del perfil con el
angulo de deflexion de la superficie de control

Fuerza de sustentacién del avion

Coeficiente de sustentacién del avion

m/s?/rad
1/s

m/s/rad
m/s/rad

m/s?/rad

1/rad
1/rad
1/rad

1/rad

N/m

1/rad

1/rad
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Cr,
1,
Cr

[e3

M,

My

M,

u

C/\/l ac

Cr

Coeficiente de sustentaciéon con dngulo de ataque nulo
Coeficiente de sustentacion en la configuracion de referencia

Variacién del coeficiente de sustentacién con el angulo de
ataque

Variacién del coeficiente de sustentacion con la tasa de cam-
bio adimensional de angulo de ataque

Variacién del coeficiente de sustentacién con el angulo de
deflexién del elevador

Variacion del coeficiente de sustentacién con la velocidad
angular de cabeceo adimensional

Variacion del coeficiente de sustentacién con la velocidad
adimensional

Momento aerodinamico del perfil

Coeficiente de momento del perfil
Coeficiente de momento del perfil con angulo de ataque nulo

Variacién del coeficiente de momento del perfil con el &ngulo
de ataque

Coeficiente de momento del perfil respecto al centro aerodi-
namico

Momento de cabeceo del avién

Momento de cabeceo del aviéon (debido a la fuerza propulsi-
va)

Aceleracion angular en cabeceo por unidad de angulo de
ataque

Aceleraciéon angular en cabeceo por unidad de angulo de
ataque (debido a la fuerza propulsiva)

Aceleracién angular en cabeceo por unidad de variacién en
la velocidad

Aceleracién angular en cabeceo por unidad de variaciéon en
la velocidad (debido a la fuerza propulsiva)

Aceleraciéon angular en cabeceo por unidad de variacién en
la tasa de cambio de dangulo de ataque

Aceleracion angular en cabeceo por unidad de velocidad an-
gular de cabeceo

Aceleracion angular en cabeceo por unidad de dngulo de
deflexién del elevador

Coeficiente de momento de cabeceo del avién

Coeficiente de momento de cabeceo con adngulo de ataque
nulo

Coeficiente de momento de cabeceo respecto al centro aero-
dinamico

Coeficiente de momento de cabeceo en la configuraciéon de
referencia

Variacién del coeficiente de momento de cabeceo con el an-
gulo de ataque

1/rad
1/rad
1/rad

1/rad

N-m/m

1/rad

N-m
N-m

1/s?
1/s?
rad/s/m
rad/s/m
1/s

1/s

1/s?

1/rad
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Variacion del coeficiente de momento de cabeceo con la tasa
de cambio adimensional de angulo de ataque

Variacion del coeficiente de momento de cabeceo con el 4n-
gulo de deflexién del elevador

Variacion del coeficiente de momento de cabeceo con la ve-
locidad angular de cabeceo adimensional

Variacién del coeficiente de momento de cabeceo con la ve-
locidad adimensional

Fuerza propulsiva

Coeficiente de fuerza propulsiva

Componente propulsiva en la direccién z en la configuracién
de referencia

Variacién de la fuerza propulsiva en la direccién z con la
velocidad adimensional

Variacion de la fuerza propulsiva en la direccién z con el
angulo de ataque

Coeficiente de momento de cabeceo debido a la fuerza pro-
pulsiva en la configuracion de referencia

Variacién del coeficiente de momento de cabeceo debido a la
fuerza propulsiva con la velocidad adimensional

Variacién del coeficiente de momento de cabeceo debido a la
fuerza propulsiva con el angulo de ataque

Fuerza aerodinamica en el eje y

Fuerza propulsiva en el eje y

Aceleracion en el eje y por unidad de angulo de resbalamien-
to

Aceleracion en el eje y por unidad de velocidad angular de
balance

Aceleracion en el eje y por unidad de velocidad angular de
guifiada

Aceleracion en el eje y por unidad de dngulo de deflexién del
aleréon

Coeficiente de fuerza lateral del avion

Variacién del coeficiente de fuerza lateral con el dngulo de
resbalamiento

Variacion del coeficiente de fuerza lateral con la tasa de cam-
bio adimensional de angulo de resbalamiento

Variacién del coeficiente de fuerza lateral con el dngulo de
deflexion del alerén

Variacion del coeficiente de fuerza lateral con la velocidad
angular de balance adimensional

Variacién del coeficiente de fuerza lateral con la velocidad
angular de guinada adimensional

Variacién de la fuerza lateral propulsiva con el dangulo de
resbalamiento

Momento de balance del avién

1/rad
1/rad

1/rad
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Momento de balance del avién (debido a la fuerza propulsi-
va)

Aceleracién angular en balance por unidad de angulo de res-
balamiento

Aceleracion angular en balance por unidad de velocidad an-
gular en balance

Aceleracion angular en balance por unidad de velocidad an-
gular en guinada

Aceleracion angular en balance por unidad de dngulo de de-
flexién del alerén

Coeficiente de momento de balance del avién

Variacion del coeficiente de momento de balance con el an-
gulo de resbalamiento

Variacion del coeficiente de momento de balance con la tasa
de cambio adimensional de angulo de resbalamiento
Variacion del coeficiente de momento de balance con el an-
gulo de deflexion del alerén

Variacion del coeficiente de momento de balance con la ve-
locidad angular de balance adimensional

Variacion del coeficiente de momento de balance con la ve-
locidad angular de guiniada adimensional

Momento de guifiada del avién

Momento de guiiada del avién (debido a la fuerza propulsi-
va)

Aceleracion angular en guinada por unidad de angulo de
resbalamiento

Aceleracién angular en guinada por unidad de velocidad an-
gular en balance

Aceleracion angular en guifiada por unidad de velocidad an-
gular en guiniada

Aceleraciéon angular en guinada por unidad de dngulo de
deflexién del alerén

Aceleracion angular en guinada por unidad de dngulo de
resbalamiento (debido a la fuerza propulsiva)

Coeficiente de momento de guinada del avién

Variacién del coeficiente de momento de guifiada con el an-
gulo de resbalamiento

Variacién del coeficiente de momento de guinada con la tasa
de cambio adimensional de dngulo de resbalamiento
Variacién del coeficiente de momento de guinada con el an-
gulo de deflexion del alerén

Variacién del coeficiente de momento de guinada con la ve-
locidad angular de balance adimensional

Variacién del coeficiente de momento de guinada con la ve-
locidad angular de guiniada adimensional

Variacién de la coeficiente de momento de guinada creado
por la fuerza propulsiva con el angulo de resbalamiento

1/s?
1/s
1/s

1/s?

1/rad
1/rad
1/rad
1/rad

1/rad

N-m
1/s?
1/s
1/s
1/s?

1/s?

1/rad
1/rad
1/rad
1/rad
1/rad

1/rad
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Direcciones y velocidades lineales y angulares

Simbolo Descripciéon Unidades
y Angulo de asiento de la velocidad rad
X Angulo de guiniada de la velocidad rad
7 Angulo de balance de la velocidad rad
€ Angulo de ataque del empuje rad
v Angulo de resbalamiento del empuje rad
« Angulo de ataque rad
Qay Angulo de ataque en la configuracién de referencia rad
& Tasa de variaciéon del angulo de ataque rad/s
I3 Angulo de resbalamiento rad
3 Tasa de variacion del angulo de resbalamiento rad/s
0 Angulo de asiento rad
P Angulo de guifiada rad
10) Angulo de balance rad
Oc Angulo del elevador rad
Oey Angulo del elevador en la configuracién de referencia rad
de Tasa de variacion del angulo del elevador rad/s
O Angulo del alerén rad
ba Tasa de variacion del angulo del alerén rad/s
of Angulo de flaps rad
5 I Tasa de variacién del angulo de flaps rad/s
u Velocidad en el eje m/s
U1 Velocidad en el eje z en la configuracién de referencia m/s
v Velocidad en el eje y m/s
w Velocidad en el eje z m/s
u Velocidad adimensional en el eje x -
v Velocidad adimensional en el eje y -
w Velocidad adimensional en el eje z -
D Velocidad angular en balance rad/s
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Velocidad angular en balance adimensional
Aceleracién angular en balance

Velocidad angular en cabeceo

Velocidad angular en cabeceo adimensional
Aceleracién angular en cabeceo

Velocidad angular en guiniada

Velocidad angular en guinada adimensional

Aceleracién angular en guinada

Otros parametros
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Tiempo adimensional

Ntmero de Reynolds
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Vector velocidad aerodinamica

Velocidad aerodindmica (médulo)
Viscosidad (dindmica) del aire

Densidad del aire kg/m?

Viscosidad cinemética del aire

Presién del aire

Coeficiente de dilatacion adiabatica del aire
Velocidad del sonido

Masa del ala

Masa adimensional del ala

Peso del ala

Gravedad terrestre

Velocidad de entrada en pérdida

Presién dindmica

Presién dinamica en la configuracién de referencia

Tiempo en reducirse a la mitad la amplitud

rad/s?
rad/s

rad /s’
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Ts Tiempo en doblarse la amplitud S
£ Amortiguamiento -
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Motivacion

A lo largo de la historia, la humanidad siempre ha intentado conquistar los cielos. Para empezar
a ver intentos de simulacion del vuelo de las aves, hay que remontarse a los antiguos griegos, con el
mito de Daedalus y su hijo Icarus, pasando por los extravagantes disefios de ornitéptero de Leonardo
da Vinci a finales del siglo XV en Italia (figura 1.1). Posteriores hazanas en la historia de los vuelos
residen en Francia, con la invencién del globo aerostatico por los hermanos Montgolfier a finales del
siglo XVIII; en Inglaterra, con el primer concepto de avion de alas fijas desarrollado por George Cayley
a finales del siglo XVIII y principios del XIX; en Alemania, con los planeadores de Otto Lilienthal a
finales del siglo XIX (figura 1.2) y en los Estados Unidos por parte de Samuel Pierpont Langley. Al
mismo tiempo que Langley, los hermanos Wright hacian historia el 17 de diciembre de 1903, cuando
llevaron a cabo el primer vuelo de un aviéon méas pesado que el aire (figura 1.3).

LR v LP L R R

A asn Al )

Figura 1.1: Disefio de ornitéptero de Leonardo da  Figura 1.2: Otto Lilienthal dispuesto a volar
Vinci
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Figura 1.3: Fotografia original del primer vuelo con motor de la historia

En la actualidad, una amplia variedad de aviones no convencionales surcan nuestros cielos. Entre
ellos, las alas voladoras representan el diseno més puro y cercano a la naturaleza. Las alas voladoras
se definen como aquellas aeronaves de ala fija que permiten realizar un vuelo estable y controlable
sin presencia de fuselaje o superficies verticales [1], exceptuando pequefios winglets o superficies tales
como las del Northrop YB-49 (figura 1.4c). Algunos ejemplos de alas voladoras que han pasado a la
historia son la mayoria de las creaciones de los hermanos alemanes Walter y Reimar Horten durante la
década de 1930 y durante todo el siglo XX (figura 1.4a); los modelos Storch I - Storch IX del alemén
Alexander Lippisch previos a la Segunda Guerra Mundial; los modelos creados por la NASA entre
1963 y 1975 o los Northrop del ejército estadounidense previos o ligeramente posteriores a la Segunda
Guerra Mundial: el Northrop YB-35 de 1946 (figura 1.4b), el Northrop YB-49 de 1947 (figura 1.4c)
, llegando hasta el ultimo modelo de ala voladora, el Northrop Grumman B-2 Spirit, que vol6 por
primera vez en 1989 (figura 1.4d).

(a) Horten H.IV
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(c) Northrop YB-49 (d) Northrop Grumman B-2 Spirit

Figura 1.4: Algunas alas voladoras famosas en la historia

Histéricamente, las alas voladoras han sido defendidas por muchos como la configuracién poten-
cialmente mas eficiente de avion desde el punto de vista de la aerodinamica y el peso estructural. Tal
nocién proviene generalmente de la idea de que la ausencia de cualquier componente del avién, con
excepcion del ala, debe reducir el coeficiente de resistencia y la complejidad estructural. Sin embargo,
en estos aviones el ala debe ser capaz de proporcionar estabilidad y control de vuelo por si misma,
un requisito que en principio impone dificultades adicionales al problema de disefio. De hecho, los
aumentos en peso y friccién debido al problema de estabilidad pueden compensar parcial o totalmente
los beneficios estructurales de la simplificacién.

Las alas voladoras representan un desafio iinico a la hora de predecir sus caracteristicas de estabi-
lidad estatica y dindmica, ya que la mayor parte de la literatura que ha sido escrita sobre esta materia
trata sobre aviones convencionales, con una estructura de cola para su control.

Con este hecho en mente, el proyecto presente trata de estudiar las caracteristicas aerodinamicas y
de estabilidad de las alas voladoras. Los antecedentes de este proyecto estdn basados en el articulo [3],
en el cual se describen los andlisis de estabilidad realizados para un ala voladora, que adopta el nombre
de "Ala'(figura 1.5). En dicho articulo, se define completamente la geometria del Ala y se realiza un
primer estudio de estabilidad, que muestra la necesidad de anadir winglets al Ala para satisfacer los
requisitos de estabilidad lateral. Para estos andlisis, se utilizan una serie de ecuaciones empiricas que
permiten el célculo de las derivadas de estabilidad del Ala, considerando por separado la aportacién
del ala y los winglets [16].
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Figura 1.5: Ala Voladora (imagen extraida de [3])

1.2. Descripcion del proyecto

Los resultados obtenidos para el Ala en [3], indicaban unas caracteristicas de estabilidad positivas
para la configuraciéon de ala voladora con winglets. El objetivo primero de este proyecto se basa en
demostrar estos resultados, partiendo de la misma geometria aunque utilizando para ello varias herra-
mientas de calculo distintas. De este modo, se persigue mejorar los resultados anteriores, realizando
un analisis con mas rigor que permita conocer en profundidad las caracteristicas de las alas voladoras,
pudiendo compararse los resultados, validarse las herramientas de calculo y corroborar lo obtenido en
[3].

Los anélisis del ala voladora se incluyen en el capitulo 5 de este documento. En primer lugar, en
la seccién (5.1) se describe la geometria nominal del ala, basada en los datos de [3]. Posteriormente,
en la seccién (5.2) se procede a realizar los estudios de aerodindmica del ala. Para ello, debido a la
simplicidad del software y con el objetivo de poder validarlo comparando los resultados con un futuro
estudio en tunel de viento, se decidi6 utilizar el software libre XFLR5 (véase el capitulo 4, donde
se describe el uso hecho de este software). En primer lugar se analizan los perfiles utilizados en el
ala voladora (seccién 5.2.1), para asi poder analizar posteriormente el ala completa (seccién 5.2.2).
Estos mismos andlisis se realizan tanto para la configuracién de ala sin winglets como para el ala con
winglets.

Tras obtener las caracteristicas aerodinamicas del ala, en la seccién (5.3) se analizan la estabilidad
longitudinal y lateral-direccional del ala voladora, de nuevo para las configuraciones con/sin winglets.
Con el objetivo de tener varias herramientas para comparar los resultados, se calcularan las derivadas
de estabilidad mediante XFLR5 directamente y, ademas, a partir de los resultados aerodinamicos
previamente obtenidos (en XFLR5), calculdndolas mediante un cédigo numérico propio. Asimismo,
en la seccién (5.4) se utilizardn las mismas ecuaciones paramétricas que fueron usadas en [3]. Estas
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ecuaciones, basadas en [16] y [19], permiten desacoplar las contribuciones del ala y los winglets a cada
una de las derivadas de estabilidad. De este modo, se generé un cédigo que automatizaba el célculo
de las derivadas de estabilidad para alas voladoras, a partir de sus datos geométricos y parametros
de la configuracién de vuelo trimado. Esto es ideal para las alas voladoras puesto que muchas de las
derivadas de estabilidad son simplificadas en la literatura indicando tnicamente sus contribuciones
principales. Cuando la mayor de las contribuciones proviene de la cola, y el avion analizado carece de
ésta, se estaria frente a un grave problema. La comparacién de las derivadas halladas mediante los
distintos métodos permitird obtener conclusiones acerca de la estabilidad del ala voladora, deduciendo
también la ventaja del uso de los winglets.

Las ltimas secciones del capitulo 5 tratan del analisis de distintas geometrias para el ala voladora,
alejandose de la configuraciéon nominal previamente estudiada. En la seccién (5.5) se realiza un estudio
de las caracteristicas de estabilidad del ala variando diferentes pardmetros de la geometria tanto del
propio ala como de los winglets. De este modo, se intenta optmizar la geometria y ver cémo afecta
cada parametro por separado a las caracteristicas de estabilidad de las alas voladoras. Por tltimo, en
la seccién (5.6) se procede a representar la respuesta dindmica del ala voladora ante distintas perturba-
ciones, comparando las distintas geometrias analizadas previamente y observando sus caracteristicas
de estabilidad dindmica.
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Capitulo 2

Estado del arte

Como se ha explicado en el capitulo 1, para la realizacién de este proyecto se decidi6 utilizar como
herramienta esencial de céalculo el software libre XFLR5. Esta herramienta permite realizar andlisis
aerodinamicos y de estabilidad de perfiles, alas y aviones, operando a bajos ntimeros de Reynolds
[24]. Los numerosos andlisis realizados en este proyecto permitirdn, mediante una comparacién con un
futuro estudio en tunel de viento, validar los calculos de este software.

Actualmente, existen numerosas herramientas que permiten obtener los resultados que aqui se
requerian. A continuacién se ofrece un listado y se explican brevemente algunas de estas herramientas:

= United States Air Force Stability and Control Digital DATCOM: Se trata de un
software que implementa los métodos contenidos en el DATCOM!' para calcular las derivadas
de estabilidad estaticas, de control y dindmicas de los aviones de ala fija. E1 DATCOM digital
requiere un archivo de entrada que contenga una descripcion de la geometria del avidon a analizar,
y da como salida las correspondicentes derivadas de estabilidad adimensionales de acuerdo a
la condicién de vuelo especificada. Con los valores obtenidos, se pueden calcular multitud de
parametros de la dindmica del vuelo.

Algunos desarrollos actuales de la herramienta DATCOM digital son: DATCOM+-, la herramien-
ta para Matlab "Mathworks Aerospace Toolbox"y OpenDatcom.

» Computational Fluid Dynamics (CFD): Software de mecanica de fluidos en general, que
utiliza métodos numéricos para resolver y analizar cualquier problema que involucre gases o
liquidos. Permite simular la interaccién de cualquier fluido con superficies definidas por las con-
diciones de contorno. Esta herramienta tiene una potencia de calculo muy grande y, en particular,
permite realizar cdlculos de aerodindmica en alas y aviones. La base fundamental de casi todos
los problemas de CFD son las ecuaciones de Navier-Stokes, las cuales pueden ser simplificadas si
se eliminan los términos viscosos (obteniendo las ecuaciones de Euler). Simplificando ain més las
ecuaciones, despreciando los términos de vorticidad se llega a las ecuaciones de flujo potencial.
Finalmente, para pequenas perturbaciones en flujos subsénicos y supersénicos (no transénicos
ni hipersénicos) estas ecuaciones pueden ser linealizadas para obtener las ecuaciones del flujo
potencial linealizado.

A partir de las ecuaciones y mediante diversos métodos de discretizacién numérica y modelos de
turbulencia, se resuelve el problema considerado calculando las fuerzas que el fluido ejerce sobre
el cuerpo. CFD incluye andlis de flujos estacionarios o no estacionarios; laminares, turbulentos
o de transicién; subsénicos, supersénicos e hipersonicos; con transferencia de calor y reacciones;

'El DATCOM es una coleccién de los mejores conocimientos y opiniones en el drea de la estabilidad aerodindmica y
el control, que permite calcular las derivadas de estabilidad de los aviones dada la geometria y una condicién de vuelo.
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mezclas de gases y liquidos; con gases reales, compresibles, liquidos no Newtonianos ... Uno de
los software de CFD maés populares es ANSYS Fluent.

La validacién de los resultados del software se lleva a cabo mediante experimentacion en ttunel
de viento y mediante tests a escala real (pruebas en vuelo).

(b)

Figura 2.1: Ejemplos de analisis en CFD

= Computerised Environment for Aircraft Synthesis and Integrated Optimisation Met-
hods (CEASIOM): CEASIOM es un software utilizado para el diseno conceptual de aviones,
que hace uso de la teoria y los datos semi-empiricos, ajustando los algoritmos con datos obteni-
dos de la experiencia y proyectos anteriores. La fase de diseno conceptual de una aeronave puede
suponer hasta el 80 % del coste del producto a lo largo de su ciclo de vida, por lo que los errores
durante esta fase deben ser evitados. CEASIOM permite, mediante diversos médulos, orientar
al ingeniero en este proceso de diseno conceptual. Entre los distintos médulos que CEASIOM
incluye se pueden encontrar: el médulo de geometria (punto de inicio para construir el avién),
el modulo de aerodindmica (Digital DATCOM combinado con cédigos de TORNADO y CFD),
el médulo de estabilidad y control (SDSA), el médulo de disetio de sistemas de control de vuelo
(FCSDT), el médulo de aeroelasticidad (NeoCASS), asi como otras herramientas de estructuras.
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Figura 2.2: Modelo de simulacién de un avién en CEASIOM

= TORNADO: Es un software de cddigo abierto, programado en MATLAB, para el cdlculo de
las derivadas de estabilidad y coeficientes de fuerzas y momentos de una aeronave. Utiliza como
base un método numérico denominado Vortex Lattice Method (VLM) para aerodindmica lineal.
Este método estd basado en la teoria de flujo incompresible y potencial, donde los efectos de vis-
cosidad y disipacién son despreciados. Ademés, supone pequeno espesor en todas las superficies
sustentadoras y pequefios angulos, todo ello necesario para la linealizacién de las ecuaciones. Asi,
modelando todas las superficies sustentadoras como placas planas, TORNADO permite calcular
la mayoria de las derivadas de estabilidad para un gran rango de geometrias. Con una veloci-
dad computacional muy elevada y aun en fase de desarrollo, el cédigo estd siendo utilizado en
numerosas universidades de todo el mundo.
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Capitulo 3

Descripcion de la dinamica del avién

Como se ha introducido en el capitulo 1, el presente proyecto trata del estudio de la estabilidad
de un ala voladora, incluyendo el calculo de sus derivadas de estabilidad, andlisis de sus modos y
representaciéon del comportamiento dindmico. Para ello, son necesarias una serie de herramientas,
por lo cual se hace imprescindible realizar una introduccién teérica de la dindmica del avién en este
capitulo. A lo largo del capitulo, se particularizara la formulacién al caso aplicado de un ala voladora
que, no disponiendo de timén de direccién, carece de uno de los grados de libertad con respecto a
otros aviones convencionales.

Tras plantear unas hip6tesis iniciales en la seccién (3.1), se procederd a describir los sistemas de
referencia utilizados en la seccién (3.2). Una vez descritos los sistemas de ejes, se mostraran las ecua-
ciones que dominan el comportamiento dindmico del avién en la seccién (3.3), pasando posteriormente
a realizar una linealizacién del modelo en la seccién (3.4). Por tltimo, en la seccién (3.5) se describe
brevemente la dindmica del avidén a partir de las ecuaciones obtenidas previamente.

3.1. Hipotesis generales

En este capitulo se van a plantear las ecuaciones generales que describen la dinamica del vuelo de
un avion; es decir, la evolucién de las variables de estado de éste en funcién de las fuerzas y momentos
exteriores. Para ello, es necesario en primer lugar plantear una serie de hipétesis:

= Modelo de Tierra: Se considera la Tierra plana y la gravedad constante.

» Modelo de atmésfera: La atmodsfera estd en calma (no hay viento), y la variacion de sus
magnitudes con la altitud viene dada por el estindar de atmosfera ISA (International Standard
Atmosphere) (ver anexo A).

= Kl avién es un cuerpo rigido, simétrico y con los motores fijos.

3.2. Sistemas de referencia y sistemas de ejes

En el desarrollo de este proyecto se utilizaran distintos sistemas de referencia, habituales en la
Mecanica del Vuelo. Para obtener las ecuaciones escalares del movimiento se consideran las ecuacio-
nes vectoriales en forma matricial. Para ello los vectores deben proyectarse en un sistema de ejes
determinado. Los distintos sistemas de ejes utilizados se describen a continuaciéon. Para obtener las
componentes de un vector @ en ejes Y conocidas sus componentes en ejes X, se considera la matriz
[T]" asociada a la transformacién X — Y que permite escribir

11



CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

[a]" =[] [a]™ (3.1)

En lo que sigue, se usard esta notacién para designar la transformacién entre distintos ejes de
coordenadas. Se procede ahora a describir los distintos sistemas de referencia utilizados en la dindmica
del vuelo, asi como la transformaciéon de coordenadas entre ellos.

3.2.1. Sistema inercial topocéntrico

Haciendo la hipétesis de Tierra plana, la superficie terrestre se considera plana y cualquier sistema
de referencia fijado a ella (topocéntrico) puede considerarse inercial. Con estas hipétesis, el sistema
inercial topocéntrico T'(O, z,y, z) se define como sigue:

O (origen): cualquier punto de la superficie terrestre;

Eje x: en direccién norte;

Eje y: en direccién este;

» Eje z: completa un triedro a derechas (dirigido hacia abajo).

El plano formado por los ejes = e y (plano zy) es el plano horizontal.

3.2.2. Sistema de ejes horizonte local

El sistema de ejes horizonte local H(Op, x, yn, 21) se define como sigue (ver figura 3.1):

O}, (origen): centro de masas del vehiculo;

Eje xp,: paralelo al eje x del sistema inercial topocéntrico;

Eje yx: paralelo al eje y del sistema inercial topocéntrico;

» Eje zp: completa un triedro a derechas (paralelo al eje z del sistema inercial topocéntrico).

El plano z,yp, (formado por los ejes xj e yp) es el plano horizontal local.

3.2.2.1. Orientacién de los ejes horizonte local (H) respecto de los ejes del sistema
inercial topocéntrico (7))

Transformaciéon T — H : la orientacién de los ejes horizonte local coincide en todo momento con
la de los ejes del sistema inercial topocéntrico. La matriz de transformacion es pues la identidad.

3.2.3. Sistema de ejes viento

El sistema de ejes viento W (O, Ty, Yuw, 2w) se define como sigue (ver figuras 3.2 y 3.2):

» O, (origen): centro de masas del avién;

= Eje x,,: dirigido segin el vector velocidad aerodinamica V' y en su mismo sentido;
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= Kje z,: contenido en el plano de simetria del avién, y dirigido hacia abajo en la actitud normal
de vuelo;

» Eje y,: completa un triedro a derechas (dirigido segtn el ala derecha del avién).

Plano horizontal M
local i

Plano vertical

Plano horizontal

Plano ortogonal a V

Figura 3.2: Sistema de ejes viento

3.2.3.1. Orientacién de los ejes viento (W) respecto de los ejes horizonte local (H)

Los 4ngulos que permiten describir la orientacién de los ejes viento respecto de los ejes horizonte
local son los siguientes:
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CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

» El dngulo de asiento de velocidad () (en inglés, aerodynamic flight-path angle) es el angulo
formado por el vector velocidad aerodindmica V' con el plano horizontal local, positivo cuando
el avién sube.

» El dngulo de guinada de velocidad (x) (en inglés, aerodynamic heading angle) es el angulo
formado por la proyeccién del vector velocidad V' sobre el plano horizontal local con la direccion
norte, positivo hacia el este.

» El dngulo de balance de velocidad () o dangulo de alabeo (en inglés, bank angle) es el angulo
formado por el eje y,, con la interseccién del plano ¥z, con el plano horizontal, positivo en el
sentido de bajar el ala derecha.

Transformaciéon H — W: los ejes viento se obtienen a partir de los ejes horizonte local mediante
una rotacién de angulo y alrededor del eje zp, seguida de una rotacion de angulo v alrededor del eje
intermedio ¢/, seguida de una rotaciéon de dngulo p alrededor del eje x,, (ver figuras 3.1 y 3.2). La
matriz de transformacion es

COS 7y Cos X cos v sin x —sin x
[T]WH = |sin psinycos x — cos pusiny sin g sinysiny + coscosx  sin pcosy (3.2)
cos psinycosy + sin psiny cospsinysiny — sin g cosyy cos p cosy

Este sistema de ejes permite orientar de forma natural la fuerza aerodindmica (ver figura 3.3),
siendo, por definicién, la resistencia (D) la componente segiin —z,,, la fuerza lateral (@) la componente
segin —y,, y la sustentacion (L) la componente segun —z,,. Notese que en general la velocidad V no
estd contenida en el plano de simetria del avién (en el caso de vuelo simétrico si lo estd); se llama
angulo de resbalamiento (en inglés, sideslip angle) al dngulo formado por el vector V con el plano de
simetria.

Es importante mencionar que la fuerza aerodinamica asi definida, en ejes viento, no tendra las

mismas componentes que en ejes estabilidad, los cuales seran utilizados en el desarrollo posterior. En
estos ejes, las componentes serdn Fjy_, F A, Y Fyu..

Plano de
simetria L

Plano
ortogonal aV

Figura 3.3: Orientacién de la fuerza aerodindmica

Para orientar el empuje respecto de los ejes viento, se definen el dngulo de ataque del empuje (¢)
y el angulo de resbalamiento del empuje (v), tal y como se indica en la figura (3.4).
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Figura 3.4: Orientacién del empuje

3.2.4. Sistema de ejes cuerpo

El sistema de ejes cuerpo B(Op, xp, yp, 2) se define como sigue (ver figura 3.5):

= O, (origen): centro de masas del avidn;

= Eje zp: contenido en el plano de simetria del avién, segin una linea de referencia longitudinal, y
dirigido hacia el morro;

= Eje z;: contenido en el plano de simetria del avion, ortogonal a x;, y dirigido hacia abajo en la
actitud normal de vuelo;

» Eje yp: completa un triedro a derechas (es ortogonal al plano de simetria, dirigido segin el ala
derecha del avion).

Xp

Plano de
simetria

Figura 3.5: Sistema de ejes cuerpo

3.2.4.1. Orientacién de los ejes cuerpo (B) respecto de los ejes viento (W)

La orientacion de los ejes cuerpo respecto de los ejes viento viene definida por los siguientes angulos:
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CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

» El 4ngulo de resbalamiento (en inglés, sideslip angle) (3) es el angulo formado por el vector V
con el plano de simetria, positivo cuando el aire le entra al avién por la derecha.

» El dngulo de ataque (en inglés, angle of attack) («) es el dngulo formado por el eje x; con la
proyeccién del vector V' sobre el plano de simetria, positivo cuando el aire le entra al avion por
abajo.

Transformacién W — B: los ejes cuerpo se obtienen a partir de los ejes viento mediante una
rotacion de angulo § alrededor del eje —z,,, seguida de una rotacién de angulo « alrededor del eje v
(ver figura 3.5). La matriz de transformacion es

cosacos B —cosasinfB —sina
[T]B% = sin 3 cos 3 0 (3.3)
sinacosf —sinasinfS  cosa

3.2.4.2. Orientacién de los ejes cuerpo (B) respecto de los ejes horizonte local (H)

Por otro lado, la orientacién respecto de los ejes horizonte local viene definida por los llamados
Angulos de Euler:

» El dngulo de asiento (en inglés, pitch angle) (6) es el angulo formado por el eje x; con el plano
horizontal local, positivo hacia arriba.

» El dngulo de guiniada (en inglés, yaw angle) (¢) es el dangulo formado por la proyeccién del eje
xp sobre el plano horizontal local con la direccién norte, positivo hacia el este.

» Eldngulo de balance (en inglés, roll angle) (¢) es el &ngulo formado por el eje y; con la interseccién
del plano gz, con el plano horizontal, positivo en el sentido de bajar el ala derecha.

Cuando ¢ = 0 se dice que el avién vuela con las alas a nivel.

Transformacién H — X; — X5 — B: los ejes cuerpo se obtienen a partir de los ejes horizonte
local mediante una rotaciéon de dngulo v alrededor del eje zp, que permite pasar de los ejes H a los
ejes X1(01,x1,y1,21 = z1); seguida de una rotacién de angulo 6 alrededor del eje intermedio y;, que
pasa desde los ejes X1 a los ejes Xo(Oa,x2,y2 = y1, 22); seguida de una tultima rotacién de angulo ¢
alrededor del eje xo9 = xp, que lleva los ejes Xo a los ejes cuerpo finales. La matriz de transformacion
se construye a partir de las tres transformaciones elementales descritas:

TBX2 TX2 X1
1 0 0 cosf 0 —sinf costy siny 0
[T1P7 = |0 cos¢ sing 0 1 0 —siny cosyp 0| =
|0 —sing cos¢| [sinf 0 cosf 0 0 1
I cos 0 cos ¢ cos 0 sin vy —sin6
= |sin¢sinfcosty — cos¢siny sin¢sinfsiny + cosPcosyp sin ¢ cos (3.4)
[cos¢@sinfcosy +singsiny  cos@sinfsiny —singcosy cosgcost

Esta matriz verifica la siguiente relacién
(7)1 = (TP ) (3.5)

la cual permite relacionar los angulos (0, ¥, ¢) con los angulos (o, 3) v (v, X, ).
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3.3. Modelo no lineal de 6 grados de libertad

3.3. Modelo no lineal de 6 grados de libertad

El objetivo que se persigue es relacionar el movimiento de la aeronave con las fuerzas que actian
sobre ella. En primer lugar, conviene hacer las siguientes definiciones:

o T .., ., . , . ,

» 7, = (Z¢, Yo, 2¢)” ¢ Vector de posicion del avidn respecto del sistema topocéntrico (nétese el abuso
de notacién, ya que en este caso el supérindice T representa la traspuesta del vector, no la
proyeccién en el sistema topocéntrico).

= V,: Vector velocidad del avién respecto del sistema topocéntrico.
= V,: Velocidad del viento respecto del sistema topocéntrico.

= V: Vector velocidad aerodindmica del avién. Las fuerzas y momentos aerodinamicos dependen
de esta velocidad.
V=V.-V, (3.6)

Como se comentd en las hipdtesis generales, no se considerara viento, por lo que la velocidad
aerodindmica del avién coincide con la velocidad respecto a tierra, y, por ser el sistema topocéntrico
inercial (hipétesis de Tierra plana), coincidird también con la velocidad inercial (V = V, = V7).

En la figura (3.6) se puede ver el criterio de signos para las fuerzas y momentos aerodindmicos,
asi como para las velocidades lineales y angulares. Recuérdese que en el indice de notacion se puede
consultar la nomenclatura seguida.

Figura 3.6: Criterio de signos

El desarrollo de las ecuaciones dindmicas se hara en los ejes cuerpo del avidon. En estos ejes, se
definen los siguientes vectores:

oy

V7 = [wv,w] (3.7)
w? = [pgr]" (3.8)
[FAl” = [Fa,.Fa, Fa.]" (3.9)
[Fr)® = [Fr,,Pr,, Fr]" (3.10)
[MA]” = [La,Ma,Nal" (3.11)
(Mr)? = [Lp, My, Np]" (3.12)




CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

donde u, v y w son las velocidades lineales en los ejes z, vy, z, respectivamente; p, ¢ y 7 son las
velocidades angulares de balance, cabeceo y guitiada; Fa,, Fia, y Fa, son las componentes de la fuerza
aerodinamica en los ejes cuerpo; Fr,, Fr, y Fr, son las componentes de la fuerza propulsiva en dichos
ejes; L4, M4 y N4 son los momentos aerodindmicos y L7, Mt y N son los momentos producidos
por la fuerza propulsiva.

3.3.1. Ecuaciones cinematicas lineales

Para empezar se plantean las ecuaciones cinematicas lineales, que permiten conocer la posicién del
vehiculo a partir de su velocidad.

Te
Vel = [CZ;]T = |de (3.13)
Ze

Puesto que las ecuaciones se van a plantear en los ejes cuerpo, se dispondra de [VC]B, por lo que
hay que hacer la transformacién:

Te U
ge| = M |v]| = (3.14)
Ze w

ucos 0 cos 1) + v(sin ¢ sin O cos 1 — cos ¢ sin 1)) 4+ w(cos ¢ sin O cos 1 + sin ¢ sin 1))
= |ucosfsini + v(sin ¢sin O sin ) + cos ¢ cos ) + w(cos ¢ sin O sin 1) — sin ¢ cos )
—wu 8in @ + v sin ¢ cos 8 + w cos ¢ cos

3.3.2. [Ecuaciones cinematicas angulares

A continuacion se van a escribir las ecuaciones cineméticas angulares, las cuales permiten conocer
los pardmetros de actitud (dngulos de Euler: 8, 1) y ¢) a partir de la velocidad angular.

A partir de la transformacién H — B explicada en la seccién (3.2.4.2), se puede escribir el vector
velocidad angular de la siguiente forma:

W= @NZH + éjxl + QZ)ZB (3.15)
donde I;H, le y ip son los vectores unitarios segun los ejes zp, Y1 v xp, respectivamente. Proyectando
esta ecuacién en ejes cuerpo a partir de las matrices de transformacioén descritas en la seccién (3.2.4.2):

= [T k)™ + [T [, + Glis]” (3.16)

SR I3

Y haciendo las tranformaciones indicadas queda:

b —1)sinb

p
q| = éposqﬁ + 1/}'cosesinqb (3.17)
r —0sin ¢ + 1) cos 6 cos ¢

Por tdltimo, conviene despejar en estas ecuaciones las derivadas de los angulos de Euler en un
mismo miembro de la ecuacion:
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3.3. Modelo no lineal de 6 grados de libertad

¢ p+ (gsin ¢ + r cos ¢) tan 6
0| = qcos¢ — rsin ¢ (3.18)
Y (gsin ¢ + r cos ¢) sec §

3.3.3. Ecuaciones dinamicas

En cuanto a las ecuaciones dindmicas, se comienza planteando la Segunda Ley de Newton para las
fuerzas y la ecuacion del momento cinético para los momentos:

. dv.
Z Fezt =m dtc (319)
. dh,
Moy = —< 2
> Mo = — (3.20)

donde >’ ﬁemt = F A+ FT + mg es la suma de fuerzas exteriores aplicadas, Mmt =M 4+ MT es la
suma de momentos exteriores aplicados, h. = I& es el momento angular y I es el tensor de inercia.

Las derivadas anteriores han de tomarse desde un sistema de referencia inercial, que, como se ha
explicado, serd aqui el sistema topocéntrico. Sin embargo, puesto que el tensor de inercia es conocido
en ejes cuerpo, se proyectaran las ecuaciones en estos ejes y se tomaran las derivadas mediante la
formula de Poisson.

Aplicando la férmula de Poisson para realizar las derivadas en ejes cuerpo, la ecuacién (3.19) queda:

m dVC
dt

v, . L
—m<B+ojx1/c>:FA+FT+m§ (3.21)

inercial - dt

mientras que la ecuacién (3.20) resulta:

dh,. =
inercial - (Idt‘B

dt

@ x m) = M + My (3.22)

Estas ecuaciones se proyectan en ejes cuerpo, a partir de la definicion de las fuerzas y momentos
aerodindmicos y propulsivos dados anteriormente y sabiendo que

Las ecuaciones resultantes son:

m(i —vr+qw) = —mgsinf+ Fa, + Fr, (3.23)
m(v +ur —wp) = mgcosOsing + Fa, + Fr, (3.24)
m(w —uqg+vp) = mgcosBcosp+ Fa, + Fr, (3.25)
Lopwp — Lpoi — Lpopg + (L, — Iyy)rq = La+ L (3.26)
LG+ (Ipw — Lo)pr + L. (p> — %) = Ma+ Mrp (3.27)
Lot = Toep + (Iyy — Loa)Pq + Lozqr = Na+ N (3.28)
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Las ecuaciones anteriores (cineméticas lineales, ecuaciones 3.15; cineméticas angulares, ecuaciones
3.18 y dindmicas, ecuaciones 3.23-3.28) constituyen un sistema de 12 ecuaciones diferenciales que
permiten calcular las 12 variables de estado:

f = [1"07 yC’ ZCa ¢) 95 /l)Z)7 U, /Uv vav Q7 T]

Para cerrar el problema, es necesario conocer las expresiones de las fuerzas y momentos aerodi-
namicos y propulsivos. Es decir, es necesario un modelo aerodindmico y otro propulsivo. En general,
dicho modelo sera de la forma:

Faqr,Mar = f(u(r),v(r), w(r), p(7), q(1), (1), @)

donde z(7) representa la historia pasada de la variable x, y @ es el vector de control. Para el caso
particular de ala voladora, sin timén de direccion, se tiene:

U= [56) 5T7 6a]

por lo que el sistema tendra tres grados de libertad (leyes de pilotaje: deflexién de elevador, palanca del
motor y deflexion de alerén respectivamente). La deflexién del elevador se define positiva hacia abajo,
produciendo un momento de cabeceo negativo (picado). La deflexién del alerén es positiva cuando da
un momento de balance positivo, tendiendo a bajar el ala derecha.

El problema de trayectoria (ecuaciones cineméticas lineales) estd desacoplado del resto. Pueden
resolverse las ecuaciones de actitud (cinematicas angulares) y dindmicas independientemente. A partir
de ahora, no apareceran en la formulacion las ecuaciones cinematicas lineales.

3.4. Modelo linealizado de pequenas perturbaciones

Para el estudio de problemas de estabilidad y control, resulta practicamente imposible trabajar
con las ecuaciones no lineales obtenidas. Por ello, para simplificar el problema, se selecciona un punto
de operacién del avién y se linealizan las ecuaciones en torno a dicho punto. De este modo, se obtiene
un sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias (ODE’s) lineal que si es abordable en la préctica,
siendo Unicamente valido cuando el movimiento de la aeronave consiste en pequenas perturbaciones
alrededor del punto de operacién.

Las variables de estado se expresardn como suma de su valor en el punto de operacién (subindice
"1") més su desviacién (con la misma nomenclatura que el valor total de la variable) (obsérvese el
abuso de notacion):

u = uy + u(t) p=p1+p(t) ¢ = d1+o(t)
v =u1 +v(t) q=q+qt) 0=01+0(t)
w = wy + w(t) r=ry+r(t) Y =1 +Y(t)
Fa, =Fa, +AFs, Fa,=Fa, +AFs, Fa, =Fa, +AF4,
Fr, = Fr,, + AFr, Fr, = Fr, +AFr,  Fr. = Fr. + APy,
Ma=Ma, +AMy La=La +ALL Na=Ny, +ANy
Mp=Mp +AMr Lo =Ly, +ALr  Np=Np +ANr

El vuelo de referencia que se va a utilizar consiste en un vuelo simétrico (v; = 0), rectilineo
(¢1 = 0), estacionario (uj, vy, wi, p1, q1 y r1 constantes) y con velocidades angulares nulas (p; = q1 =
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3.4. Modelo linealizado de pequenas perturbaciones

r=¢1 =6 =1 = 0). Para simplificar el problema ain més, se define el sistema de ejes estabilidad
(S(Os, xs,ys, 25)), que no es mas que el anterior sistema de ejes cuerpo para una situacién particular:
El eje zp va segtn la direccién y sentido de la velocidad de referencia (uq). Nétese que previamente,
el sistema de ejes cuerpo habia sido definido con el eje z; apuntando hacia el morro, pero nunca se
habia concretado la direccion exacta. De este modo, se consigue que la velocidad vertical de referencia
sea nula (w; = 0). Formalmente, el sistema de ejes estabilidad vendré definido por:

O; (origen): centro de gravedad del avion;

= Eje x4: seglin la direcciéon de la velocidad del estado de referencia (171);

[Vl]s = [ulﬂ 0, O]T

Eje ys: paralelo a y;

Fje zs: formando un triedro a derechas.

Por lo tanto, en estos ejes estabilidad, las variables de estado en el vuelo de referencia resultan todas
nulas excepto u1, 61 vy 1. La velocidad u; serd la que se tenga en la configuraciéon de referencia, con el
avién trimado longitudinalmente a un angulo de ataque «; = 6; y con una deflexién de elevador Je, .
Para el angulo de guinada, se puede escojer cualquier referencia, ya que la ecuacién correspondiente
(ecuacién cinematica angular en la direccién z) estd desacoplada del resto.

Se procede, por lo tanto, a la linealizacién de las ecuaciones dindmicas y cinemdticas angulares.
Para ello, se desprecian los términos de segundo orden en las perturbaciones respecto del punto de
operacion. Ademads, los términos no lineales que puedan aparecer en las ecuaciones se aproximan por
series de Taylor en torno al punto de operacion, quedandose sélo con la parte lineal.

sin (¢1 + ¢(t)) ~ sin ¢1 + ¢(t) cos ¢1
cos (¢1 + ¢(t)) = cos p1 — ¢(t) sin ¢y

Con esto y, sabiendo que el punto de operacién satisface las ecuaciones del sistema (lo cual permite
simplificar las ecuaciones), se obtienen las ecuaciones linealizadas:

m(t —vir —rv+wiqg+ qw) + mgcosy = AFs, + AFp, (3.29)

m(v +urr + riu — wip — prw) + mg(fsin g1 sinf; — pcosprcosty) = AFs, + AFr, (3.30)
m(w — u1q — qru + vip + p1v) + mg(f cos p1sin by + ¢psingycoshy) = AF4, +AFp, (3.31)
Iap — Lot — Lz (prg + ip) + (Lo — Iyy)(rig + qur) = ALsa+ ALy  (3.32)

IyyG + (Ing — L) (p1r + 11p) + Lz(2pip — 2rir) = AMy + AMrp (3.33)

Lot — Lo + (Iyy — Low) (P1q + @1p) + Lz(@ir +11q) = ANa+ ANy (3.34)

p+ (gsingy + rcos oy + ¢91) tan; + 91&1 secl; = qﬁ (3.35)

qeosdy —rsing; — gpcosbiyy, = 6 (3.36)

(gsin ¢y + 7 cos @1 4+ @01 + OsinOy4)1) secy = 1 (3.37)

Si ahora se particularizan las expresiones anteriores para el vuelo de referencia dado, las ecuaciones
quedan de la siguiente manera (donde ahora todos los giros, velocidades y fuerzas vienen dados en los
ejes estabilidad):
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mu +mglcosy = AFa, + AFr, (3.38)

m(v 4 ruy) —mggcosy = AFy, + AFr, (3.39)
m(w — qui) +mghsind; = AFs + AFr, (3.40)
Lpop — It = ALa+ ALy (3.41)

Iy = AMa+AMr (3.42)

Loi — Lup = ANA+ ANy (3.43)

ptrtand, = ¢ (3.44)

g = 0 (3.45)

rsecy = (3.46)

En las ecuaciones linealizadas aparecen las fuerzas y momentos de perturbacién, pero no se ha
mencionado qué valor tienen que tener las fuerzas y momentos de referencia. En ejes estabilidad, para
que las variables del estado de referencia cumplan las ecuaciones del movimiento, se tienen que cumplir
las ecuaciones dindmicas originales (sin linealizar):

Fa, +Fr,, = mgsinf, (3.47)
Fa, +Fr, = 0 (3.48)
Fa, +Fr, = —mgcost (3.49)
LA, +Lp, = 0 (3.50)
Mpay, +Mp, = 0 (3.51)
Na, +Npy, = 0 (3.52)

Las anteriores ecuaciones dan el valor de las fuerzas y momentos aerodinamicos y propulsivos que
existen en el estado de referencia cuando se vuela con un dngulo de asiento 6;. Con la linealizacién
llevada a cabo, los angulos de ataque y resbalamiento se pueden aproximar como:

t
a = arctan wi+w(t) San 2 (3.53)
ug + u(t) U1
[/
f = arcsin 1)1?;71’)() — [ u% (3.54)

3.4.1. Modelo lineal de fuerzas aerodinamicas y propulsivas

Por tltimo, queda pendiente definir una expresién (lineal) de las fuerzas y momentos aerodindmicos
y propulsivos. Estrictamente, estos son funcionales de las variables de estado y su historia pasada. Si
A es una fuerza o momento aerodindmico y £ es una variable de estado, se puede considerar que:

At) = A(E(T)) , —oco<T <t (3.55)

Puesto que una funcién se puede reconstruir si se conocen sus infinitas derivadas en un punto, esto
es equivalente a:
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3.4. Modelo linealizado de pequenas perturbaciones

Ante la dificultad de conocer con exactitud este modelo aerodindmico, en la préctica se linealiza
la expresién anterior, considerando que Unicamente seran relevantes los términos hasta la primera
derivada:

A Ayt Ak + Agé

donde: A¢ = %)1, Ag‘ = %—?)1. En general, para las fuerzas y momentos aerodinamicos, se tendra:

A~ f(t7u7u7va®7w7w7p7p7Q7(j7r77;75a75a75875675T75T)

por lo que linealizando se reduce a:

AA R Ayu+ Agti+ -+ App + agp + - - + As, 60 + As ba
Los términos A,, Ay, ...son conocidos como derivadas de estabilidad. Para cerrar el modelo
aerodindmico, se necesita la ley de control del avién.

En ejes estabilidad, las fuerzas aerodindmicas de resistencia y sutentacion coinciden con la direccién
de los ejes, al ir estos segtin la velocidad de referencia. De este modo:

Fa, =-D (3.56)

Fa. =-L (3.57)

Z1

Las fuerzas y momentos aerodindmicos, en primera aproximaciéon, no dependeran de todas las
variables de estado. Por ello, se realizaran las siguientes aproximaciones:

» Por simetria del avién y de las condiciones de referencia, las derivadas de estabilidad de Fa,,
Fr,, La, LCr, N4 y Nr respecto de las variables longitudinales (u, w, g, d.) son nulas.

= Por simetria del avion, las derivadas de estabilidad de Fa,, Fr,, Fa,, Fr., Ma y M7 respecto
de las variables laterales-direccionales (v, p, 7, d,) son nulas.

= Se desprecian todas las derivadas de estabilidad que involucran aceleraciones lineales y angulares,
excepto: Zy, M.

En cuanto a las fuerzas y momentos propulsivos, se tendrd un modelo sencillo en el que sélo
aparecerdn algunas derivadas de estabilidad (X7, Mr,, M1, v Nr,).

De este modo, el modelo queda:
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L.
AN T
IZZ

Xyu+ Xqo + X5, 0,

Xr,u

YsB + Ypp + Yir + Y5,04

0

Zuyu + Zoo+ Za0+ Zgq + Zs, 0
0

Lsf + Lpp+ L1+ Ls, 04

0

Myu 4+ Moo + Mg + Myq + Ms, de
Mr,u+ Mr, o

NpB + Npp + Nir + Nis, 0a

NTBB

(3.58)
(3.59)
(3.60)
(3.61)
(3.62)
(3.63)
(3.64)
(3.65)

(3.66)
(3.67)

(3.68)

(3.69)

donde se ha pasado de fuerzas y momentos a aceleraciones lineales y angulares dividiendo por masa e

inercias, respectivamente.

3.4.2.

Ecuaciones desacopladas

Como consecuencia del modelo aerodindmico y propulsivo empleado, existe un desacople en las
ecuaciones linealizadas del movimiento entre la dindmica longitudinal (u, w, g, ) y la dindmica lateral-
direccional (v, p, 7, ¢, ). Introduciendo el modelo linealizado de fuerzas y momentos aerodindmicos y
propulsivos (ecuaciones 3.58 - 3.69) en las ecuaciones dindmicas y cinematicas angulares linealizadas (y
particularizadas en la condicién de referencia, ecuaciones 3.38 - 3.46), resultan las siguientes ecuaciones:

» Ecuaciones longitudinales:

(Xu + XTu)u + Xaa + Xéeée =
Zuu + Zoo+ Za0+ Zgq + Zs, 0

(My + M )u+ Mg+ Mr, )+ Mace + Mgqg + Ms, 0. =

9 =

U+ g cos 0y (3.70)
& — quy + gOsinb; ( )
g (3.72)

(3.73)

q
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3.4. Modelo linealizado de pequenas perturbaciones

» FEcuaciones laterales-direccionales:

YaB+ Ypp+Yir + Y50, = Bui + rug — go cos 01 (3.74)
Iy, .
Lgf+ Lyp+ Lyr+ L5,0, = p— T (3.75)
IZEZ .
(N3 +NTB)5+NPP+NTT+N5G5Q = 77— I—p (3.76)
¢ = p+rtané, (3.77)
Y = rsech (3.78)

Nétese que la dltima ecuacion (3.78) esta desacoplada del resto. Ademds, se han utilizado las
expresiones del angulo de ataque y resbalamiento linealizadas para sustituir w = auj y v = Bu;.

Despejando en las ecuaciones anteriores las derivadas en un miembro y escribiendolas en forma
matricial, se tiene:

X+ X7, Xa 0 —gcos b

U u
& —Zu__ _Zo__ Zq"’ul —gsinf o
_ ul—Ze u1—Ze u1—2Zg
= | ZuMa ZaMa %Z Tu)Ma  —gsinbi Mo +
q My + Mr, + 54578 Mo+ Mr, + 52775 Mg+ =4 =7 T q
0 0 0 1 0 0
- X5
Zs,
+ ul_%d M. 66 (379)
Ms + 71;55 <
e 1—7,
i 0
- Vs -
b = Y, Y, —u; gcos#; O v Y,
. La+Ax( j\}ﬁ‘f’NTﬁ) Lp+ANp Lo+ ALN, 0 0 Ls,+A1N5,
p (1 AlBl) l*AlBl 17AlBl p 1—- AIB
| = | BilstNotNT,  BiL,tN,  BiLotN, o ol ||| BEat N, (3.80)
d’ (1-A1B1)u1 1-A1B1 1-A1B; (b 701 !
1[} 0 1 tan 67 0 0 b
I 0 0 sec 6, 0 0 0

donde A1 = ﬁz y B1 = i”j . Las derivadas de estabilidad anteriormente definidas, suelen ser calculadas
a partir de los valores de las derivadas de estabilidad adimensionales, definidas en el indice de notacién.
Por ejemplo, para la derivada X, se tendria, siguiendo la definicién de derivada de estabilidad dada
anteriormente (variacién de la aceleracién en el eje z con la velocidad longitudinal, evaluada en la
condicién de referencia):

o(fa) 101, 11 ,0Cx
X,u e _ = — —_— — R —
- m<8u <2pv scx)>1 ps< (1 +u)Ox + V255 )1
11 —§ 2
= —=pS|2uCx, +u%aCX _ 05 (90, 4+ 99x| ) - Z05(Ch. F ) (5 1)
m 2 ou mu ou |y muq

Para el resto de derivadas, el cdlculo seria similar al anterior. Recuérdese que mientras que Fs, es la
fuerza aerodinamica en el eje z, las derivadas dimensionales estan tomadas respecto de las aceleraciones
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CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

(fuerzas/momentos por unidad de masa/inercia). Para la ecuacién anterior, se ha tenido en cuenta que,
para el problema longitudinal, V2 = (u; + u)2 + w?. Ademés, en la condicién de referencia, V = uy y
qQ = % pu1?. Asimismo, se ha tenido en cuenta la igualdad dada en la ecuacién (3.56). A partir de la
ecuacién (3.47) se podria hallar el valor de Cx, conocido el angulo de asiento del vuelo de referencia.

Obsérvese también que las derivadas de estabilidad adimensionales (en este caso Cp, ) se obtienen
derivando los propios coeficientes de fuerza o momento con respecto a las variables adimensionales del

problema, evaluando siempre en la condicién de referencia. Como ejemplo adicional, Cyq = % .
1
Para esto, es necesario conocer la definicién de las distintas variables adimensionales.

= Variables longitudinales:

Fa Fa M
Fa, | Ox = 1,085 || Fa. | Cz= 1085 | Ma | Om= 1085
Fr, Fr, M
Fr. | On =185 | Fr. | O = 105 | Mr | O = s
=2 0= W — 5 «ac
U u= g w W= r=a q q—zlj1
T t2uy ~ _ 2m T _ yy
¢ t=3 m m = se Ty | 1y PS(2)°

» Variables laterales-direccionales:

_ _Fay _ _La — _Na
FAy Cy = %pVQS Ly Cr= %pVQSb NA Cn = %pVQSb
_ I _ _Lr — _Na
Fr, | Or, = oks || £1 | On = ook | Nr | On = D
~_ v _ ~__ pb ~_ b
v v=2=0 P D= r T =
Ul 2u1 2u1
t t=12u m m = 22 I I=—L
b pSb pS(L)°
2

Mostrado como es el calculo de las derivadas de estabilidad, se procede a mostrar la dependencia
de cada una de las derivadas dimensionales con las derivadas adimensionales:

Derivadas longitudinales:

—q - SC
Xu= Q1S(0Du + 2CD1) Z5e _ u
mul m
_ @aS(Cr,, +207,)) M. = @ Se(Cpty + 2C11)
T, = =
muy Lyyua
X, = -q15S(Cp,, — CL,) My, = (leE(CTmu + 2CTm1)
m Iyyul
R T T
m Lyy
- S(C 2C 7 SeC
7, = aS(Cr, +2CL,) MTQZM
muq Iy
- S(C C 7 SE2C v -
Zo = Z08C £ Cp) 5T Cmg
m QIyyul
—q15¢Cy, nSe2C
Zéz = & Mq — u
2muy QIyyul
—15¢C [.5cC
Z,= N L, M, = Do Mse
2muy I,
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3.5. Estabilidad dindmica

Derivadas laterales-direccionales:

nSC 1.56C
Yg _ q1 mYB Eaa _ q1 ; LS,
11.5bC! 1.56C
Y, = Q12muyp Nﬁ _Q - NB
1 2z
V. — q1SbCy, A (I_ISbCTnﬂ
" 2may s I..
@S5Gy, . _ @ShOy,
o m LY
11.56C 11Sb2Cl,
ﬁB:(hI LB N-thhﬂ UN
T zz W1
@S Cp,  @SbCs
‘Cp B 21 uq N(Sa B 1.,
- 2
ﬁr _ qle CLT
20 pun

3.5. Estabilidad dinamica

En esta seccion se va a realizar un estudio de la estabilidad dindmica del movimiento de perturba-
cién del avidn, a partir de la condicion de referencia fijada anteriormente. Este estudio serd necesario
en el capitulo 5 para analizar los modos del ala voladora y representar su respuesta dinamica.

En Mecanica del Vuelo, se dice que un avién es dinamicamente estable si ante cualquier perturba-
cién respecto a la condicién de vuelo de referencia, la amplitud de las variables de perturbacion tiende
a cero cuando el tiempo tiende a infinito.

Noétese la diferencia con el concepto de estabilidad estatica de aviones, el cual esta relacionado con
la generacion de fuerzas y momentos recuperadores ante una perturbacién de la condiciéon de equilibrio
(sin analizar si efectivamente se acaba recuperando dicha condicién de vuelo de referencia).

Para realizar el andlisis de estabilidad dindmica, se parte de las ecuaciones linealizadas longitudi-
nales y laterales-direccionales obtenidas en la secciéon anterior. De manera genérica, cada uno de estos
sistemas de ecuaciones diferenciales lineales puede escribirse de la siguiente forma:

%X = Ax + Bu (3.82)

siendo x y u los vectores de estados y de sefiales de control, respectivamente. Se va a analizar el
movimiento libre del avién (con los controles fijos en la posicién correspondiente al vuelo de referencia,
esto es, u = 0). Recuérdese que al estar trabajando con las variables del modelo perturbado, u = 0
implica que los valores de §. y d, pertenecen iguales a los de la condicién de referencia, no teniendo
por qué ser nulos. En efecto, para poder trimar el avién longitudinalmente, serd necesaria una cierta
deflexién del elevador.

Ademés, para una condicién de vuelo de referencia, la matriz de transiciéon de estados (A) es
constante, por lo que (3.82) se convierte en un sistema auténomo, lineal e invariante en el tiempo. De
este modo, la solucién de (3.82) sera de la forma:

x(t) = xge™ (3.83)
y sustituyendo en (3.82) queda:
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CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

Axge = AxgeM — (A — M)xg = 0 (3.84)

Para que la ecuacién anterior tenga solucion distinta de la trivial, tiene que cumplirse:

A —)|=0 (3.85)

Esto es, aparece un problema de calculo de autovalores de la matriz A. Teniendo en cuenta que
la ecuacién caracteristica que se obtiene de (3.85) tendra distintas raices, se puede escribir de forma
genérica la solucion del sistema de la siguiente manera:

x(t) = Z xg, e (3.86)

donde xg, denota el autovector asociado al autovalor \;. Cada sumando xg,e*i constituye un modo

del sistema. La contribucién de cada modo a la respuesta final del aviéon dependera de las condiciones
iniciales del problema, o, lo que es lo mismo, de la perturbacién que aparezca.

Ademas, por ser A real, los autovalores seran reales o complejos conjugados, de manera que el
autovector asociado a un autovalor real serd también real, y si se tienen dos autovalores complejos
conjugados, los autovectores asociados serdn también complejos conjugados.

El caracter de cada modo vendra fijado por su autovalor asociado, teniéndose las siguientes posi-
bilidades:

= Autovalor real:
e negativo: convergencia pura,
e positivo: divergencia pura.

= Autovalor complejo:

o parte real negativa: oscilacién convergente,

o parte real positiva: oscilaciéon divergente.

Para que el avidén sea inestable, basta con que uno de sus modos lo sea. En el caso de tener dos
autovalores complejos conjugados, los modos asociados apareceran en la solucién final de la forma:

At

x(t) = aj e 4+ aget + . .. (3.87)

y teniendo en cuenta que \y = 0 +iw y A2 = 0 —iw, junto con a; = az (donde X denota el conjugado
de x), puede escribirse:

areM? 4 age’? = (A coswt + Agsinwt) (3.88)

siendo Ay = a3 +az y As = i(a; — az). Nitese que las partes real e imaginaria de un autovalor
complejo permiten conocer la atenuacién de la oscilacién (parte real) y la frecuencia de la misma (parte
imaginaria). Al mismo tiempo, a partir de dicho valor, resulta trivial obtener el amortiguamiento y la
frecuencia natural del modo:

wn =Vo?+w? (3.89)
[ (3.90)




3.5. Estabilidad dindmica

Para los modos reales, se suele dar como medida caracteristica el tiempo que transcurre hasta
reducir a la mitad (o doblar, para un modo inestable) la amplitud de este:

n(1/2)
1= (3.91)
T — 1“;2) (3.92)

3.5.1. Estabilidad dindmica longitudinal

Se parte de las ecuaciones longitudinales linealizadas, en ejes estabilidad, particularizadas en la
condicion de referencia, tal como se describi6 en la seccién (3.4.2). Se trabajard con dichas ecuaciones
dadas en su forma matricial. Si, como se ha comentado, se deja fijo el mando de profundidad en el valor
correspondiente a la condicién de vuelo de referencia, el sistema de ecuaciones longitudinal queda:

X+ X1, Xa 0 —gcosf;

U U

. Za, Za Zg+u1 —gsin b

o= ATy ol M Ry wda | o] (3.93)
v u 3 o 3 u & _ @ :

q My + My, + 72775 Mo+ Mr, + 52778 Mg+ =4 ST q

0 0 0 1 0 0

Las soluciones de este sistema seran del tipo:

At At

u(t) = uge a(t) = ape
q(t) = qoe™  6(t) = boe™

At

Siguiendo la nomenclatura previa, se tiene x(t) = xge™, siendo

x(t) =

Como se ha explicado, la solucién del sistema se obtiene hallando los autovalores y autovectores
de la matriz A. Resolviendo la ecuacién caracteristica, se obtendrda un polinomio de cuarto grado
conocido como cuértica de estabilidad:

AN+ BN+ CN N+ DA+ E=0 (3.94)

cuyas raices seran los autovalores del sistema. Notese que al haber escrito las ecuaciones en su forma
dimensional, los autovalores resultantes tendran dimensiones de [Tiempo~']. De forma general, en
aviones convencionales, de la ecuacién (3.94) resultaran dos pares de autovalores complejos conjugados,
los cuales se corresponden con los dos modos existentes en la dindmica longitudinal de aviones: un modo
rapido y con amortiguamiento grande (corto periodo) y otro mucho més lento y menos amortiguado
(fugoide).

El calculo de las raices de la ecuaciéon anterior permitird conocer el caracter de los modos lon-
gitudinales (distinguiendo si son estables o inestables, y oscilatorios o no oscilatorios), ademés de
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CAPITULO 3. DESCRIPCION DE LA DINAMICA DEL AVION

proporcionar otros parametros globales de cada modo, como es la frecuencia natural, amortiguamien-
to, tiempo mitad/doble, etc. Para obtener una informacién mas detallada, identificando cémo es el
comportamiento de las distintas variables de estado asociado a cada modo, es necesario calcular tam-
bién los autovectores del sistema.

El modo fugoide es una oscilacién de baja frecuencia en la que se producen cambios principalmente
en la velocidad y el &ngulo de asiento, mientras que tanto el &ngulo de ataque como la velocidad angular
de cabeceo permanecen practicamente constantes. Para entender cémo se mueve el avion durante el
fugoide, se puede pensar en la respuesta del mismo ante una perturbacién en la velocidad de vuelo,
con la siguiente secuencia de acontecimientos:

1. Si aumenta la velocidad de vuelo (a dngulo de ataque y empuje constantes), el avion empezard
a subir, por lo que el dngulo de asiento de la velocidad v = § — a =~ 6§ empezard a crecer (ndtese
que « es practicamente nulo durante el fugoide).

2. Durante el ascenso el avion ird disminuyendo su velocidad, hasta que llegue un momento en el
que se habré frenado tanto que no sera capaz de mantener el régimen de subida.

3. A partir de este momento, el avién empezara a descender, decreciendo el dngulo de trayectoria y
aumentando la velocidad de vuelo. Cuando el avién llegue a la altitud del vuelo de referencia, la
velocidad habra aumentado hasta igualarse con la de referencia (esto es, u = 0), pero el dngulo
de trayectoria habra alcanzado su valor minimo, por lo que el avion seguira descendiendo.

4. Durante el descenso, la velocidad se incrementard (por encima de la de referencia), por lo que la
sustentacion aumentara, haciendo lo mismo el &ngulo de trayectoria. Esta situacion se mantendra
hasta que se llegue al maximo de velocidad, coincidiendo con un dngulo de trayectoria nulo (se
habrd llegado a la altitud minima de la oscilacion).

5. Esta oscilacion se mantendra hasta que la resistencia aerodindmica consiga amortiguarla. Se
puede entender asi el bajo amortiguamiento presente en el fugoide, gracias a la elevada eficiencia
aerodinamica con la que se disefian los aviones.

En cuanto al modo de corto periodo, el movimiento del avién asociado involucra principalmente al
angulo de ataque y a la velocidad angular de cabeceo, mientras que la velocidad de vuelo permanece
practicamente constante. Ademaés, el médulo del dngulo de ataque y del dngulo de asiento son practi-
camente iguales, al mismo tiempo que el desfase entre estas variables es reducido. Esto implica que las
variaciones en el d&ngulo de asiento de la velocidad (o 4ngulo de trayectoria, v = 6 — a) serdn pequenas,
por lo que se puede decir que durante el modo de corto periodo el avién se mantiene volando a nivel
y a velodidad constantes.

Asi, se puede entender el corto periodo como un modo rapido, en el que tras una perturbacion en
a, el avion tiende a recuperar rapidamente el dngulo de ataque de equilibrio, atenuando la oscilacién
en tiempos tan pequenios que ni la velocidad de vuelo ni el angulo de trayectoria sufren variaciones
importantes (debido a la elevada inercia). La rigidez que hace que el avién recupere el dangulo de ataque
de equilibrio estd intimamente relacionada con el indice de estabilidad estéatica longitudinal (Cayg,),
mientras que en el amortiguamiento intervienen tanto Cpq, como Chq4. Estas derivadas de estabi-
lidad tienen un efecto sobre el avién mucho mayor que las responsables de atenuar el modo fugoide
(principalmente la resistencia aerodindmica), lo cual explica la clara diferencia en el amortiguamiento
de ambos modos.
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3.5. Estabilidad dindmica

3.5.2. Estabilidad dindmica lateral-direccional

Para el problema lateral-direccional, las ecuaciones linealizadas (en ejes estabilidad) en torno a la
condicién de vuelo de referencia, en forma matricial y con el mando de alerénm fijo en la condicién de
referencia (deflexién nula) son:

- Y -
i u—j\‘; Y, Y, —u; gcosf; 0 v
. Lp+AiNg+N1y) L4 AN,  L,+AN, 0 0
p (I—A1B1)u; 1-A.B1 1-A B, p
7| = | Bilg+NotN1y  BiL,4N, BL.AN, 0 ol |7 (3.95)
é (l—AlBl)ul 1-A1B1 1-A1B1 ¢
1/-) 0 1 tan 64 0 0 y
L 0 0 sec 01 0 0,

Como se describi6 anteriormente, las solucién de este sistema serd una superposicion de los distintos
modos (ecuacién 3.86), del tipo:

v(t) = vee  p(t) = poe™
r(t) =roe™  ¢(t) = poe
(L) = thoe™
siendo en este caso
v(t)
p(t)
x(t) = | r(t)
(1)
¥(1)

Para hallar los autovalores y autovectores del problema lateral-direccional, habra que resolver de
nuevo la ecuacién caracteristica (ecuacién 3.85), que en este caso queda como un polinomio de quinto
orden, cuyas raices seran los autovalores del problema. Al estar una de las ecuaciones desacopladas
del resto (¢ = rsecf), uno de los autovalores obtenidos serd puramente nulo, lo cual implica que el
angulo de guinada presenta un comportamiento del tipo neutralmente estable. Las otras cuatro raices
serfan el resto de autovalores. En aviones convencionales se suele obtener:

» \;: Real, de médulo muy pequeno (puede ser positivo o negativo). Se corresponde con el modo
espiral.

= )y: Real, de médulo grande. Se corresponde con el modo de convergencia en balance.

= A3, A\3: Par de autovalores complejos conjugados, con parte real negativa (de médulo pequefio).
Se corresponden con el modo de balanceo holandés.

El modo espiral se trata de un modo muy lento que involucra fundamentalmente a los angulos de
balance y guinada, mientras que las variaciones en velocidades angulares y en el angulo de resbala-
miento (o velocidad lateral v) son sensiblemente méas pequenas. Se puede entender asi que este modo
sea inherentemente lento, ya que las fuerzas y momentos aerodinamicos dependen precisamente de
B, p y r, de manera que si estas variables son pequefas, es de esperar que las fuerzas y momentos
recuperadores también lo sean.
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Para visualizar el movimiento del avién debido al modo espiral, se puede pensar en la respuesta del
mismo ante una perturbaciéon que provoque un pequenio angulo de balance. Puesto que es de esperar
que el avidén esté trimado para volar con las alas niveladas, aparecera una componente lateral del peso
(en ejes cuerpo) sin compensar, lo que provocara una aceleracién lateral que se traducird en un cierto
angulo de resbalamiento (ver figura 3.7).

Haciendo un analisis simplificado de los momentos aerodindmicos que apareceran ante esta situa-
cién, se puede ver que, por una parte, la estabilidad direccional (Cjg > 0) provocard un momento
de guinada hacia el lado del viraje (tratando de eliminar el dngulo de resbalamiento), mientras que
la estabilidad lateral (Czz < 0) generard un momento recuperador que ayudard a nivelar las alas
(deteniendo el viraje). Se puede intuir asi que un valor de Cz3 muy negativo contribuird a estabilizar
el modo espiral, mientras que si se aumenta demasiado el indice de estabilidad estatica direccional
(Cnrg) se obtiene el efecto opuesto.

Estable

S Indiferente

W

lnestable

Figura 3.7: Esquema del modo espiral

Con respecto al modo de convergencia en balance, este puede aproximarse por un movimiento con
un unico grado de libertad (rotacién en balance). Los parametros que influyen fundamentalmente en
este modo son el amortiguamiento en balance (Cr,) y la inercia respeco al eje longitudinal del aviéon
(Iyz).

Por ultimo, el modo de balanceo holandés se trata de un modo oscilatorio con un fuerte acopla-
miento entre todas las variables de estado de la dindmica lateral-direccional. Ademés, cabe destacar
que, durante la oscilacién, la aeronave apenas sufrird desplazamientos laterales, manteniendo un vuelo
practicamente rectilineo. Esto se debe a que las componentes del angulo de resbalamiento y del angulo
de guifiada resultan casi opuestas (igual médulo y desfase de 180°).

Para visualizar el movimiento del avién, se puede pensar en la respuesta del mismo ante una
perturbacién en guinada (ver figura 3.8). Gracias a la estabilidad estética direccional (controlada por
Cng), la aeronave tendera a girar para anular el dngulo de resbalamiento. Sin embargo, al mismo
tiempo, la estabilidad lateral (controlada por Crg) hace que el avién comience un giro en balance,
contrario al viraje requerido para anular el &ngulo de resbalamiento, lo cual hace que cuando el avién
recupere el rumbo original (situaciéon a en la figura 3.8), tendrd un dngulo de balance distinto del
de equilibrio. Al ser un modo oscilatorio, el angulo de guinada sobrepasara su valor de equilibrio, de
manera que el angulo de resbalamiento comenzard a ser negativo, y la estabilidad lateral harda que
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el angulo de balance decrezca hasta llegar a la situacién b (figura 3.8). A partir de este momento, el
avion comenzara el movimiento inverso: recuperando el angulo de guinada y aumentando el de balance
(esta vez en sentido contrario), manteniendo esta oscilacién hasta que sea amortiguada.

Como se puede ver en la figura, resulta bastante ilustrativo observar la trayectoria que describe la
punta del ala durante este movimiento, la cual se puede asemejar a una elipse.
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Figura 3.8: Esquema del balanceo holandés

Observando este movimiento, se puede entender que las derivadas de estabilidad Cx3 y Crg tengan
una influencia opuesta a la que tenian en el modo espiral. Asi, un aumento del indice de estabilidad
estéatica direccional (Cpg) contribuye a estabilizar el balanceo holandés (aumentando el momento
recuperador que anula el 4ngulo de guifiada). Por el contrario, haciendo més negativo C 3 se consigue
un efecto desestabilizador, aumentando las oscilaciones en balance que se producen cuando el avién
tiende a anular el angulo de resbalamiento.
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Estudio de caracteristicas Aerodindmicas y de Estabilidad de un Ala Voladora

Capitulo 4

Presentacion teorica de las
herramientas empleadas

Para realizar los estudios presentes en este proyecto, se ha utilizado el software libre XFLR5, que
permite realizar andlisis aerodindmicos desde perfiles hasta alas y aviones operando a bajos niimeros de
Reynolds. Asimismo, los estudios de estabilidad del ala voladora se han apoyado en gran parte también
en el médulo de estabilidad que incluye XFLR5. En las siguientes secciones se describe brevemente
el uso que se ha hecho de XFLR5 a lo largo de este proyecto, tanto para los estudios aerodindmicos
(seccién 4.1) como para los de estabilidad (seccién 4.2). Para una descripciéon méas detallada de dicho
software, en el anexo (C) se incluye un manual de la herramienta.

A lo largo de este capitulo, se mencionaran diversos datos de la geometria del ala voladora estudiada
en este proyecto, asi como algunos de los resultados, ya que deben ser necesariamente insertados en
la interfaz de XFLRS5. Para entender mejor de dénde proceden, debera consultarse el capitulo 5.

4.1. Herramientas aerodinamicas

En esta seccién se va a describir el procedimiento llevado a cabo en XFLR5 para la obtencién de
los resultados aerodindamicos de este proyecto.

4.1.1. Definicién de los perfiles: médulo Direct Foil Design

El primer paso en XFLR5 es describir los perfiles aerodinamicos que van a ser posteriormente
utilizados a lo largo del andlisis. Para este proyecto, como se describirda en el capitulo 5, se van a
utilizar los perfiles NACA 653-018 y NACA 65,-012 para el ala y el NACA 0010 para los winglets.

A partir de los archivos .dat correspondientes a cada perfil (o insertdndolo directamente desde
XFLR5 para el NACA 0010) se construyen los perfiles. En los andlisis aerodindmicos realizados poste-
riormente, se realizaran estudios de la influencia de la deflexién de los flaps en los perfiles, asi como de
los elevadores y otras superficies de control en el ala. Para ello, serd necesario duplicar los perfiles del
ala, creando los mismos perfiles pero flapeados, de modo que puedan ser escogidos posteriormente para
su andlisis. Sera necesario fijar la deflexién del flap para todas las configuraciones que se estudiardn en
los andlisis aerodindamicos, en este caso, £10°, £20° y +30°. También es necesario definir el perfil con
deflexion nula del flap para ser utilizado en el médulo de estabilidad para el cdlculo de las derivadas
de control. El flap debera insertarse definiendo la posicién horizontal (86,65 % de la cuerda) y vertical
(0% del espesor) de la charnela. Por tltimo, se realiza un refinado global de los perfiles hasta los 200
puntos para asi aumentar la precisién en los analisis aerodindmicos que se realizaran posteriormente.
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En la figura (4.1) se muestra una imagen de los perfiles una vez definidos en XFLR5.

AFoil 8 X
Name Thickness (%) at (%) Camber (%) at (%) Points TEFlap (%) TE XHinge TE YHinge Show Points Centerline Style o
15 MNACA 653-018 Flap_-30grados 18.00 40.80 -0.00 40.40 203 -30.00 86.65 0.00 V|
16 MNACA53-018 Flap_10grados 18.00 40.80 -0.00 40.40 204 1000 86.65 0.00 V|
17 NACA653-018 Flap_20grados 18.00 40.80 -0.00 40.40 204 2000 86.65 0.00 V|

18 MNACA653-018 Flap_30grados 18.00 4080 -0.00 4040 204 3000 86.65 0.00 v

4 [

Figura 4.1: Perfiles aerodinamicos definidos en XFLR5

Una vez definidos los perfiles, el siguiente paso seria la definicién del ala a analizar. Sin embargo,
XFLR5 requiere que, antes de analizar las alas o aviones tridimensionales, se analizen los perfiles
aerodinamicos por separado, en todo el rango de ntimeros de Reynolds que apareceran localmente en
el andlisis 3D. XFLR5 interpola estos resultados para hacer los calculos tridimensionales. Es por ello
que el siguiente paso llevado cabo es el andlisis de estos perfiles, que es descrito a continuacion.

4.1.2. Analisis de los perfiles: médulo Xfoil Direct Analysis

En este modulo, se selecciona la opcién de batch analysis para realizar un andlisis de todos los
perfiles definidos. Se mostrara la ventana que aparece en la figura (4.2). En ella, se seleccionaran todos
los perfiles deseados y se hard un andlisis de tipo 1 (velocidad constante), obteniendo una serie de curvas
en funciéon del angulo de ataque y para varios valores del nimero de Reynolds. El rango de niimero
de Reynolds se seleccionara, como se explica en el capitulo 5, en un rango entre 200000 y 1800000.
Ademas, se fijara el nimero de Mach en el valor M = 0,063. Para este proyecto, se han analizado
los perfiles realizando un barrido de nimero de Reynolds con incrementos de 100000 y aumentando
el angulo de ataque en fracciones de 0,25°. Es importante que siempre se haga un barrido adecuado
tanto en numero de Reynolds como en el dngulo de ataque. Si al realizar el posterior andlisis del
ala hiciese falta algun valor adicional (XFLR5 no permite extrapolar los resultados), deberia volverse
a este modulo y repetir el procedimiento. En la ventana de andlisis, se permite configurar ademés
distintos parametros relacionados con la transicién de la capa limite, que no seran tocados en este

proyecto.

Los anélisis realizados calculan numerosas curvas como coeficiente de sustentacién, de resistencia
y momento de los perfiles, posiciéon del centro de presiones o eficiencia aerodindmica, en funcién del
angulo de ataque. Noétese que el andlisis realizado por XFLR5 es de tipo viscoso. Obsérvese, por
ejemplo, los resultados para el perfil NACA 653-018 en la figura (4.3).
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E | Batch foil analysis

| P |

I Foil Selection
|| Current foil only @) Foil list Foil list
Analysis Type
@ Typel Type 2 Type 3 Type 4
Batch Variables
@ Range Re List Edit List
Min Max Increment
Reynolds = 200,000 1,500,000 100,000
Mach = 0,083
MCrit= 9,00
Forced transitions
Top transition location {x/c) 1,00
Bottom transition location {x/c) 1,00
Analysis Range
Specify @ Alpha cl From Zero
Mini Max Increment
Alpha = -10,00 25,00 1,00]
| Analyze Skip Opp Sk | Close |

/| Initialize BLs between polars || Store OpPoints

Tter

40 60 80 100

¥ XFLR5 v6.09.06

File View Foil Design Analysis

Polars

Operating Points  Options 1

D@ Bl§

= |71 Re0.200_M0.06_NS.0 +

[naca 53018

Alpha

0.0 50 10.0 150

Alpha

XDirect F X
Analysis settings

Y a Re

Sequence

Start=

End= 25.00] ©

A= Too|®

V| Viscous | Init BL

7| Store Cpp

Analyze

Alpha

Polar properties
Type = 0 (Fixed speed)
Reynolds number = 200000
Mach number = 0.06

NCrit = 9.00

Forced top trans. = 1.00
Forced bottom trans. = 1.00

Number of data points = 131

Graph Curve Settings

7] Curve Points
Style
Width

Color

Figura 4.3: Resultados aerodindmicos para el NACA 653-018
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Estos resultados pueden exportarse para ser manipulados con otras herramientas tales como
Matlab. Una vez se exportan las polares, los datos quedan guardados en un archivo .txt que indi-
ca los valores de cada variable para cada angulo de ataque analizado. En la figura (4.4) se muestra
un ejemplo en que se exportan los resultados anteriormente mostrados para el NACA 653-018, para el
caso Re = 108. Las columnas muestran el coeficiente de sustentacién (CL), coeficiente de resistencia
(CD), coeficiente de resistencia de presién (CDp), coeficiente de momento respecto de ¢/4 (Cm), valor
minimo del coeficiente de presion en extradds (Cpmin) y posicién del centro de presiones (XCp), entre
otros.

XFLRS v6.09.06

Calculated polar for: NACA 653-018

1 1 Reynolds number fixed Mach number fixed

xtrf = 1.000 (top) 1.000 (bottom)
Mach =  0.063 Re = 1.000 e & Ncrit = 9.000

alpha CcL cD CcDp cm Top Xtr Bot Xtr cpmin chinge ¥Cp
-18.000 -1.157 0.07031 0.06620 -0.0380 1.0000 0.01538 -8.2233 0. 0000 0.187
-17.750 -1.1566 0.06723 0.06303 -0.0388 1.0000 0.0159 -8.1334 0.0000 0.187
-17.500 -1.1551 0.06436 0.06006 -0.0394 1.0000 0.0160 -8.0361 0. 0000 0.187
-17.250 -1.1525 0.06166 0.05726 -0.0399 1.0000 0.0161 -7.93186 0.0000 0.187
-17.000 -1.1491 0.05911 0.05462 -0.0403 1.0000 0.0162 -7.8206 0. 0000 0.1873
-16.750 -1.1450 0.05669 0.05211 -0.0406 1.0000 0.0164 -7.7028 0.0000 0.187
-16.500 -1.1399 0.05443 0.0497 -0.0408 1.0000 0.0165 -7.5862 0. 0000 0.187
-16.250 -1.1339 0.05230 0.04753 -0.0410 1.0000 0.0166 -7.4641 0.0000 0.187
-16.000 -1.127 0.05027 0.04542 -0.0411 1.0000 0.0167 -7.3385 0. 0000 0.1881
-15.750 -1.1209 0.04834 0.04342 -0.0406 1.0000 0.0169 -7.22886 0.0000 0.1887
-15.500 -1.1142 0.04649 0.04154 -0.0402 1.0000 0.017 -7.1094 0. 0000 0.1894
-15.250 -1.1062 0.0447 0.03977 -0.0399 1.0000 ©0.0173 -6.9750 0.0000 0.1899
-15.000 -1.0977 0.043210 0.03807 -0.0396 1.0000 O0.017 -6.8351 0. 0000 0.1904
-14.750 -1.0884 0.04153 0.03647 -0.0394 1.0000 0.017 -6.6911 0.0000 0.1908
-14.500 -1.0787 0. 04000 0.03491 -0.0390 1.0000 O0.017 -6.5466 0. 0000 0.1912
-14.250 -1.0685 0.03856 0.03342 -0.0387 1.0000 0.0180 -6.4004 0.0000 0.1917
-14.000 -1.0582 0.03715 0.031%7 -0.0383 1.0000 O0.0182 -6.25356 0. 0000 0.1922
-13.750 -1.047 0.03580 0.03058 -0.037 1.0000 0©.0184 -6.1101 0.0000 0.1927
-13.500 -1.0364 0.03448 0.02922 -0.037 1.0000 0.0186 -5.9716 0. 0000 0.1932
-13.250 -1.0250 0.03322 0.02792 -0.0368 1.0000 0O.0188 -5.8354 0.0000 0.1938
-13.000 -1.0128 0.03204 0.0267 -0.0363 1.0000 0.0191 -5.6952 0. 0000 0.1943
-12.750 -0.9855 0.0307 0.02536 -0.0390 0.9569 0.0194 -5.4995 0.0000 0.1909
-12.500 -0.9604 0.0297 0.02414 -0.0409 0.9262 0.0196 -5.3137 0. 0000 0.1882
-12.250 -0.957 0.02824 0.02255 -0.0391 0©0.9018 0.0199 -5.2262 0.0000 0.1905
-12.000 -0.9508 0.02704 0.02126 -0.037 0.8849 0.0202 -5.1132 0. 0000 0.1923
-11.750 -0.9413 0.02601 0.02015 -0.0362 0.8710 0.0205 -4.9855 0.0000 0.1937
-11.500 -0.9305 0.02506 0.01912 -0.0350 0.85390 0.0208 -4.8527 0. 0000 0.1950
-11.250 -0.9188 0.02416 0.01815 -0.0338 0.8482 0.0211 -4.7177 0.0000 0.1962
-11.000 -0.9065 0.02328 0.01722 -0.0327 0.838% 0.0215 -4.5824 0. 0000 0.1973
-10.750 -0.8939 0.02244 0.01630 -0.0316 0.8297 0.0218 -4.4481 0.0000 0.1985
-10.500 -0.8808 0.02165 0.01544 -0.0304 0.8212 0.0222 -4.31321 0. 0000 0.1997
-10.250 -0.8665 0.02091 0.01464 -0.0293 0.8132 0.0226 -4.1832 0.0000 0.2008
-10.000 -0.8542 0.02011 0.0137 -0.0280 0.8055 0.0229 -4.0645 0. 0000 0.2022

Figura 4.4: Resultados aerodindmicos para el NACA 653-018 exportados de XFLR5

4.1.3. Definicién y analisis del ala: médulo Wing and Plane Design

El dltimo paso, tras analizar los perfiles, es definir la geometria del ala y analizarla. Aunque XFLR5
permite definir aviones con fuselaje y cola, no serd necesario en este caso puesto que el ala voladora
no dispone de ellos.

En primer lugar se define la geometria del ala. Con los datos geométricos que se presentaran en
el capitulo 5, se introducen en la ventana de XFLR5 los distintos perfiles (flapeados si es el caso),
su cuerda, posicién en la envergadura, flecha, diedro, torsion ... hasta completar la definicién del ala.
Finalmente, se selecciona la opcién "reset mesh'y se acepta.
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£ Wing Edition =B =
- Description:
| Symetric @ Right Side Left Side Insert before section 1] |Insert after section 1| |De|ete section 1|
y(in) hord (in ffset (ir dihedra twist(") foil {-panek X-dist {-panek Y-
|1| 0.000 20000  0.000 0.0 0.00 MACA653-018 11 Cosine 10 Unifer
2 23500 16083 17429 0.0 -1.96 MACAB53-018 11 Cosine 1 Unifor -
3 23500 16083 17429 0.0 -1.96 NACA 653-018 Flap 11 Cosine 5 Unifor Wing Span 96.00 in
Area 10.67 ft2
4 35750 14042 26515 0.0 -2.98 NACAG51-012 Flap 11 Cosine 1 Unifer Projected Span 96.00 in
5 35750 14042 26515 00  -298 NACAG51-012 Flap 11 Cosine 5 Unifor _ BedediiEa e
Mean Geom. Chord 16.00 in
£l m 3
Mean Aero Chord 16.33 in
Aspect ratio 6.00
Taper Ratio 1.67
Root to Tip Sweep 34.99 ©
Mumber of Flaps 0
MNumber of VLM Panels 440
Number of 3D Panels 02
/| Axes Panels
| Surfaces | outline
Foil Names Masses
1 T — ¥ [ |
z
X]—y v [ "/]_\.'r
| Reset Pick Center |
Clip Flane { J
| Reset Mesh | | Scale Wing | | Inertia. .. |
| Import Wing | | Export Wing |
| Save and Close | | Cancel |

Figura 4.5: Definicién de la geometria del ala

Si se quiere anadir winglets al ala, se debera crear un avién ("define a new plane"). Se anadira el
ala anteriormente creada, sin incidencia, y un "double fin", estableciendo la posicién adecuada.

La definicién del winglet se establece a partir de la geometria descrita en el capitulo 5, como se
observa en la figura (4.7). Es importante mencionar que XFLR5 produce errores por inestabilidad
numérica si se sitia otra superficie en el mismo plano que el ala, por lo que se debe bajar el plano en
que se apoyan los winglets una cantidad, aunque sea pequeiia, que se elije como 0,51 cm.
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E | Plane Editar

| 2 [

FPlane Description

Description:
| -
[ Plane Inertia
Main Wing
| Define | W= 0,00 in
| Import | = 0,00 in
| Export | Tilt Angle= 0,00 =
Elevator
Elevator
x= 23,62(in
= 4 in
Tilt Angle= o
Wing Area = 10.67 ft2
Wing Span = 96,00 in
Elev. Area = fit2
Elev. Lever Arm = in
Lok |

Body
Warning:
Induding the body in the analysis is not recommended.
Check the guidelines for explanations.
Body Ir
x= in
z= in
Wing 2
Biplane
x= in
I = in
Tilt Angle= o
Fin
| Fin
Define K= 35,60 in
Two-sided Fin y= 43,00 in
| Double Fin z= -0,20 in
Tilt Angle= 0,00 =
Fin Area = 128 ft2
TailVolume =
Total Panels = 924
| Cancel |

Figura 4.6: Definicién del

ala voladora con los winglets

& Wing Edition = | 5 -]
- Description:
7] Symetic @ Right Side Insert before section 1] [Insert after section 1 (Delete section 1]
y(im) hord (in ffset (ir dihedra twist(?) foil Cpanel  X-dist (panck  Y-dist
[1| oo 12000 omo 00 000 NACATOI0 11 Uniform 22 Cosine
2 9600 7200 8055 0.00 NACAQ010
Wing Span 19.20 in
Area 1.28 ft2
Projected Span 19.20 in
Projected Area 1.28 fiz
Mean Geom, Chord 9.60 in
Mean Aero Chord 9.80 in
Aspect ratio 2.00
Taper Ratio 167
Root to Tip Snesp 35.53 ©
Number of Fizps 0
Number of VLM Panels 242
Number of 30 Panels 506
7] Axes Panels
7] Surfaces ] outine
Foi Names Masses
) @ LY (7]
z
iy ‘ i x/Ly
[ Resst ][ PickCenter |
Cip Plane )
[ ResetMesh | [ scalewiing | [ mertia... |
[ mportwing | [  Exportwing |
[ savesndclese | | Cancel J

Figura 4.7: Definicién de

la geometria de los winglets
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Una vez definidos los winglets, se procede a realizar los andlisis aerodinamicos. En la opcién "define
an analysis", se establecen los parametros del anélisis (de nuevo de tipo 1): velocidad de vuelo (21,336
m/s para el caso nominal estudiado), &ngulo de resbalamiento (), masa y centro de gravedad del ala,
densidad y viscosidad. Ademas, XFLR5 permite hacer un anélisis viscoso a partir de los resultados
viscosos obtenidos para los perfiles. Si se han hecho previamente los andlisis necesarios para los perfiles,
no deberia ocurrir ningin fallo. En la ventana de anélisis, una vez seleccionada la velocidad de vuelo y
la viscosidad, se muestra el rango de ntimero de Reynolds que aparece en el ala al realizar el analisis.
Por lo tanto, quizds sea recomendable mirar esto antes de proceder a analizar los perfiles sin saber
con certeza para qué nimeros de Reynolds analizarlos.

XFLR5 permite ademads escoger el método de calculo de alas entre: Vortex Lattice Method (VLM),
Lifting Line Theory (LLT) y un método de paneles 3D. A continuacién se describen las caracteristicas
de cada método:

= LLT: A pesar de que el LLT clasico es lineal, en esta version de XFLRS5 se implementa un método
no lineal que tiene en cuenta los efectos de viscosidad [20]. El método tiene dos limitaciones
principales, no dando buenos resultados cuando las alas testadas son de pequeno alargamiento o
tienen una flecha pronunciada. Ademas, se espera que las mismas no tengan un angulo de diedro
elevado.

= VLM: Es la alternativa para aquellas geometrias que quedan fuera del alcance del LLT. Con
este método, el calculo de la distribucién de sustentaciéon, los angulos inducidos y la resistencia
inducida se realiza de manera no viscosa y lineal. Esta es una de las diferencias basicas con el
LLT. A cambio, es aplicable a cualquier geometria, incluyendo alas de pequefio alargamiento,
con diedro elevado e incluso winglets.

Dado que el célculo es no viscoso y lineal, las variables viscosas como la resistencia de fricciéon o
transiciones se calculan a partir de la interpolacion de los resultados obtenidos para las polares
2D. Esto genera una limitacién a la hora de calcular puntos que se encuentren cercanos a la
entrada en pérdida.

= 3D Panels: Este método estd ain en desarrollo, por lo que su fiabilidad no es buena.

Se suele recomendar utilizar el método LLT siempre que las caracteristicas del ala sean consistentes
con sus limitaciones, ya que al tener en cuenta los efectos de viscosidad los resultados son mas exactos.
Puesto que el ala voladora que se estudia en este proyecto tiene una flecha pronunciada, pequeiio
alargamiento y, ademas, posee winglets, parece recomendable usar en este caso el método VLM. En la
figura (4.8) se representa el coeficiente de sustentacién (a la izquierda) y el coeficiente de momento de
cabeceo (a la derecha) para el ala voladora (sin winglets), con el objetivo de comparar los resultados
entre ambos métodos de calculo. Se puede observar que, aunque el método LLT permita predecir la
entrada en pérdida al considerar los efectos de viscosidad, el método VLM parece més adecuado para
el caso estudiado debido a la particular geometria. Recuérdese que, aunque el método VLM no predice
la entrada en pérdida, si es capaz de considerar los efectos viscosos a partir de la interpolaciéon de los
resultados obtenidos para los perfiles.
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Cl VS o (UE:70ﬂ/S) Cm VS o (Uw:70"/5)
1 : 012
— i
— LLT
08} /77//////1 04
06 0.08
04 0.06

02 0 ‘__\‘\\\__
0.4 -0.02
-06 -0.04

-0.06
-10 -5 0 5 10 15
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(a) CL vs. a (b) Cam vs. «

Figura 4.8: Comparacién entre los métodos de calculo VLM y LLT de XFLR5

Una vez se ha realizado el analisis para el rango de adngulos de ataque deseado, se obtendran
todos los resultados en las distintas ventanas de XFLR5, como los coeficientes de fuerza y momentos
aerodinamicos entre otros. Se ha de destacar una caracteristica importante de XFLR5, y es que el
angulo de resbalamiento es definido con el signo contrario al habitual, es decir, positivo cuando el aire
le entra al avién por la izquierda. Esto ocurre iinicamente en el médulo de aerodinamica, y se tendra
en cuenta en el capitulo 5 a la hora de explicar los anélisis.

Los resultados pueden, al igual que para los perfiles, ser exportados para manipularse con Matlab.
En la figura (4.9) puede verse un ejemplo de los datos exportados del andlisis para el ala voladora con
winglets. Las distintas columnas muestran, en este orden: angulo de ataque, coeficiente de sustenta-
cién, coeficiente de resistencia inducida, coeficiente de resistencia de presion, coeficiente de resistencia
(total), coeficiente de fuerza lateral, coeficiente de momento de cabeceo, coeficiente de momento de
balance, coeficiente de momento de guinada, coeficiente de momento de guinada inducida, velocidad
de vuelo y posicién del centro de presiones del ala. Todos estos coeficientes de fuerza y momento siguen
el mismo criterio de signos que el convencional, descrito en el capitulo 3.

NFLRS v6.09.06

wing name : Ala_winglets
Wing polar name : T1-70.0 ft/s5-VLM1-x18.77017n
Freestream speed : 70.000 ft/s
alpha L 1cd pcd TCd Y m RmM ¥m ym qinf XCP
-7.000 -0.623430 0.015390 0.014165 0.029555 0.000000 0.116958 -0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5506
-6.500 -0.587759 0.013701 0.012786 0.026487 0.000000 0.112174 0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5518
-6.000 -0.552013 0.012111 0.011991 0.024101 0.000000 0.107364 -0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5533
-5.500 -0.516199 0.010621 0.011537 0.022158 0.000000 0.102528 0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5549
-5.000 -0.480325 0.009231 0.011126 0.020357 0.000000 0.097668 -0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5568
-4.500 -0.444398 0.007942 0.010746 0.018689 0.000000 0.092786 -0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5591
-4.000 -0.408428 0.006755 0.010490 0.017245 0.000000 0.087884 -0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5617
-3.500 -0.372423 0.005668 0.010242 0.015910 0.000000 0.082961 -0.000000 0.000000 0.000000 21.3360 0.5649
-3.000 -0.336389 0.004683 0.009903 0.014587 0.000000 0.078021 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.5687
-2.500 -0.300336 0.003800 0.009268 0.013067 0.000000 0.073065 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.5735
-2.000 -0.264272 0.003018 0.008798 0.011816 0.000000 0.068093 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.5796
-1.500 -0.228203 0.002337 0.008756 0.011093 0.000000 0.063109 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.5875
-1.000 -0.192140 0.001757 0.008743 0.010500 0.000000 0.058112 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.5983
-0.500 -0.156089 0.001278 0.008747 0.010025 0.000000 0.053105 0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.6140
0.000 -0.120058 0.000899 0.008753 0.009652 0.000000 0.048090 0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.6390
0.500 -0.084057 0.000620 0.008753 0.009373 0.000000 0.043067 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.6851
1.000 -0.048091 0.000441 0.008746 0.009187 0.000000 0.038038 0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.7995
1.500 -0.012171 0.000361 0.008735 0.009096 0.000000 0.033006 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 1.5868
2.000 0.023698 0.000378 0.008733 0.009111 0.000000 0.027970 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 -0.0073
2.500 0.059506 0.000494 0.008738 0.009232 0.000000 0.022934 -0.000000 -0.000000 0.000000 21.3360 0.3187
3.000 0.095246 0.000706 0.008753 0.009459 0.000000 0.017897 0.000000 -0.000000 -0.000000 21.3360 0.4000
3.500 0.130910 0.001014 0.008766 0.009780 0.000000 0.012863 -0.000000 -0.000000 -0.000000 21.3360 0.4372
4,000 0.166490 0.001417 0.00877 0.010196 0.000000 0.007832 -0.000000 -0.000000 -0.000000 21.3360 0.4587
4.500 0.201980 0.001913 0.008796 0.010709 0.000000 0.002807 -0.000000 -0.000000 -0.000000 21.3360 0.4728
5.000 0.237370 0.002502 0.008818 0.011320 0.000000 -0.002213 -0.000000 -0.000000 -0.000000 21.3360 0.4828

Figura 4.9: Resultados aerodinamicos para el ala voladora exportados de XFLR5
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4.2. Herramientas de estabilidad

En esta seccién se procede ahora a describir los procedimientos del médulo de estabilidad de
XFLR5, utilizado a lo largo de este proyecto para la obtencién de numerosos resultados.

Para realizar el andlisis de estabilidad, en primer lugar se tiene que tener definida el ala (o avién)
con las superficies flapeadas, tal como se describié en la seccién (4.1.1). De este modo, se permitira
el calculo de las derivadas de control que permitan las superficies definidas. Es aconsejable definir las
superficies con los flaps pero sin deflectar (establecer deflexién nula), puesto que la deflexién dada en
el modulo de estabilidad se medira con respecto a este valor de referencia. Si el valor de referencia es
nulo, las deflexiones medidas en el médulo de estabilidad seran directamente las deflexiones totales de
las superficies de control.

Una vez se tiene creada la geometria, se selecciona "Define a Stability Analysis", y se entra a la
ventana mostrada en la figura (4.10).

E= Stability Polar Definiti oo |
b ility Polar EI'IIIO—I'I- o

Polar Name

winglet_S_0

Auto Analysis Name  T7-YLM1-WF 1{g1.00}-WF4(g1.00)-13.000lb-x18. 770in-Inviscid

Plane and Flight Data Inertia
B= 000 = [ Use plane inertia
b= 0,00 = Mass= 13,000 b
Viscous Analysis CoG.x= 18,770 in
Mote : the analysis may be of the viscous type CoG.z= f
only if all the flap contrals are inactive k.2 0,000 i
Lxe= 6.150,91 |b.in2
Aerodynamic Data
= : = } Iyy= 3.656,37 lb.in?
Unit () International @ Imperial
Izz= Ib.in2
p= 0,0024  slugs/ft3 = 6.185,08  B.in
= in?
v= 0,000 ftzfs E= 0,00 lbin

Reference Area for Aero Coeffidents Plane analysis methods

(@ Wing Planform Area @) Mix 30 Panels/VLM
) Wing Planform Area projected on xy plane Ignore Body Panels

Control Name Gain("funit) i
2 Wing Flap anglel (%) 1.00 —
3 Wing Flap angle 2 (7] 0.00 )
T N
5 Wing Flap angled (%) 100

Mote: + sign means trailing edge down

Figura 4.10: Ventana para la configuracion del andlisis de estabilidad

En dicha ventana, se deberan introducir la masa e inercias del ala, la posicion de su centro de
gravedad y la densidad y viscosidad del aire (parametros detallados en el capitulo 5). Ademas, se debe
elegir entre realizar un analisis viscoso o no viscoso, aunque se recomienda realizar siempre los analisis
de tipo no viscoso, puesto que el andlisis viscoso devuelve un error si se tiene activa alguna de las
variables de control. Asimismo, XFLR5 permite fijar unos valores del angulo de resbalamiento y el
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angulo de balance, que permanecen fijos durante el anélisis (como se explicard a continuacién, XFLR5
no realiza el trimado lateral-direccional del avién, sino inicamente el trimado longitudinal).

En la parte inferior de la ventana, se encuentran las distintas variables de control definidas mediante
los flaps. Si no se activa ninguna de ellas, el analisis llevado a cabo no devolvera ninguna de las derivadas
de control, aunque si proporcionaré el resto de derivadas de estabilidad. Al accionar una de las variables
de control, XFLR5 calcula las derivadas de control asociadas a la superficie seleccionada. Por defecto,
se muestra siempre la incidencia del ala. Si, ademas, el avidén dispone de alerones, elevadores o timén
de direccién (este ultimo no aplicaria al caso de ala voladora), estos controles aparecerdn en la ventana
para poder ser seleccionados. Es importante mencionar que las superficies de control vienen numeradas
en orden empezando a recorrer el ala desde el borde marginal izquierdo hasta el derecho.

Como ejemplo, supéngase que se quieren calcular las derivadas de control respecto a la deflexion
del elevador. Entonces, se seleccionan todas las superficies que correspondan al elevador (en general
una en cada semiala) y se les aplica una ganancia unidad. Al realizar el analisis, se deberd establecer el
rango en que dicha variable de control se mueve, como se puede ver en la figura (4.11). La cantidad aqui
introcudida ird multiplicando a la ganancia establecida, dando asi lugar a la deflexion real del elevador.
Si la ganancia es la unidad, la cantidad establecida (en grados) en las casillas de la ventana mostrada
en la figura (4.11) serd directamente la deflexion de la superficie. Para la deflexién antisimétrica de
los alerones, habria que definir una de las superficies con ganancia opuesta a la otra. Es importante
indicar que el criterio de signo para las deflexiones se establece del modo convencional descrito en el
capitulo 3, siendo . positivo hacia abajo y J, positivo cuando el ala derecha tiende a caer.

Miarex 0 X
Analysis settings
Sequence
Start= -10,000
End= 10,000
= 1,000

it LLT Store OpPoint

Analyze

Results

Cp

Display

Axes [7] Panels
[ Surfaces Outline
|1 Foil MNames 7] Masses
iz F ¥ iz
“ s T
I Reset J I Pick Center I
Clip: U

Figura 4.11: Definicién del barrido de la variable de control

Si se quieren calcular las derivadas de control con respecto a distintas superficies, por ejemplo
elevadores y timén de direccion, no se debera establecer la ganancia para todas las superficies al
mismo tiempo, sino que habria que realizar dos analisis distintos. Si se establece una ganancia para
distintas superficies de control, XFLR5 calcularia las derivadas cruzadas resultantes de deflectar al
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4.2. Herramientas de estabilidad

mismo tiempo todas estas superficies. Como ejemplo, supéngase que se establece una ganancia unidad
en los elevadores y otra en el timén de direccion. Al realizar el analisis de estabilidad, el resultado de
las derivadas de control que darfa XFLR5 seria la variacién que se produce en las fuerzas (o momentos)
aerodinamicos al deflectar al mismo tiempo una unidad de elevador y otra de timén de direccién.

Una vez se establece el barrido de la variable de control, XFLR5 realizara el trimado del aviéon para
cada valor comprendido entre los margenes dados. Es decir, siendo la variable de entrada la deflexion
de la superficie de control, XFLR5 realiza, para cada punto, el trimado longitudinal del avién. Si se
entra con una deflexion de elevador determinada, XFLR5 calculara el angulo de ataque y la velocidad
necesarias para que el vuelo sea equilibrado. Una vez se consigue trimar el avién, XFLR5 calcula las
derivadas de estabilidad (incluyendo las de control si se ha definido previamente), los modos y las
matrices correspondientes al problema de autovalores y autovectores (véase el capitulo 3 para mayor
comprensién). Ademds, se tiene la opcién de visualizar los distintos modos en el avién o representar
en graficas distintas propiedades de ellos como su frecuencia o amortiguamiento.

Calculation for control position 0.36
rRotating the flap by 0.36°, total angle is 0.36°
rRotating the flap by 0.36°, total angle is 0.36"
Creating the unit RHS vectors..
Ccreating the influence matrix...
performing LU Matrix decomposition...
solving LU system. ..
searching for zero-moment angle... Alpha=4.58312°
Creating source strengths..
calculating doublet strength...
Calculating speed to balance the weight...vInf = 69.9829a6ft/s

Inertia - Stability Axis - CoG Origin

IsXX= 6148 1b.1n=
Isyy= 3646 1b.in®
Is5ZZ= 6171 1b.in®
Isxz= -1.845 Th.in®

calculating the stability derivatives
Calculating the control derivatives

Longitudinal derivatives

Xu=  -0.05177 cxu= -0.0039986
Xw= 1.9003 Cxa= 0.14677
Zu= -5.425 Czu= -9.8195e-05
Zw= -52.575 CLa= 4.0608
zg= -11.071 cLg= 4.1223
Mu= -7.8056e-08 Cmu= -1.4532e-08
M= -3.092 cma=  -0.57564
Mg= -3.2317 q= -2.9005

- cma=
Neutral Point position= 21.085371in

Lateral derivatives

Y= -2.9271 Cyb= -0. 22608
Yp= -1.9992 CYp= -0.12665
¥Yr= 2.277 CYr= 0.14429
L= -2.3785 Clb= -0.075341
Lp= -18.12 clp= -0.47076
Lr= 2.7308 Clr= 0.070947
Nw= 1.6791 Cnb= 0.053188
Np= 0.71954 cnp= 0.018694
Nr= -1.3582 cnr= -0.035287
Control derivatives

Xde= 0.19723 cxde= 0.00071414
Yde= -3.7402e-12 CYde= -1.3543e-14
Zde= -68. B47 CZde= -0.24929
Lde= 9,3936e-13 Clde= 1.3949e-15
Mde= -31.505 CMde= -0.274497
Nde= 3.5795%e-12 CNde= 5.3155e-15

Figura 4.12: Derivadas de estabilidad

45



CAPITULO 4. PRESENTACION TEORICA DE LAS HERRAMIENTAS EMPLEADAS

state matrices i
Longitudinal state matrix

-0.00877953 0.322258 0 -9.81
-0.920012 -8.91601 19.4533 0
-7.31522e-08 -2.8977 -3.02874 0
0 0 1 0
Lateral state matrix
-0.496395 -0.339031 -20.9446 9.81
-1.32226 -10.071 1.51799 0
0.930204 0.401446 -0.752553 0
0 1 0 0
Control Matrices
Longitudinal control matrix
0.0334469
-11.67545
-29.52585
0
Lateral control matrix
-6.342906e-13
5.214993e-13
1.981967e-12
0
. . .
Figura 4.13: Matrices del problema dindmico
___Longitudinal modes
Eigenvalue: -5. 989+ -6.921 | -5.989+ 6.921 | 0.01259+ -0.55861 | 0.01259+ 0.55861

1+ 01
-0.0339+ 0.0034521
0.03183+ 0.0025581

-0.003293+ 0.057061

1+ 01
-0.0339+-0. 0034521
0.03183+-0. 0025581

-0.003293+ -0.057061

Eigenvector: 1+ 0
10. 91+ 20.294
-5.528+ 6.9341
0.9681+ -0.039071

1+ 01
10.91+ -20.291
-5. 528+ -6.9341
0.9681+ 0.039071

Lateral modes

Eigenvalue: -10.19+ 0i | -0.5766+ -4.4191 | -0. 5766+ 4.4194 | 0.02022+ 0i
Eigenvector: 1+ 01 | 1+ 0i | 1+ 01 | 1+ 01
28,62+ 01 I -0.1253+ -0.026531 I -0.1253+ 0.026531 I 0.05428+ 01
-1. 316+ 01 | 0.01032+ 0.19871 | 0.01032+ -0.19871 | 1.232+ 01
-2. 809+ 01 ] 0.009541+ -0.02711 ] 0.009541+ 0.02714 ] 2.685+ 01

Figura 4.14: Modos longitudinales y laterales-direccionales

Para las derivadas mostradas en la figura (4.12), el criterio de XFLR5 para los signos es el siguiente:
Cx = —Cp, Cz = —Cp. Para el resto de derivadas, el criterio es el convencional. Ademas, el signo de 8
en el modulo de estabilidad es también el habitual, no ocurriendo como en el médulo de aerodindmica,
en el cual estaba definido en sentido contrario.

En el capitulo 5, cuando se realize el andlisis de estabilidad para el ala voladora de este proyecto, se
explicard en detalle qué resultados de XFLR5 son mas fiables y cudles menos. La problemaética reside
en que, al ser el andlisis de estabilidad no viscoso, las derivadas y valores de la resistencia aerodinamica
no son correctos, y entonces hay que determinarlos de otra manera (a partir de los propios resultados
aerodindmicos hallados en XFLR5, exportdndolos a Matlab). Por otro lado, el resto de derivadas
longitudinales, laterales-direccionales y de control si son en general adecuadas. Una vez conseguidas
las derivadas de estabilidad, se ha comprobado que los modos y matrices proporcionados por XFLR5
no eran tampoco coherentes, por lo que se procedié al calculo con Matlab partiendo de las derivadas
de estabilidad.
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Estudio de caracteristicas Aerodindmicas y de Estabilidad de un Ala Voladora

Capitulo 5

Ala Voladora

El ala voladora que se va a analizar en este proyecto esta basada en el articulo de la AIAA,
referenciado en [3]. La geometria de la configuracién genérica de dicho ala se muestra en la secciéon
(5.1). Se haran estudios de dicho ala tanto en el caso en que disponga de winglets como en el caso sin
winglets, demostrando asi la mejoria en la estabilidad lateral-direccional del ala cuando se tienen estos.
Los estudios aerodinamicos y de estabilidad se realizan en las secciones (5.2) y (5.3) respectivamente.
Ademés de XFLR5, se usaran ecuaciones paramétricas para obtener y comparar las derivadas de
estabilidad obtenidas, en la seccién (5.4). Posteriormente, se procedera a hacer un andlisis paramétrico
de las diferentes caracteristicas de estabilidad del ala variando la geometria tanto del propio ala como
de los winglets, en la seccién (5.5). Por tltimo, en la seccién (5.6) se procede a representar la respuesta
dinamica de distintas configuraciones de ala estudiadas, ante diferentes perturbaciones.

5.1. Descripciéon de la geometria nominal

Como se ha comentado, la geometria nominal del ala estd obtenida de [3], viniendo dada por los
siguientes parametros:

¢ = 50,800 cm (20 in) (NACA 653-018) (5.1)
¢, = 30,480 cm (12 in) (NACA 65,-012) (5.2)
b = 2,438 m (96 in) (5.3)
A = %:0,6 (5.4)
S = T 991 m2 (10,667 f12) (5.5)
b2
A = 5=6 (5.6)
Ay o= 35 (5.7)
ko= —4° (5.8)

donde ¢, es la cuerda en la raiz del ala, ¢; es la cuerda en el borde marginal, b es la envergadura del
ala, A\ su estrechamiento, S la superficie alar, A el alargamiento, A1 la flecha en la linea de ¢/4 y & el
4

valor de la torsién geométrica en la punta del ala ("washout angle").

Como se ha comentado, la geometria nominal es obtenida a partir de la ya analizada en el articulo
[3]. Aunque originalmente las medidas del ala vienen dadas en unidades imperiales (en dicho articulo),
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CAPITULO 5. ALA VOLADORA

por sencillez en la lectura del documento en general se trabajara con unidades del sistema métrico.

Notese que el perfil situado en el borde marginal se coloca con una torsién negativa. Esta caracte-
ristica permitira la estabilidad longitudinal del ala al proporcionar un valor de Cyq positivo, siendo
la alternativa al uso de los perfiles reflex [1]. La desventaja de colocar perfiles con torsién geométrica
negativa es que se pierde sustentacién en ellos, teniéndose para el ala Cr, < 0.

La forma en planta del ala resultante con la anterior geometria, construida en XFLRb5, se puede
observar en la figura (5.1).

Y x aleron }\

Ct
NACA 65, - 012 elevador

P NACA 65, 018
o
<

Figura 5.1: Forma en planta del ala

La geometria nominal de los winglets, en caso de tenerlos (puesto que se analizaran los casos tanto
con winglets como sin winglets), es la que se adopta en el articulo de la ATAA, la cual en principio
debe optimizar las caracteristicas de estabilidad lateral-direccional:

¢r, = 30,480 cm (12 in) = ¢ (5.9)
¢, = 18,288 cm (7,2 in) (5.10)
by :
5 = 24,384 cm (9,6 in) (5.11)
Ao = EL = 0,6 (5.12)
bU T
S, = 3% = 0,119 m? (1,28 f2) (5.13)
bZ
A, = 2 =2 5.14
- .14
Arp, = 40° (5.15)

donde el subindice “v” indica winglet. Notese que se hacen coincidir las dimensiones de la cuerda en
la punta del ala con la de la cuerda en la raiz del winglet. Ademas, la posicién de los winglets es
totalmente vertical. En las figuras (5.2) y (5.3) se pueden apreciar sendas imagenes de los winglets.
Es importante mencionar que los winglets han sido bajados 0,51 cm (0,2 in) con respecto al plano del
ala para evitar inestabilidades numéricas provocadas en XFLR5.
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Figura 5.2: Vista 3D winglet Figura 5.3: Vista de perfil del winglet

La masa del ala incluye tanto el tren de aterrizaje como otros equipos que el Ala llevaba a bordo
[3]. Para todos los andlisis se tomara m = 5,897 kg (13 1b) (se supone constante al variar la geometria
en el andlisis paramétrico para asi simplificar el andlisis y desacoplar el problema aerodindmico y de
estabilidad del problema estructural).

Por otro lado, al realizar el analisis de estabilidad seran necesarias las inercias del ala. Conviene
mencionar ya que en este estudio las inercias, al igual que la masa, se mantendran siempre constantes.
Sus valores (respecto al centro de gravedad), extraidos de [3], son los siguientes:

I.. = 1,80kg-m?(6148,071b-in?) (5.16)
I, = 1,07kg m?(3646,22lb-in?) (5.17)
I. = 181lkg m?(6171,24lb-in?) (5.18)
I, = 0 (5.19)

A lo largo del ala se pueden encontrar diferentes superficies: alerones y elevadores. Ambas tienen
una longitud (a lo largo de la envergadura) de 31,115 cm (12,25 in), estando los elevadores situados
justo antes del borde marginal y los alerones previos a los primeros, como se puede apreciar en la
figura (5.1). De este modo, se puede conseguir una mayor potencia de control longitudinal (al ser el
brazo mayor). Realmente, se deberia hablar de flaperones, puesto que una deflexién simétrica de estos
junto con la de los elevadores serviria al ala como dispositivos hipersustentadores (flaps).

Por simplicidad en el modelado en XFLR5, se ha optado por definir la posicién de la charnela de
los flaps en porcentaje de la cuerda de cada perfil como una constante. En consecuencia, las superficies
(alerones y elevadores) tendran un pequeno estrechamiento por ser variable la cuerda de los perfiles a
lo largo de la envergadura. En particular, se define la charnela en el 86,65 % de la cuerda de los perfiles.
Esto hace que la cuerda del alerén/elevador mida 4,763 cm (1,875 in) (tal como se mencionaba en el
articulo de la ATAA) en el perfil de transicién entre el alerén y el elevador, que se encuentra en una
posicién de la envergadura y = 0,908 m (35,75 in) y cuya cuerda mide ¢ = 35,667 cm (14,042 in).
Por otro lado, los flaps se colocan verticalmente en el centro del perfil (de manera que la deflexién sea
simétrica). En la figura (5.4) se observa una vista 3D del ala con los winglets, alerones y elevadores.
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Figura 5.4: Vista 3D del ala

Una vez se conoce toda la geometria del ala, se procede a construirla en XFLR5. Debido a la
existencia de los alerones y elevadores, es necesario definir més de una seccién para la definicién del
ala. Para conocer las caracteristicas geométricas de cada seccidn, es 1til apoyarse en las siguientes
ecuaciones que determinan la posicién en el eje x del borde de ataque de cada perfil (z1g), del borde
de salida (z7g) y de la cuerda de estos:

rrp(y) =ytanApp (5.20)
xre(y) = ¢ +ytan Arp (5.21)
c(y) = zrE(y) — 2LE(Y) = ¢ + y(tan Arg — tan App) (5.22)

donde la flecha en el borde de ataque (Arg) y la flecha en el borde de salida (A7g) del ala se obtienen
a partir de la flecha en la linea de ¢/4 mediante las siguientes expresiones:

b cr—ct
3 tanAi + 3

tan App = (5.23)

N

%tanALE +c—cp
b

2

tan ATE =

(5.24)

Por tltimo, la torsién se distribuye linealmente a lo largo de la envergadura (desde 0° en la raiz
hasta —4° en la punta). Cabe recordar que no se ha anadido dngulo de diedro al ala. En cuanto a los
perfiles aerodinamicos, se utiliza el NACA 653 —018 para el perfil situado en el encastre, manteniéndose
constante dicho perfil hasta la seccién en que comienza el alerén. Por otro lado, los perfiles del elevador
son NACA 651 —012. Por ultimo, en los perfiles en que se encuentra el alerén se produce una transicién
ente los dos perfiles previamente nombrados. Es importante mencionar que, aunque esto no reproduce
con total fidelidad la geometria indicada en [3], se ha optado por una simplificacién ya que permite
un mejor modelado en XFLR5.

Para los winglets, el perfil utilizado es simétrico (NACA 0010), intentando simular una placa
plana. No se ha utilizado un perfil de menor espesor puesto que daba problemas a la hora de realizar
un andlisis aerodinamico en XFLRS5.
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5.2. Estudios aerodindmicos

5.2. Estudios aerodinamicos

En este primer estudio, se realiza un anélisis aerodindmico del ala en su configuracién nominal
previamente descrita, tanto en el caso sin winglets como con winglets. En primer lugar, siguiendo con
el procedimiento de XFLR5 descrito en el capitulo 4, se analizan los perfiles usados en el ala en la
seccién (5.2.1). Posteriormente, se analizardn ambas configuraciones del ala, incluyendo las fuerzas y
momentos aerodinamicos generados, asi como una estimacion de las derivadas de estabilidad a partir
de estos resultados (seccién 5.2.2).

5.2.1. Estudios 2D

El objeto de este estudio es, ademéas de permitir que XFLR5 tome los datos de los perfiles de los
que posteriormente constara el ala, ver las principales caracteristicas aerodindmicas de los distintos
perfiles que constituyen dicho ala.

Para realizar un analisis correcto del ala, es necesario tener definidas las caracteristicas aerodina-
micas de los perfiles en el rango de Reynolds en que ésta volara. Tomando la velocidad de crucero del
ala a partir de [3], se tiene que V5 = 21,336 m/s (70 ft/s). Ademas de esta velocidad (valor nominal a
partir de ahora), en general se analizard el comportamiento del ala para otras dos velocidades caracte-
risticas del ala. La cota inferior viene dada por la velocidad de entrada en pérdida del ala. Aunque no
es posible determinar esta velocidad atin, haciendo un anélisis aerodinamico del ala para la velocidad
nominal (se hard posteriormente), se obtiene un valor de Cr, ..~ 0,7. Por lo tanto:

2mg

Vi=12Va =12, ——
1 < Vs ) ,OSCL,MI

= 14m/s (46ft/s) (5.25)
Por otro lado, la velocidad maxima se obtiene de los resultados para el ala analizada en [3], de
donde se tiene V3 = 44,5 m/s (146 ft/s).

Ademas, sabiendo que al nivel del mar la densidad del aire es p = 1,225 kg/m? y la viscosidad
dindmica pu = 1,79-107° Pa-s, se puede calcular la viscosidad cinemética como v = 1,46-107° m?/s.
Por 1ltimo, el rango de cuerdas existentes en el ala proporciona la variacién del Re local a lo largo de
la envergadura. Sabiendo que la cuerda del ala va desde su maximo valor en ¢, hasta el minimo en ¢,
y tomando velocidades desde el méximo (V3) hasta el minimo (V1), el rango de nimeros de Reynolds
existentes en el ala es:

V-L
Re = —= ~ (3-10°;1,6- 10°) (5.26)
v
donde L es la magnitud caracteristica del flujo, que viene siendo la cuerda de cada perfil. Cuando
existen winglets en el ala, la cuerda minima se reduce a c¢;,, disminuyendo el nimero de Reynolds

minimo al que hay que analizar los perfiles NACA 0010 a Repnin ~ 2-10°.

En cuanto al Mach de vuelo, quedard siempre fijado a un valor constante, puesto que este es muy
pequenio y los efectos de compresibilidad serdn siempre despreciables. E1 Mach se calcula a partir de
la velocidad nominal como:

Vo Vo

= 0,063 (5.27)

donde la presién del aire se toma al nivel del mar como p = 1,01325-10° Pa y v = 1,4. A continuacién
se representa, para cada perfil, los coeficientes Cj, Cy y Cy, en funcién del dngulo de ataque («), para
distintos valores de Re y deflexiones del flap (). Ademads, se representa también la polar del perfil.
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CAPITULO 5. ALA VOLADORA

5.2.1.1. NACA 65; — 012

Este perfil se caracteriza por ser un perfil de la serie NACA 6 digitos, simétrico. Algunos datos del
perfil se pueden extraer a partir de sus digitos [7].

5.2.1.1.1. ()}, Cy, C, vs. a, 0 y Re

En las figuras (5.5) y (5.6) se puede observar la variacién del coeficiente de sustentaciéon del NACA
651 — 012 con Re (5.5) y con Re y ¢ (5.6).

C, Vs o (NACA 65,-012 variando Re) Gy vs o (NACA BS, -012 vatiando & y Re)

15 T T

; AN

Re=210°

Re=6-10°
Re=10°
Re=1.4-10°
Re=1.8-10°

&
[

@%

Figura 5.5: Variacién de C; con a y Re (NACA Figura 5.6: Variacién de Cj con a, Re 'y 6 (NA-
651 — 012) CA 65; —012)

Se puede observar que las pendientes de las curvas son aproximadamente Cj, = 27, resultado
tedrico que se da para una placa plana. Sin embargo, los efectos de viscosidad, que son tenidos aqui
en cuenta, hacen que el perfil entre en pérdida para dngulos de ataque elevados. El angulo de ataque
maximo se alcance para a ~ 13°, dando un valor de (7, ~ 1,2.

Al ser el perfil simétrico, las curvas de sustentacion pasan por el origen. Es decir, que el perfil
no genera ninguna sustentacién a dngulo de ataque nulo (Cj, = 0). En cuanto a la variacién con el
numero de Reynolds, se observa que a mayor Re, mayor es el rango de angulos de ataque para el que
la capa limite se mantiene adherida, siendo entonces mayores los valores de Cj,, .. Vv Qmaz-

Al aumentar la deflexion del flap, aumenta la curvatura del perfil, trasladdndose las curvas hacia
arriba. Por lo tanto, al aumentar ¢, se obtienen mayores valores de Cj, y Cj,,.., aunque el angulo de
ataque maximo disminuye ligeramente. Para deflexiones de flap negativas, las curvas son las simétricas,
por ser simétrico el perfil.

Aunque en la figuras (5.5) y (5.6) se han representado las curvas para un rango de ntmeros de
Reynolds con una separacién de 4- 10° unidades, se ha realizado otro andlisis més fino para que XFLR5
pueda disponer de una mejor interpolacién de los datos. En la figura (5.7) se muestran los resultados
obtenidos para el caso particular de Cj.
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0.5

-0.5

CI vs o (NACA 651-012 variando Re)

&

N

s -10

Re=2-10%
Re=3-10°
Re=4-10°
Re=5-10°
Re=610°
Re=7-10°
Re=8-10°
Re=9-10°
Re=10°
Re=1.1-10°
Re=1.2:10°
Re=1.3-10°
Re=1.410°
Re=1.5-10°
Re=1.610°
Re=1.7-10°
Re=1.8:10°

Figura 5.7: Analisis fino del NACA 65; — 012

En las figuras (5.8) y (5.9) se representa ahora el coeficiente de resistencia del perfil, suma de
las contribuciones de resistencia parasita (viscosa) e inducida. Para el caso de variacién de dngulo de
deflexién del flap, se toma un valor de Reynolds caracteristico de Re = 6- 10 (esto mismo se aplica a
los casos posteriores).

C‘1 vs o (NACA 651-01 2 variando Re)

0.2~

Re=2-10°
Re=6-10°
Re=10®
Re=1.4-10°
Re=1.8-10°

0.15

Ca

0.1

Figura 5.8: Variaciéon de Cy con a y Re (NACA

65, — 012)

20

C,ve o (NACABS, 012 varianda &)

Figura 5.9: Variacién de Cy con oy 6 (NACA
651 — 012)

Obsérvese en estas figuras como se asemeja la polar del perfil a una polar parabdlica, aumentando
rapidamente la resistencia para angulos de ataque elevados, cercanos al de entrada en pérdida del
perfil. Para un mismo valor de «, el coeficiente de resistencia aumenta con valores de Re pequenos,
es decir, a bajas velocidades. Al producirse deflexiones del flap, la resistencia viscosa del perfil es
légicamente mayor, como se puede observar en la figura (5.9).

Por dltimo, en las figuras (5.10) y (5.11) se representa el coeficiente de momentos, variando de
nuevo con « y Re. Es importante mencionar que los momentos representados estan medidos con
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respecto a la posicién ¢/4 del perfil.

C,, Vs @ (NACA 65,-012 variando Re) Gy v o (NACA B5,-012 variando &)

0.05 T T 02 T T T T

=

0.04

B\
A

0. | \/ Re=210° \ \
M Re=6-10°
0.03| Re=10°
Re=1.410°
004l Re=1.8-10°
-0.05 ! i i !
20 15 10 5 0 5 10 15 20

Figura 5.10: Variacién de Cy, con 'y Re (NACA Figura 5.11: Variacién de Cy, con 'y 6 (NA-
651 — 012) CA 65; —012)

Al ir variando el centro de presiones del perfil con el angulo de ataque, es obvio que el coeficiente
de momentos cambiard de signo. Lo importante es que los momentos producidos por el perfil sean
lo menor posible (en valor absoluto), lo cual se consigue con valores de Re elevados. Nétese también
que deflexiones positivas del flap (hacia abajo) producen momento de picado (Cp,, < 0), como es de
esperar. Sin ninguna defexién de flap, el perfil tiene C),, = 0 por ser simétrico.

5.2.1.1.2. Polar del perfil: C; vs. Cy

En este apartado, se representa la polar del perfil en las figuras (5.12) y (5.13). Es importante
comentar que la polar mejora claramente para nimeros de Reynolds elevados. Cuando se producen
deflexiones del flap, se alcanzan mayores valores de Cj, aunque a costa de aumentar también Cy.

C, Vs C (NACA 65,012 variando Re) G, vs C,y (NACA B5,-012 variando &)
18 2 T
S
i . 15}
== - ; — =
Re=210° = — 00
Re=6-10° 05k A P =10l
Re=10° i o b E : ; i
Re=1.4-10° : 2 &0
Re=1.810° o : &=10% 14
: : B=00°
| : : — &30
/ ) 1k
T e
15 15 i i ; i
0 0.05 01 ¢ 015 02 025 1] 0.05 0.1 015 0.2 025 0.3 0.35
(i c

Figura 5.12: Polar del perfil en funcién de Re (NA- Figura 5.13: Polar del perfil en funcién de ¢
CA 65; —012) (NACA 65, — 012)
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5.2.1.2. NACA 653 — 018

Este perfil es también un perfil simétrico de la serie NACA 6 digitos, de mayor espesor que el
anterior (utiizado en los perfiles centrales del ala). Tiene la peculiaridad de que mantiene el valor del
coeficiente de resistencia bajo en un rango de angulos de ataque en torno a cero mayor que el anterior
(esta informacién esté contenida en los digitos del propio perfil). Las curvas analizadas para este perfil
son similares a las anteriores en cuanto a las variables que se representan.

5.2.1.2.1. Cj, Cyq, C,, vs. a, 0 y Re

i5 T T T 2 T T T T

05- : : VED |
(| . SRR, VRN A M | S
Okt vl 7 b . mo T ]
/ Recz Sy N
Re=6-10° s = a0,
05 4 T . : !

S

Re-tc? T I s OO S N . 1 1 B Re=8-10° ||
Re=1.4-10 Re=10%
Z Re=1.8-10°

Al “Re=1.4-10°
/// - & ||

== Re=1.5-10

A5 i i i 15 i 1 i i L i |

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20 20 -15 -10 -5 ] 5 10 15 20

Figura 5.14: Variacién de C; con v y Re (NACA Figura 5.15: Variaciéon de C; con o, Re y ¢
653 — 018) (NACA 655 — 018)

Debido al espesor, para este perfil se obtiene una pendiente de sustentaciéon (Cj,) algo mayor.
Aunque la entrada en pérdida se da para dngulos de ataque menores, es mucho més suave, ya que el
espesor del perfil provoca un menor pico de succién y gradiente adverso de presiones en el extrados.
Al igual que para el otro perfil, las curvas de sustentacién se trasladan cuando se producen deflexiones
del flap y son mejores para velocidades elevadas.

Al igual que en el caso anterior, se ha realizado un anélisis fino del perfil en funcién del nimero de
Reynolds, como se puede ver en la figura (5.16), representandose C; en funcién de a.

95



CAPITULO 5. ALA VOLADORA

C‘ vs o (NACA 653-018 variando Re)

N Re=2-10°
N Re=3-10°
Re=4-10°
y Re=5-10°
Re=6-10°
Re=7-10°
Re=8-10°
o 0 Re=9-1605
Re=10
Re=1.1-10°
Re=1.2-10°
Re=1.3-10°
Re=1.4-10°
Re=1.5-10°
Re=1.6-10°
Re=1.8-10°

0.5

-0.5

Figura 5.16: Anélisis fino del NACA 653 — 018

En cuanto al coeficiente de resistencia, en las figuras (5.17) y (5.18), se representa este en funcién
de o y . Es importante notar que, como se comenté anteriormente, el perfil genera unos valores de
Cy pequenos alrededor de o = 0 para un rango de angulos de ataque mayor que en el caso del NACA
652 — 012. De nuevo, el coeficiente de resistencia disminuye para valores de Re elevados y aumenta
con deflexiones del flap.

C4 Vs o (NACA 65,-018 variando Re) Gy vs o (NACAB5,-018 varianda &)

0.18 T T T T T nz T T T T T T T
0.18 _— | :
016} o g . — oo | :
Re=610% — &=
0.14 Re=10% — =" : :
Re=1.4-10° e [ sivenans il
012 Re=1.8-108 ; ]
§=20° : J
pemme |7 fos
0.1 . -
K T L
5]
0.08
0.06|- g
0.04}- .
0.02}-
0 L I 1
20 15 10 5 0 5 10 15 20

Figura 5.17: Variaciéon de Cy con a y Re (NACA Figura 5.18: Variacién de Cy con a y § (NACA
653 — 018) 653 — 018)

Por 1ltimo, el coeficiente de momento se representa en las figuras (5.19) y (5.20). Obsérvese que
las curvas resultan mucho mas nobles que para el anterior perfil analizado.
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C,, Vs @ (NACA 65,018 variando Re) Cpp v o (NACA B5-018 variando &)
0.06 T T T 0z a=ane T T T
0.04 A%
0.02} N
£ o0 ) SN 7 : i
\ &
%
/ J
0.02 Re=2:10°
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Re=10° 7
x .108
0,041 Re=1.4-10
Re=1.810° J
-0.06 L i L I
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Figura 5.19: Variacién de Cy, con 'y Re (NACA Figura 5.20: Variacién de Cy, con a 'y ¢ (NA-
653 — 018) CA 653 — 018)

5.2.1.2.2. Polar del perfil: C; vs. Cy

La polar del perfil se representa en las figuras (5.21) y (5.22). Al igual que ocurria con el NACA
651 — 012, la polar del perfil es mejor para nimeros de Reynolds elevados.

C, Vs C, (NACA 65,-018 variando Re) Gy vs Cy (NACA B5,-018 variando &)
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0I5 Re=1.4-10°

// Re=1.8-10°
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Figura 5.21: Polar del perfil en funciéon de Re (NA- Figura 5.22: Polar del perfil en funcién de §
CA 653 — 018) (NACA 655 — 018)

5.2.1.3. NACA 0010

Este perfil es un perfil simétrico de la serie NACA 4 digitos, utilizado para construir los winglets
del ala. Es por ello que no se analizaran curvas de este perfil con deflexiones del flap.

5.2.1.3.1. Cj}, Cy4, C,, vs. a, 0 y Re
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CAPITULO 5. ALA VOLADORA

En primer lugar, se representa el coeficiente de sustentacion en funcién del niimero de Reynolds,
en la figura (5.23). Obsérvese que con este perfil se alcanzan valores de Cj, . mayores que con los

otros dos. En la figura (5.24) se tiene un andlisis més fino de este perfil.

C, vs o (NACA 0010 variando Re) C, vs o (NACA 0010 variando Re)
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Figura 5.23: Variacién de C; con o y Re (NACA
0010)

20

Figura 5.24: Anélisis fino del NACA 0010

A continuacion se puede observar, en la figura (5.25), la variacién del coeficiente de resistencia del
perfil con el dngulo de ataque, para distintos valores de Re. El coeficiente de momento se representa

en la figura (5.26).

Cd vs o (NACA 0010 variando Re)
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Figura 5.25: Variacién de Cy con a y Re (NACA 0010)
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Cm vs o (NACA 0010 variando Re)
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Figura 5.26: Variacién de C), con 'y Re (NACA 0010)

5.2.1.3.2. Polar del perfil: C; vs. Cy

La polar del perfil vuelve a mostrar unas mejores caracteristicas aerodinamicas para nimeros de
Reynolds elevados, como se muestra en la figura (5.27).

CI vs Cd (NACA 0010 variando Re)
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Figura 5.27: Polar del perfil en funcién de Re (NACA 0010)
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5.2.2. Estudios 3D

En esta seccion se va a analizar el ala en su configuracién nominal tanto con winglets como sin
winglets. Se realizaran estudios aerodindmicos para estudiar las fuerzas y momentos generados en el
ala. Posteriormente, estos resultados se utilizaran para obtener una estimacion de las derivadas de
estabilidad que se comparardn méas adelante con las halladas mediante otros métodos.

Los andlisis se realizaran siempre para 3 velocidades de vuelo: la velocidad nominal (V5 = 21,336m/s),
la velocidad méxima (V3 = 44,5m/s) y la velocidad minima (V; = 14m/s). Se usard como notacién a
partir de ahora U, indistintamente a V.

También se analizaran las distintas fuerzas y momentos aerodindmicos cuando se producen de-
flexiones del alerén, elevador y flaps (considerando el flap como la deflexién simétrica conjunta de
elevador y alerén), de 10, 20 y 30 grados (también deflexiones negativas).

Por otro lado, se estudiara la influencia del dngulo de resbalamiento () barriendo entre 0 y 10
grados (positivos y negativos), con incrementos de 2,5°.

Los andlisis se realizaran en todos los casos utilizando el método VLM (Vortex Lattice Method)
de XFLR5, tal como se explico en el capitulo 4. Siempre se haran anélisis de tipo viscoso, obteniendo
asi las caracteristicas de entrada en pérdida del ala (los dngulos de ataque representados llegan hasta
Qmaz) y valores realistas del coeficiente de resistencia de ésta.

5.2.2.1. Configuracién nominal del Ala con y sin winglets

En primer lugar, para realizar el andlisis aerodindmico, es necesario definir el centro de gravedad
del ala (X¢@). El centro de gravedad es originalmente impuesto de modo que se tenga un margen
estatico SM = 10 %, para lo cual es necesario hacer una estimacién del punto neutro del ala (Xxy4).
El punto neutro es el lugar mas atrasado posible en el que se puede encontrar el centro de gravedad del
avién para que este sea longitudinalmente estable. Es decir, si el centro de gravedad esta adelantado

con respecto al punto neutro, se tendrd un avién estable (y un margen estatico positivo, definido como

_ Xna—Xca
SM = =NA=20a),

A continuacién se procede a calcular el centro aerodindmico (o punto neutro) del ala sin considerar
los winglets. Nétese que, cuando se anadan los winglets, el centro aerodindmico realmente se atrasara,
por lo que, dejando el centro de gravedad constante, se obtendra un margen estatico mayor que el
originalmente deseado (10 %). Se utilizara el método explicado en [8].

La cuerda media aerodindmica (MAC) se puede estimar a partir de la cuerda en la raiz del ala y
el estrechamiento de esta como:

2¢, 14+ X+ \?

MAC = —==———

= 41,487cm (5.28)

La posicién del centro aerodindmico se estima como el centroide geométrico del ala, a 1/4 de la
cuerda media del ala. A partir de las ecuaciones (5.23) y (5.24) se calculan la flecha en el borde de
ataque y el borde de salida del ala:

ALg = 36,57°
Arp = 29,91°

Ahora, con la ecuacién (5.22), se puede calcular la posicion en y en que se encuentra la cuerda
media:
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MAC — ¢,
tan Arg —tanApg

YmACc = = 55,88cm (5.29)

Y entonces la posicién en z del centro aerodindmico seria:

MAC
Xna=ymactanArp + —— = 51,83em (5.30)

Imponiendo, con este punto neutro, un margen estatico del 10%, se obtiene que el centro de
gravedad debe estar situado en:

Xoo = Xna — SM- MAC = 47,68cm (5.31)

5.2.2.2. Ala sin winglets

En primer lugar, se van a hacer los estudios aerodindmicos para la configuracién de ala sin winglets.

5.2.2.2.1. Estudio de fuerzas aerodinamicas

En este apartado se representan los distintos coeficientes de fuerza (Cp, Cy y Cr,) variando con el
angulo de ataque y el angulo de resbalamiento. Ademds, como se ha comentado, se realizan los andlisis
para distintas velocidades de vuelo. Por ultimo, se estudia como varia cada coeficiente al producirse
deflexiones de las superficies de control.

La fuerza de resistencia aerodindmica (D) va dirigida segin el eje longitudinal del avién (eje z),
siendo positiva cuando apunta hacia la cola (D ~ —Fj,). La fuerza de sustentacién (L) va dirijida
segtn el eje vertical (eje z), siendo positiva hacia arriba (L ~ —Fy, ). Por tiltimo, la fuerza lateral (Fy, )
es positiva cuando va dirijida segun el eje lateral del avién (eje y), apuntando hacia el ala derecha.

Notese que en la definicién de estas fuerzas (Fa,, Fa, y Fa.) se estd tratando siempre con los
ejes definidos en el sistema de ejes cuerpo (ejes estabilidad). Sin embargo, la sustentacién (L), fuerza
lateral (@) y resistencia del avién (D) estdn definidas en los ejes viento del avién (la resistencia
segun la direccién de la velocidad aerodinamica y la sustentacion perpendicular a ella, véase la figura
5.29). No obstante, mientras los dngulos de ataque y resbalamiento sean pequeiios, podréd hacerse la
aproximacién anterior (véase la figura 5.28). En el capitulo 3 se realiza una descripcién detallada de
los distintos sistemas de referencia y el criterio de signos utilizado. Asimismo, constultese el indice de
notacién en caso de dudas sobre la notacion.

Es importante mencionar también que el angulo de resblamiento se define positivo en la literatura
cuando le entra al avion el aire por la derecha. Sin embargo, en los estudios aqui realizados, y debido
a los criterios de XFLR5, se definird con el signo contrario, como ya se adelantd en el capitulo 4. Es
decir, que el angulo de resbalamiento serd positivo cuando le entre al avion el aire por la izquierda,
generando una fuerza lateral dirijida entonces hacia la derecha (segin el eje y). Cuando se realizen
los estudios de estabilidad, se volvera al criterio de signos convencional. Este criterio aparecera en los
distintos graficos mostrados la seccién (5.2.2), debido a los criterios de XFLR5, aunque a la hora de
las explicaciones se tomara el criterio habitual.
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Xp
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Figura 5.28: Ejes viento y ejes cuerpo

Plano de
simetria L

Plano
ortogonal aV

Figura 5.29: Definicion de ejes para las fuerzas aerodindmicas

5.2.2.2.1.1. CD, Cy, CL VS. &, ﬁ, Uso

Para empezar, se representa en las figuras (5.30a), (5.30b) y (5.30c) el coeficiente de resistencia en
funcién de «, para varios valores de 3, y a las 3 velocidades de vuelo distintas. En la figura (5.30d) se
representan, en 3 superficies (una para cada valor de la velocidad), las anteriores tendencias.
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C,, vs a (variando B, U_=46ft/s) C,, vs o (variando B, U_=70ft/s)
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(a) Cp vs.a & B (V=V1) (b) Cp vs. a & B (V =Va)

CD vs a. (variando B, U_=146ft/s) Cp vs (a, p). variando U |
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(c)Cp vs.a & B (V =1V3) (d)Cp vs. a, B &V

Figura 5.30: Estudio del coeficiente de resistencia para el ala sin winglets

Se puede observar la tendencia cuadrética del coeficiente de resistencia con el angulo de ataque.
Con el resbalamiento, se representan tinicamente valores positivos de 8 puesto que las curvas coinciden
cuando el valor es el opuesto, al ser el coeficiente de resistencia una variable longitudinal del problema
que no depende del sentido del resbalamiento existente. La tendencia del coeficiente de resistencia con
el resbalamiento no estd muy clara, aunque se puede observar que afecta poco en general, a excepcién
de valores de [ elevados. Es por ello que no se suele tener en cuenta en general el acoplamiento entre
el problema longitudinal y lateral-direccional. Observando las curvas, puede entenderse que XFLR5
tiene ciertos problemas cuando el dngulo de resbalamiento crece demasiado, ya que se pueden ver
curvas que dan valores negativos de Cp.

En cuanto a la velocidad, esta afecta muy poco a Cp, siendo practicamente la tnica diferencia
el rango de valores de a que se analizan (a mayores velocidades la entrada en pérdida se retrasa,
obteniendose valores mayores de 4, asociados a mayores valores de C'p, aunque para un mismo
angulo de ataque la resistencia sea menor, como se vio en el estudio de perfiles). Esto justifica que
se desprecien posteriormente las derivadas de Cp,. En la figura (5.31) se puede apreciar mejor la
variacién de Cp con el angulo de ataque y la velocidad.
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CD vs (a,U )

0.08

0.07

40" 15

u,, [ft/s]

o [?]

Figura 5.31: Variacién de Cp con oy Uy (ala sin winglets)

A continuacién, se representa, siguiendo la misma estructura, el coeficiente de fuerza lateral (Cy)
en la figura (5.32). Un valor positivo de Cy indica una fuerza lateral generada en el sentido del ala
derecha.

Cv vs a (variando B, U, =46ft/s) Cv vs a (variando B, U_=70ft/s)
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C,, vs o (variando B, U_=1461t/s)
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(d) Cy vs.a, B&V

Figura 5.32: Estudio del coeficiente de fuerza lateral para el ala sin winglets

Notese que los valores de Cy son pequenos al no existir ninguna superficie vertical que genere
fuerzas laterales. De hecho, cuando g = 0, se tiene que Cy es idénticamente nulo. A medida que va
aumentando el resbalamiento, la fuerza lateral generada es mayor (aunque la tendencia y, por lo tanto,
el signo de Cy;, no estdn bien definidos).

La influencia del dngulo de ataque en Cy es muy pequena (al igual que la de la velocidad, préc-
ticamente inapreciable), excepto para valores grandes del resbalamiento. De nuevo vuelve a aparecer
el acoplamiento entre los problemas longitudinal y lateral-direccional, normalmente omitido. En cual-
quier caso, la tendencia de la derivada Cy, con el dngulo de ataque parece ser cuadratica. Esto se
vera reflejado cuando se utilizen las ecuaciones paramétricas en la determinacién de las derivadas de
estabilidad (seccién 5.4). Ahora se representa, en la figura (5.33), el coeficiente de sustentacién del ala.
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(b) Cr vs. a & B (V =V3)

65



CAPITULO 5. ALA VOLADORA

CL vs o (variando B, U _=146ft/s) C_ vs (o, p), variando U |
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(¢) Cp vs. aa & B (V =1V3) (d)Crvs.a, B&V

Figura 5.33: Estudio del coeficiente de sustentacién para el ala sin winglets

De nuevo, el signo de § no afecta al coeficiente de sustentacion, por lo que se representan tinica-
mente los valores positivos del angulo de resbalamiento. De hecho, el efecto del resbalamiento es casi
inapreciable.

Al aumentar la velocidad, la pendiente de la curva de sustentacién (Cfr,) no cambia, aunque la
capa limite se desprende mas tarde, alcanzandose valores mayores de Cf, .. como ya se vio en el
estudio de los perfiles. Por lo tanto, el efecto de la velocidad es muy pequerio (pudiendo despreciarse
asi posteriormente la derivada Cp,).

Noétese que el ala tiene un coeficiente de sustentaciéon negativo con angulo de ataque nulo (Cr, < 0),
debido a la torsion negativa de los perfiles. Sin embargo, como se verd, esto permite obtener un valor
de Cyqq positivo. En la figura (5.34) se puede apreciar mejor la variacién de C, con la velocidad y el
angulo de ataque.

CL Vs (m,Um)

u_ Iftss]

Figura 5.34: Variacién de Cf, con a y Uy (ala sin winglets)
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5.2. Estudios aerodindmicos

5.2.2.2.1.2. (Cp vs. Cp (Polar parabdlica compensada)

La polar obtenida para el ala se representa en la figura (5.35), donde se puede ver también el
efecto que tiene la velocidad de vuelo. Como ya se ha explicado, una mayor velocidad implica un
mayor niumero de Reynolds, que resulta en menores valores de la resistencia viscosa para valores
iguales de C7p. Para la velocidad nominal se representa, ademads, la curva obtenida interpolando la
polar mediante una parabola (polar parabdlica compensada). Los coeficientes obtenidos serian los
siguientes:

Cp, = 0,00675787

Cp=Cp, + KiCp + K2:C?,{ K; = —0,00177388
Ky, = 0,074814861

Polar para varios U

08+ -
0.6 ........................................... ........................................................................................................... 4
04+ .
021 U_=46ft/s I
U_=7oftis
— ok @ L
© U_=146ftis
U _=70ft/s (interpolacién)
0.2 = H
I, 1 .............. Rige Sy ST .................................................................................................................. 4
0.6 .
0.8 .
1 ] i i i ] | i
0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08
C:D
Figura 5.35: Polar del ala sin winglets
5.2.2.2.1.3. Deflexién de los flaps (d5)

A continuacion, se muestra la influencia de las deflexiones del flap en los coeficientes de resistencia
y sustentacién, puesto que la fuerza lateral es siempre nula mientras no exista resbalamiento (tal como
se ha visto anteriormente).

Se estudiardn exclusivamente deflexiones positivas de los flaps (hacia abajo, ver figura 5.37), ya
que es esta la funcionalidad de estas superficies.

El efecto de la deflexion del flap en el coeficiente de resistencia es, para un amplio rango de dngulos
de ataque, aumentarlo debido al incremento de la resistencia viscosa. Para angulos de ataque negativos,
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esta tendencia empieza a invertirse, resultando en una disminucién de Cp a medida que aumenta la
deflexién del flap (d¢)(ver figura 5.36, donde se representa esta situacién para las 3 velocidades de
vuelo caracteristicas).

CD Vs o (variando 8 U_=46ft/s) CD Vs o (variando 8 U_=70ft/s)

0.1H f

5,=30° o
0.08} / . 0.081 /
G 0.06 / G 0.06

IR\ /A RN\ /)

/ )
0.02f // 3 0.02f // |
é .4
15 10 t") 0 5 1‘0 15 15 10 -tl'! 0 t") 1‘0 15
all all
(a) Cp vs. a & 05 (V =V1) (b) Cp vs. a & 65 (V =V3)

CD vs a (variando Bf, UW:W 46ft/s)
0.12

i
—5=10° /
0.1 b=20°
5730° /
0.08}- : 4

o\ \
TN\

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

(c) Cp vs. a & 65 (V =V3)

Figura 5.36: Variacién de Cp con d; (ala sin winglets)

68



5.2. Estudios aerodindmicos

Figura 5.37: Ala voladora deflectando los flaps

Por otro lado, para el coeficiente de sustentacion, los flaps consiguen aumentarlo considerablemente,
manteniendo la pendiente constante (Cr, = cte) y aumentando el valor de Cr, y Cp,,... Como es
sabido, al aumentar la velocidad, se consigue llegar a dngulos de ataque mayores sin que el ala entre en
pérdida (ver figura 5.38, donde se puede apreciar la variacion de Cf, frente a « para las 3 velocidades
de vuelo estudiadas).

CL Vs o (variando 3, U_=46ft/s)
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CL Vs o (variando 3, U_=146ft/s)
T T

05

-05F

i i
-20 -15 -10 -5 0 5 10

(c) Cr vs. a & 65 (V =V3)

Figura 5.38: Variacién de C, con 65 (ala sin winglets)

5.2.2.2.1.4. Deflexion del elevador (¢.)

El efecto que introduce las deflexiones del elevador es similar al de los flaps anteriormente estudiado,
aunque con menor potencia de control debido a que los flaps estdn constituidos tanto por los elevadores
como por los flaperones, deflectdndose simétricamente. No obstante, al estar los elevadores situados
lo méas cerca posible del borde marginal, se consigue més brazo que el que se conseguiria sitiiandolos
donde los alerones (ver figura 5.39). Las tendencias aqui observadas constituyen lo que posteriormente
seran las derivadas de control longitudinales. Como se puede ver en las figuras (5.40) y (5.41), se da
la siguiente tendencia:

CL(SE >0

De nuevo, las variables laterales del problema (la fuerza lateral en este caso, Cy, y posteriormente
los momentos Cr y Cyr) son nulas ya que no existe resbalamiento. En este caso, puesto que los
elevadores podran utilizarse para trimar el avién tanto con deflexiones positivas como negativas, se
analizan casos con valores de d. con ambos signos (siendo, como es habitual, positiva la deflexién hacia
abajo).

Figura 5.39: Ala voladora deflectando los elevadores
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C, Vs o (variando 5,, U_=46ftis)

Cy Vs a (variando 8,, U _=70fts)
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Figura 5.40: Variacién de Cp con d. (ala sin winglets)
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CL Vs « (variando 8, U, =146ft/s)
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(c) Cr vs. a & b (V = V3)

Figura 5.41: Variacién de Cf, con J. (ala sin winglets)

A continuacién se va a estudiar también como varia la polar del ala a medida que se deflectan los
elevadores, en funcién también de la velocidad de vuelo (ver figura 5.42).

El efecto de la velocidad ya se comenté que es despreciable tanto en el coeficiente de sustentacién
como en el de resistencia. Al deflectar el elevador, se consigue aumentar el valor de C'f, para asi poder
volar mas lento, aunque también aumenta la resistencia aerodindmica para un mismo valor de Cp,
perdiéndose asi eficiencia aerodindamica.

Polar del ala

u_ [ftss] 0

Figura 5.42: Polar del ala sin winglets en funcién de d,
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5.2.2.2.1.5. Deflexién de los alerones (J,)

En esta seccién se estudia la variacion de las fuerzas aerodinamicas generadas en el ala al producirse
deflexiones del alerén (d,). Se considera una deflexion positiva del aler6n cuando esta produce un par
de balanceo positivo (tal que baja el ala derecha). Es decir, cuando el alerén derecho sube para perder
sustentacion en el semiala derecha, y el alerén izquierdo baja para ganar sustentacién en dicho semiala
(figura 5.43).

En primer lugar se representa, en la figura (5.44), la variacién del coeficiente de resistencia en
funcién de o cuando aumenta, la deflexién de los alerones, para las 3 velocidades de vuelo caracteristicas.
Nétese que el signo de §, no afecta a Cp, y por lo tanto s6lo se representan curvas para valores de d,
positivos. Estas curvas corresponden a valores de resbalamiento nulo.

Por otro lado, en la figura (5.45), se pueden observar sendas superficies que muestran la variacién
de este coeficiente cuando actiia el aler6n y ademds existe resbalamiento. A la izquierda, cada superficie
muestra un valor de §, diferente, mientras que a la derecha, cada superficie correspone a un valor fijo
del dngulo de resbalamiento (3). Todas las superficies corresponden a la velocidad nominal de vuelo.

Obsérvese que la resistencia aumenta al deflectarse los alerones (por el aumento de superficie frontal
expuesta al paso del fluido), disminuye con la velocidad, y diverge para valores grandes de 3, como se
vio anteriormente. El efecto de §, sobre C'p supone otra de las muchas influencias que se estan viendo
entre los problemas longitudinal y lateral-direccional.

En cuanto al coeficiente de fuerza lateral, en las figuras (5.46) y (5.47) se representa siguiendo la
misma estructura que para Cp. Se puede apreciar que cuando la deflexion del alerén es nula, no existe
ninguna fuerza lateral generada en el ala (siempre que tampoco haya resbalamiento). Los valores de
Cy son muy pequenos al no haber superficies verticales que generen fuerzas laterales, y el efecto de
la deflexién de los alerones es casi despreciable (como se verd, Cy; serd despreciado en el problema
lateral-direccional), ademds de cambiante segiin el dngulo de ataque que se esté estudiando. Para
valores grandes de (3, Cy crece considerablemente.

El coeficiente de sustentacion no se ve apenas afectado por la deflexién de los alerones, como era de
esperar, ya que la deflexiéon antisimétrica de éstos provoca la ganancia de sustentacion en un semiala
mientras que se pierde esta misma en el otro semiala. De nuevo, el signo de §, no afecta al valor de
Cr. Como ya se comento, la influencia de la velocidad y del resbalamiento es también practicamente
nula (ver figuras 5.48 y 5.49).

Figura 5.43: Ala voladora deflectando los alerones
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C vs ot (variando 3, U_=46ft/s) C, vs u (variando 5, U_=70ftss)

(a) Cp vs. a & 6, (V =VW1) (b) Cp vs. a & 04 (V = Va)

€, s o (variando 5, U_=146ft/s)

(¢) Cp vs. a & 6, (V =V3)

Figura 5.44: Variacién de Cp con 4, (ala sin winglets)

Cp vs (o, p), variando 5, Cpvs (a, &,), variando p
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(a) Cp vs. a & B (para distintos d,) (b) Cp vs. a & d, (para distintos 3)

Figura 5.45: Variacién de Cp con 0, y S (ala sin winglets)
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C, Vs o (variando 5,, U, =46ft/s) C, vs o (variando §,, U, =70fts)
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Figura 5.46: Variacion de Cy con J, (ala sin winglets)

C, vs (o, p), variando 5, Cyvs (a, &,), variando p

(a) Cy vs. a & B (para distintos d,) (b) Cy vs. a & 8, (para distintos S3)

Figura 5.47: Variacién de Cy con §, y 8 (ala sin winglets)
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€, vs o (variando 5, U, =46ft/s) €, vs o (variando 5, U, =70ft/s)

(a) CL vs. a & 6, (V =V1)

C_ s o (variando 5, U_=146t/s)
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(c) Cr vs. a & 84 (V = Vi)

Figura 5.48: Variacién de C, con J, (ala sin winglets)

C, vs (a, p), variando &, C, vs (a, &,), variando p

(a) CL vs. a & B (para distintos d,)

Figura 5.49: Variacién de C, con §, y 8 (ala sin winglets)

(b) CL vs. a & 6o (V =V2)

(b) CL vs. a & 4, (para distintos f3)
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5.2.2.2.2. Estudio de momentos aerodindmicos

En este apartado se van a estudiar los distintos momentos aerodindmicos que genera el ala (C¢,
Cwr y Chr), respecto al centro de gravedad, variando con el angulo de ataque, la velocidad de vuelo,
el dngulo resbalamiento y la deflexién de las distintas superficies de control del ala (flaps, elevadores
y alerones).

Se considera un momento de balance positivo (Cr) como aquel que va dirijido segin el eje z,
tendiendo a bajar el ala derecha. El momento de cabeceo (Cry) se considera positivo cuando va en el
sentido del eje y, realizando el avién un movimiento de encabritado (subiendo el morro). Por tltimo,
el momento de guiniada (Cyr) es positivo en el sentido del eje z, quedando el ala derecha por detras de
la izquierda (figura 5.50).

IT

Figura 5.50: Criterio de signos para las fuerzas y momentos aerodindmicos

5.2.2.2.2.1. Cr, Caqy On VS, ay B3, Uso

A continuacién se van a representar los distintos coeficientes de momento variando con el dngulo de
ataque y el angulo de resbalamiento, para las distintas velocidades de vuelo que se vienen estudiando
hasta ahora.

En las figuras (5.51a), (5.51b) y (5.51c) se representa el coeficiente de momento de cabeceo, de
nuevo para las 3 velocidades, en funcién de o y . En la figura (5.51d) se representan 3 superficies
(una para cada velocidad) con las anteriores tendencias.
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C,, Vs a (variando B, U_=46ft/s) C,, Vs a (variando B, U_=70ft/s)
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Figura 5.51: Estudio del coeficiente de momento de cabeceo para el ala sin winglets

La influencia de 8 en Cjuq es pequeiia, haciendo cambiar la pendiente Cyy, ligeramente. Esto
también justifica el desacople posterior entre los problemas longitudinal y lateral-direccional. Obsérvese
que sélo se representan las curvas correspondientes a valores positivos de 3, puesto que su signo no
afecta al valor de C'y¢ (al igual que pasaba con Cr y Cp).

Al aumentar la velocidad de vuelo, debido a que aumentan los valores alcanzables de dangulo de
ataque, se llegan a extremos de Cyq mas alejados. No obstante, es importante notar que las curvas
estarian superpuestas; es decir, que la velocidad de vuelo no cambia ni el valor de Cyqg ni el de Cry,,
(véase la figura 5.52).

El estudio del coeficiente de momento de cabeceo frente al dngulo de ataque proporciona una
informacién esencial para la estabilidad longitudinal del avién. En todos los casos analizados, se
tienen valores de Chq, < 0, debido a que se ha situado el centro de gravedad por delante del punto
neutro del ala (con un margen estatico SM ~ 10%). Esto quiere decir que, ante una perturbacién
de cabeceo, el avién tenderd a recuperar su posicion de equilibrio debido a esta estabilidad estatica
inherente. Ademas, el valor de C'yqq debe ser, como aqui ocurre, positivo, para poder trimar el avion
con angulos de ataque positivos. Recuérdese que el valor positivo de Crqg se ha conseguido gracias a
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la torsién geométrica de los perfiles en la punta (washout angle).

G vs ()

U, [f/s]

o [7]

Figura 5.52: Variacion de Caq con a0 y Uy (ala sin winglets)

El coeficiente de momento de balance se representa en la figura (5.53). Cuando no existe resbala-
miento, al igual que pasaba con la fuerza lateral, no se genera ningtin par de balance, debido a que el
problema lateral permanece imperturbado. Lo mismo ocurrird con el momento de guinada. Cuando
se tiene un angulo de resbalamiento, se empiezan a crear momentos de balance en el ala, aunque las
tendencias no estan claras debido a los pequenos valores de Cr que aparecen en ausencia de superficies
verticales y frente a una simple perturbacién de resbalamiento. Dedido a que no se estd produciendo
deflexion de ninguna superficie de control, se puede aproximar que el momento de balance generado
en el ala viene exclusivamente determinado por el dngulo de resbalamiento:

CL ~ CLB/B (5.32)

y puesto que no existen superficies verticales que generen fuerzas laterales, la tinica contribucién a
generar Crg es la flecha positiva del ala. Proximamente se estudiard en mas detalle la estabilidad
del ala y las contribuciones a cada una de las derivadas de estabilidad. Sin embargo, conviene ya
puntualizar que uno de los criterios de estabilidad estatica sera:

C[;5<0

Puesto que en este caso las tendencias de Cr con [ son cambiantes y dependen del angulo de
ataque, se intuye la necesidad de los winglets para conseguir una estabilidad lateral adecuada en el
ala (recuérdese ademds que en las graficas el signo de 8 es contrario al convencional, por lo que las
derivadas habria que tomarlas en sentido contrario).

Por 1ltimo, nétese también que el coeficiente de momento de balance varia linealmente con el
angulo de ataque (lo que se verd reflejado al estudiar las ecuaciones pardmetricas en la seccién 5.4), y
no se ve afectado por la velocidad de vuelo.
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C,vs . (variando B, U_=46ft/s)
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Figura 5.53: Estudio del coeficiente de momento de balance para el ala sin winglets

En cuanto al coeficiente de momento de guinada, se vuelven a obtener valores nulos de éste cuando
no existe resbalamiento, como ya se habia comentado. Se obtienen valores muy pequenos de Cs debido
a la ausencia de superficies verticales, variando de manera cuadratica con el dngulo de ataque (ver
ecuaciones paramétricas para las derivadas de estabilidad en la seccion 5.4). El efecto de la velocidad
para el momento de guinada es en este caso ligeramente apreciable, aumentando ligeramente con ésta.

Con el resbalamiento, se aprecia una tendencia fija que muestra un aumento del coeficiente de
momento de guinada. Si se considera el dngulo de resbalamiento con el sentido habitual adoptado
en la literatura (contrario al aqui mostrado), estas curvas darfan un valor de Cyg > 0, lo cual es
un criterio necesario de estabilidad direccional. No obstante, los valores de Cys son muy pequeios,
generados exclusivamente por la flecha del ala, y el valor de Cyg es practicamente nulo. Esto vuelve
a poner de manifiesto la necesidad de los winglets para la estabilidad lateral-direccional del ala.

En la figura (5.54) se muestra la variacién del coeficiente de momento de guinada anteriormente
explicada.
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C, Vs a(variando B, U_=46ft/s) C, vs a (variando B, U_=70ft/s)
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(a) Cn vs. a & B (V=W) (b) Cnx vs. a & B (V = Vo)

C” vs a (variando B, U_=146ft/s) C, (yaw) vs (o, p), variando U |

(c) Cnvs. v & B (V =V3) (d)Cnvs.a, By V

Figura 5.54: Estudio del coeficiente de momento de guinada para el ala sin winglets

5.2.2.2.2.2. Deflexién de los flaps (d5)

En esta seccién se procede a estudiar, tal como se hizo para las fuerzas aerodinamicas, el efecto de la
deflexién de los flaps en los momentos aerodindmicos. Los momentos de balance y guinada son idénti-
camente nulos mientras no se produzcan perturbaciones asimetricas en el ala (como el resbalamiento),
por lo que se estudiara exclusivamente la variacién del momento de cabeceo.

En la figura (5.55) se representa el coeficiente de momento de cabeceo (Cpq) y el efecto que tiene
en él la deflexion de los flaps (6¢). Logicamente, mientras mayor sea df, mayor es el momento de picado
que estos introducen (hacen disminuir el valor de Crg), ya que aumenta la sustentacién en el borde
de salida del ala. Sin embargo, la pendiente C'y4,, se mantiene practicamente constante.
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Figura 5.55: Variacién de Cq con 05 (ala sin winglets)

5.2.2.2.2.3. Deflexién del elevador (d.)

La deflexion del elevador, tal como se explico en la seccién (5.2.2.2.1), produce el mismo efecto que
los flaps aunque con menor intensidad. De nuevo, los momentos de balance y guifiada son nulos y sélo
se representa la variacion del momento de cabeceo (ver figura 5.56). N6tese que se aprecia la siguiente
tendencia:

CM(;S <0

es decir, que a medida que aumenta la deflexién del elevador, el momento de picado introducido es
mayor. Esta derivada de control serd necesaria a la hora de estudiar el trimado del avién.
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Figura 5.56: Variacién de Cy con J. (ala sin winglets)

5.2.2.2.2.4. Deflexién de los alerones (J,)

En este apartado se va a analizar el efecto de las deflexiones del alerén en los momentos aerodina-

micos. En primer lugar, se representa el coeficiente de momento de cabeceo variando con el angulo de
ataque, para varios valores de ¢, y para las 3 velocidades estudiadas, en la figura (5.57) (con resba-
lamiento nulo). Debido a que el signo de d, no afecta al valor de C'y, se representan tinicamente las
curvas correspondientes a valores positivos de la deflexion. Ademds, en la figura (5.58) se representan
dos gréficas que muestran el efecto combinado de la deflexién de los alerones y el resbalamiento (con
la velocidad nominal constante). La grafica de la izquierda corresponde a superficies con valores de 4,
constante, mientras que la de la derecha, a superficies con valores de 8 constante.

Obsérvese que la influencia de los alerones es pequefia en el momento de cabeceo, no variando

apenas las curvas. No obstante, mientras que Cyg si se mantiene practicamente constante, existe
una ligera variacién de la pendiente Crg,. Este hecho vuelve a motivar el desacoplamiento entre los
problemas longitudinal y lateral-direccional.
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En cuanto al coeficiente de momento de balance, se observa perfectamente como los alerones tienen
potencia de control para cambiar el momento de balance generado en el ala. A medida que se aumenta
la deflexion de los alerones, el momento de balance aumenta (el aler6n derecho sube haciendo que el
semiala derecha pierda sustentacién y caiga, mientras que el alerén izquierdo baja, haciendo que el
semiala izquierda gane sustentacién y suba). El efecto de o y 3 en el momento de balance es mucho
menor (ver figuras 5.59 y 5.60). La tendencia aqui observada se traduce en:

Cﬁda >0

que es la potencia de control lateral. Por dltimo, el coeficiente de momento de guinada se representa
en las figuras (5.61) y (5.62). Los valores de Cs permanecen muy pequerios en todos los casos (tanto
variando con el dngulo de ataque, como el angulo de resbalamiento y la deflexién de los alerones).
Esto se traduce en que el efecto de guinada adversa, producido porque el semiala que aumenta su
sustentacién también aumenta su resistencia inducida, es muy pequenio (Cprg, ~ 0).

C,, v o (variando ., U_=46ftss) C,,vs o (variando ., U_=70ft/5)

—— 5,30
i

@[]

(b) Cam vs. a & b4 (V = Vi)

€, vs a (variando 5_, U_=146ftfs)

(¢) Crm vs. a & b, (V = Vi)

Figura 5.57: Variacién de C'yq con J, (ala sin winglets)
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C,, vs (o, p), variando 5, C,vs (o, &,), variando g
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Figura 5.59: Variacién de Cr con §, (ala sin winglets)
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C, (roll) vs ( o, ), variando &, C, (roll) vs (o, 3,), variando p

 t | ’5 ‘:;;  :;;  ~ ‘
o

(a) Crz vs. a & B (para distintos d,) (b) Cr vs. a & 0, (para distintos )

Figura 5.60: Variacién de C con d, y 8 (ala sin winglets)

(a) Cn vs. a & dq (V =V11) (b) Cn vs. o & 6q (V = V2)

(c) Cn vs. a & b, (V =V3)

Figura 5.61: Variacién de Cs con §, (ala sin winglets)
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C,, vs (o, p), variando 3, C,vs (a, 8,), variando p

Bl 020

(a) Cn vs. a & B (para distintos d,) (b) Cu vs. a & 8, (para distintos f3)

Figura 5.62: Variacién de Cs con §, y 8 (ala sin winglets)

5.2.2.2.3. Estimacion de las derivadas de estabilidad

Tras el estudio de las distintas fuerzas y momentos generados en el ala, se va a realizar ahora
una estimacion de algunas de las derivadas de estabilidad a partir de los resultados anteriormente
obtenidos. El método de calculo consistird simplemente en interpolar los resultados aerodindmicos y
realizar una diferenciacion finita mediante un cédigo numérico para obtener las derivadas.

Es importante comentar que las derivadas aqui estimadas son las derivadas de estabilidad adimen-
sionales, obtenidas midiendo la variacién de los coeficientes de fuerza y momento (adimensionales)
frente a las variables de estado/control adimensionalizadas, definidas en el capitulo 3. Como ejemplo,
las derivadas respecto a la velocidad longitudinal se obtienen a partir de la velocidad adimensionaliza-
da con una velocidad de referencia, que serd la del punto de diseno escogido al estudiar el trimado del
avion. De este modo, tanto los coeficientes como las propias derivadas son siempre adimensionales.

5.2.2.2.3.1. Derivadas longitudinales

Las fuerzas y momentos correspondientes al problema longitudinal son:

» La fuerza de sustentacion (L).

» La fuerza de resistencia aerodindmica (D).

El momento de cabeceo (My).

y las variables de estado son:

La velocidad longitudinal (u).

La velocidad vertical (w) o el 4ngulo de ataque (a = arctan ).

La velocidad angular de cabeceo (g).

El angulo de asiento (0), relacionado con la velocidad angular de cabeceo mediante 0=q.

87



CAPITULO 5. ALA VOLADORA

Por 1ltimo, la tnica variable de control seria la deflexién del elevador (d.). Por lo tanto, tal como
se describe en el capitulo 3, haciendo un modelo de pequenas perturbaciones linealizado en torno a un
punto de referencia y desacoplando los problemas longitudinal y lateral-direccional, se pueden obtener
expresiones de las fuerzas y momentos aerodindmicos en funcién de unos coeficientes (las derivadas de
estabilidad) que, en general, vendrian dados por la variacién de cada una de las fuerzas/momentos con
respecto a: u, a, &, q, ¢, 6¢ ¥ dc. En la seccion (5.3) se comentaran las aproximaciones que se hacen para
cada una de las derivadas de estabilidad. Mediante los resultados hasta ahora obtenidos, es posible
realizar una estimacién de las derivadas correspondientes a « y ., siendo una buena aproximacién la
siguiente:

Cp ~ CLO + CLaOé—i- CLge(Se
Cm = Cpmo + Cmac + Cags, e

Es importante comentar que una aproximacién mas precisa de C, y Cyy utilizaria las derivadas
de estabilidad respecto a resto de variables que se acaban de comentar (&, ¢, ¢ ...). Algunas de
estas derivadas se calculardn posteriormente en la seccién (5.3). Sin embargo, de momento, con los
resultados aerodinamicos es solo posible hacer una estimacién de las derivadas respecto a a y Je.

Para el coeficiente de resistencia, se puede usar un modelo de polar parabdlica compensada, como
ya se introdujo en la seccién (5.2.2.2.1.2).

Ademas, las derivadas con respecto a u se pueden obtener a partir de las 3 velocidades analizadas,
aunque con una precision menor. No obstante, como ya se ha comentado, la velocidad de vuelo no afecta
en general a ninguno de los coeficientes de fuerza/momento y se hard en lo que sigue la aproximacién
siguiente:

Cr.,.Cp,:Cmy =0

Las derivadas Cr,,, CL;_, Cp,, Cps,, Cma ¥ Cms, se estudian a continuacion, viendo la variacion
con «, 0. vy Us, siempre con angulos de resbalamiento y de deflexion de alerén nulos.

En primer lugar, se analizan las derivadas del coeficiente de resistencia. En la figura (5.63) se puede
observar como varia la derivada Cp_ con el propio angulo de ataque, la deflexién del elevador y la
velocidad de vuelo. Es razonable que se tenga una dependencia lineal de C'p_ con el angulo de ataque,
puesto que Cp se puede aproximar, como se estudié previamente, por una polar parabdlica en funciéon
de a:

Cp = Cp, + Ki1Cp + K2C? — Cp, = K,Cr,, +2K>C1Cy, (5.33)

Ademas, para angulos de ataque menores al de minima resistencia, Cp, serd negativo, mientras
que para angulos mayores, Cp, serd positivo. Por otro lado, la variaciéon de Cp con la deflexién del
elevador es, como se puede ver en la figura (5.64), pequena. Esto permitird posteriormente hacer la
aproximacion Cp; =~ 0. Por 1ltimo, se observa que las variaciones con la velocidad son, como se ha
dicho, muy pequenias (quedando las superficies casi solapadas). En resumen:

Cp ~«

@

CD(Se ~0
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Cp, vs (, 8,), variando U | Cps Vs (a, 8,), variando U |

—

—

Cp, [1/rad]
Co [tracl

Figura 5.63: Cp, para el ala sin winglets Figura 5.64: Cp, para el ala sin winglets

A continuacién se van a analizar las derivadas correspondientes al coeficiente de sustentacién.
Para la derivada C7,,, se obtienen valores casi constantes (al ser la variaciéon practicamente lineal) y
positivos. No obstante, existe cierta variacién de la pendiente con el propio dngulo de ataque (como
se puede ver en la figura 5.65), si bien la variacion de Cr_ con . es casi nula. En cuanto a la
derivada Cp; , se observa que toma valores también aproximadamente constantes (nétese la escala
de las figuras), aunque con ciertas variaciones irregulares tanto con « como con el propio dngulo de
deflexién del elevador (ver figura 5.66). En cualquier caso, siempre se tienen valores de Cp; positivos.
Por ultimo, los valores de Cf, son idénticos al variar la velocidad, por lo que las derivadas Cpr,_ y
CLs, tampoco varian con U, quedando las distintas superficies representadas para cada velocidad

solapadas (recuérdese la igualdad entre las derivadas cruzadas a%% = a%%)- En resumen:

Cr, >0
CLée >0

CLa Vs (o, 8,), variando U | CLaEvs (e, 8,), variando Um

C_, lhad)
Cy, e

Figura 5.65: C', para el ala sin winglets Figura 5.66: C; para el ala sin winglets

Por tdltimo, se analizan las derivadas del coeficiente de momento de cabeceo. La derivada Cay,
se representa en la figura (5.67). Obsérvese que, a pesar de las oscilaciones, los valores permanecen
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en un rango estable aproximadamente constante, siendo siempre negativos. Por otro lado, la derivada
Cmg, se representa en la figura (5.68). Nétese que, al igual que ocurria con Cyy,, los valores varian
dentro de un rango aceptable y son siempre de valor negativo, tal como se habia previsto en los analisis
aerodindmicos. Es decir:

CMa<O

C./\/lée <0

Al igual que ocurria con los coeficientes de resistencia y sustentacion, el coeficiente de momento
muestra una dependencia nula con la velocidad de vuelo.

C Vs (o, 8,), variando U | Crg Vs (e, 8,), variando U |

C,p, lirad]
Cyys [irad]

-0.46 ..

Figura 5.67: C'yq, para el ala sin winglets Figura 5.68: Cpqs, para el ala sin winglets

5.2.2.2.3.2. Derivadas laterales-direccionales

Las fuerzas y momentos correspondientes al problema lateral-direccional son:

La fuerza lateral (Fa,).

El momento de balance (L£4).

El momento de cabeceo (Ny).

y las variables de estado son:

La velocidad lateral (v) o el angulo de resbalamiento (8 = arcsin ﬁ)

La velocidad angular de balance (p).

La velocidad angular de guinada (r).

El 4ngulo de balance (¢), que para vuelo horizontal satisface d) = p.

El dngulo de guinada (), que para vuelo horizontal satisface ¢ =r.
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Por tltimo, la variable de control seria la deflexién del alerén (d,), ya que no existe timén de
direccién en el ala voladora. De nuevo, el modelo desacoplado, linealizado en torno a un punto de
referencia (que posteriormente serd descrito en la configuracién de trimado), devuelve las fuerzas y
momentos en funcién de las derivadas de estabilidad con respecto a las siguientes variables en general:
B, B, p, p, T, 7, 84 y 4. Por ahora, se esti en condiciones de calcular tinicamente las derivadas con
respecto a las variables que se han analizado en los estudios aerodinamicos. Es decir: Cy,, Cy;,, Crg,
Crs,s Cnp y Cns,- Se estudiard la variacién de estas derivadas con 3, d, y con el dngulo de ataque
(), manteniendo la velocidad en el valor nominal (70ft/s). Con estas derivadas, quedaria una buena
aproximacion para las fuerzas y momentos que vendria dada por:

CY ~ CY[;B + CY[;a 5@
Cr~CrpB+ Crs,0a
Cn =~ CngB + Cns,0a

Noétese que en ausencia de perturbaciones asimétricas, los valores de Cy, Cr y Cys serian nulos,
como se vio en los andlisis aerodindmicos.

En primer lugar se van a analizar las derivadas correspondientes al coeficiente de fuerza lateral. En
las figuras (5.71a) y (5.71b) se representa Cy, (primero variando con ay 3, para varios valores de dg,
y después variando con « y d,, correspondiendo cada superficie a un valor constante de ). Ademaés,
en la figura (5.69) se representa Cy, en funcién de «, variando con 3. Cada grafica (5.69a-5.69g)
corresponde a un valor constante de d,. Los valores de Cy, son, como se puede apreciar, pequernos,
debido a la ausencia de superficies verticales en el ala. Unicamente crecen para valores grandes del
adngulo de resbalamiento.

En cuanto a la dependencia con «, se aprecia una variacion cuadritica (aunque de valor muy
pequerio) de Cy, con el d4ngulo de ataque, tal como se vi6 en los analisis aerodindmicos, poniendo de
manifiesto la influencia que a veces existe entre los problemas longitudinal y lateral-direccional.

La derivada Cy;_ se representa en las figuras (5.71c) y (5.71d), donde se observa perfectamente que
toma valores muy pequenos que se podrian despreciar en primera aproximacion. Ademsds, en la figura
(5.70) se representa Cy; en funcién de «, variando con . Cada gréifica (5.70a-5.70g) corresponde a
un valor constante de d,. En resumen:

CYB ~0
CY5a ~0

El valor de Cy; es un criterio de estabilidad estética lateral-direccional importante. Cuando se
anadan los winglets, se conseguird hacer que esta derivada aumente su valor (negativamente, para ser
estable). Es importante mencionar que, dado el sentido del dngulo de resbalamiento en los andlisis
aerodinamicos de XFLRS, las derivadas de estabilidad halladas respecto a este angulo resultardn con
signo contrario al convencional. Esto se debe a que al hacer la diferenciacién numérica para obtener la
derivada, se estaran recorriendo los valores en sentido contrario debido al criterio de signos de 3, por
lo que la derivada resultara con signo opuesto. Esto sélo se verd afectado en las graficas mostradas,
mientras que al realizar las explicaciones se tomara el criterio habitual.
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Figura 5.69: Cy, para el ala sin winglets
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Cyg Vs (@, ), variando 3,

Cy, [hrad]
Cy, [hrad]
&
2

(c) Cy;, vs. a & 3 (para varios da)

CYs vs (, 8,), variando B

(d) Cy;, vs. @ & da (para varios 3)

Figura 5.71: Cy, y Cy;, para el ala sin winglets

En cuanto a las derivadas del coeficiente de momento de balance, en la figura (5.74) se representan
Crg y Crs,- El valor de Cz obtenido resulta bastante pequefio y, ademéas, cambia de signo segin
el d4ngulo de ataque, lo que supondrd un problema para la estabilidad lateral del ala (que requiere
tener Czp < 0). Obsérvese también la dependencia lineal previamente comentada de C con el angulo
de ataque. Al igual que se hizo para la derivada Cy;, se representa en la figura (5.72) los resultados
obtenidos para cada una de las deflexiones de aleréon por separado, con objeto de permitir una mejor

visualizacién de las tendencias descritas.

En cuanto a la potencia de control lateral (Crs, ), se obtienen valores adecuados y positivos, con
ciertas oscilaciones segtn el dngulo de resbalamiento y de deflexién del alerén. En la figura (5.73) se
representa C'zs, variando con a y 8 para cada valor de ¢, por separado.
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Figura 5.72: Cg para el ala sin winglets
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C,, Vs o, variando f (5,=30°)
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Figura 5.73: Cs, para el ala sin winglets

C‘ﬁ Vs (c, p), variando 3, C‘B vs (e, 8,), variando B

(a) Crp vs. a & B (para varios d,) (b) Crg vs. o & 0, (para varios f3)

C, vs (a, B), variando 3, C, vs (a, 8,), variando p

C,, Mirad]
C,, [Mirad]

(c) Crs, vs. a & B (para varios dq) (d) Crs, vs. a & dq (para varios B)

Figura 5.74: Crg y Crs, para el ala sin winglets
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Por ultimo, se analizan las derivadas del coeficiente de momento de guiniada, representadas en la
figura (5.75). Como se comenté en los analisis de aerodindmica, los valores de Cjs obtenidos eran
pequenos aunque variaban uniformemente con 3. Como criterio de estabilidad direccional necesario,
se tenfa que Cyg debia ser positivo, lo cual se observa aqui perfectamente (teniendo en cuenta que
XFLR5 ofrece un signo de § contrario al de la literatura y por tanto las derivadas estan tomadas
en sentido contrario; es decir, que un valor de de una derivada respecto a 3 en las graficas negativo
es positivo segin el criterio convencional). No obstante, los winglets ayudardn a aumentar el valor
de esta derivada en gran medida. Obsérvese también la dependencia cuadratica con «, ya comentada
previamente, y la insensibilidad de Cxrg ante cambios en la deflexién del alerén. Para el efecto de
guifiada adversa, se obseva aqui los pequenos valores obtenidos en Cyss,, variables en signo ademas
segun el angulo de ataque. En resumen se tiene:

C'/\/’(;a ~0

Cy Vs (a, B), variando 3, Cyp VS (@, 3,), veriando B
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2
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2
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(c) Cwns, vs. a & B (para varios dq) (d) Cnrs, vs. a & . (para varios )

Figura 5.75: Cnrg y Cprs, para el ala sin winglets
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5.2.2.3. Ala con winglets

Se procede ahora a analizar el ala en su configuracién con winglets. Los andlisis que se realizan
en esta seccién siguen exactamente la misma estructura que los realizados para el ala sin winglets. Se
estudiardn en primer lugar las fuerzas aerodindmicas, posteriormente los momentos y por tltimo se
obtendran las derivadas de estabilidad.

5.2.2.3.1. Estudio de fuerzas aerodinamicas

En primer lugar, se analizan las fuerzas aerodinamicas generadas por el ala, variando con el angulo
de ataque, el angulo de resbalamiento, la velocidad de vuelo y la deflexion de las superficies de control.

5.2.2.3.1.1. Cp, Cy, Cr vs. a, 3, Uss

En la figura (5.76) se representa el coeficiente de resistencia del ala. Aunque es casi inapreciable
en la gréafica, los resultados obtenidos muestran una ligera reduccion del coeficiente de resistencia
cuando se afiaden los winglets al ala. Esto es debido a que, aunque la resistencia viscosa aumenta
ligeramente (debido a que los winglets suponen al fin y al cabo un cuerpo que se opone al paso
del fluido), la resistencia inducida por la sustentacién es mucho menor. Precisamente es esta una de
las caracteristicas de los winglets: reducir la intensidad de los torbellinos que rebordean los bordes
marginales. Ademas de reducir la resistencia inducida, esto tendrd un efecto de mejora en la pendiente
de sustentacién del ala, ya que el perfil de presiones en el ala es mas lleno (no se igualan las presiones
en extradds e intradds gracias a los winglets). En la figura (5.77) se puede apreciar mejor la variacién
de Cp con el angulo de ataque y la velocidad.

A continuacién se muestra el coeficiente de fuerza lateral en la figura (5.78). Nétese que los valores
de Cy son ahora mayores, ya que, ante una perturbacion del angulo de resbalamiento, los winglets
ayudan a generar una fuerza lateral mayor que el ala. Es decir, que la contribucién de los winglets
a Cy, es mucho mds importante que la del ala. Para un gran rango de dngulos de ataque, se puede
ver ahora que al aumentar el resbalamiento la fuerza lateral aumenta, lo cual implica que se tendran
valores de Cy, negativos (con el criterio de signos para ( adoptado en la literatura lo que ocurre es
que Cy aumenta al disminuir ), mejorando la estabilidad que se tenia sin winglets.

Por ultimo, el coeficiente de sustentacién se representa en la figura (5.79). Como se habia men-
cionado ya, los winglets ayudan a que la pendiente de sustentacién aumente ligeramente (Cr, 1). Es
decir, que los winglets producen un alargamiento efectivo mayor a efectos de la curva de sustentacién
del ala. Sin embargo, existe una pequena disminucién de C7,, al afiadir winglets al ala.

En la figura (5.80) se puede apreciar mejor la variaciéon de Cp, con la velocidad y el dngulo de
ataque.
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Figura 5.76: Estudio del coeficiente de resistencia para el ala con winglets
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Figura 5.77: Variacion de Cp con o y Uy (ala con winglets)
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Figura 5.78: Estudio del coeficiente de fuerza lateral para el ala con winglets
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C, vs o (variando f, U_=146ft/s)
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Figura 5.79: Estudio del coeficiente de sustentacién para el ala con winglets
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Figura 5.80: Variacion de Cr, con a y Uy (ala con winglets)
5.2.2.3.1.2.

Cr, vs. Cp (Polar parabélica compensada)

La polar obtenida para el ala se representa en la figura (5.81), donde se puede ver también el
efecto que tiene la velocidad de vuelo. Al igual que se hizo con el ala sin winglets, para la velocidad

nominal se representa la curva obtenida interpolando la polar mediante una parabola (polar parabdlica
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compensada). Los coeficientes ontenidos serian los siguientes:

Cp, = 0,00773883
Cp=Cp, + K1Cp + K202 0 K; = 0,000153473
K, 0,057592778

Obsérvese como aumenta el valor de Cp, con respecto a la configuracién sin winglets, debido al au-
mento de resistencia viscosa. Sin embargo, el coeficiente K2 es bastante menor debido a la disminuciéon
de resistencia inducida que provocan los winglets, lo que es consistente con lo que era de esperar.

Polar para varios U_
1.2 ! 1 T !

08r

06

—U_=46ftis
U_=7oit/s
—— U_=146ft/s

U_=70ft/s (interpolacion)

_ | I i 1 1
0'80 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07
Co
Figura 5.81: Polar del ala con winglets
5.2.2.3.1.3. Deflexién de los flaps ()

Como ya es conocido, en ausencia de resbalamiento o perturbaciones asimétricas no existe ninguna
fuerza o momento lateral-direccional generado en el ala. En cuanto a los coeficientes de sustentacion
y resistencia, los winglets introducen los pequetios cambios antes comentados (ligero aumento de la
pendiente de sustentacién y disminucién de resistencia), aunque el efecto de la deflexion de los flaps
sobre estos sigue siendo la misma. En las figuras (5.82) y (5.83) se representan, respectivamente, los
coeficientes de resistencia aerodindmica y sustentacion.
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CL vs o (variando 8 U, =146ft/s)

(c) Cp vs. a & 65 (V =V3)

Figura 5.83: Variacién de O, con é¢ (ala con winglets)

5.2.2.3.1.4. Deflexion del elevador (¢.)

Para el estudio de la deflexion del elevador, se representa de nuevo la variaciéon de los coeficientes
de sustentacién y resistencia aerodindmica. El efecto que tiene en estos la deflexién del elevador es
similar a la de los flaps, aunque con menor intensidad como ya se coment6 en la seccién (5.2.2.2)
(ver figuras 5.84 y 5.85). Tal como antes, se sigue teniendo potencia de control longitudinal positiva
(C Ls, > 0).
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(a) Cp vs. a & 6. (V =V1) (b) Cp vs. a & 0. (V = V)

106



5.2. Estudios aerodindmicos

CD vs « (variando 5, U, =146ft/s)
0.08 T T

5
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——5,=10°
5,200 /

002 \\\\\-(‘-é /
001} S~ 1

(¢) Cp vs. a & . (V =V3)

Figura 5.84: Variacién de Cp con d, (ala con winglets)

€, vs o (variando &, U_=46t/s) C, vs o (variando &, U_=70ft/s)
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(c) Cr vs. a & b (V = V3)

Figura 5.85: Variacion de Cr, con d. (ala con winglets)
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A continuacién se representa como varia la polar del ala a medida que cambia el angulo de deflexién
del elevador (ver figura 5.86). Nétese la gran similitud con la configuracion sin winglets (el mayor efecto
de los winglets esta en las variables laterales-direccionales del problema).

Polar del ala

008 .~

u_ [ft/s] 40

CL

Figura 5.86: Polar del ala con winglets en funcién de J,

5.2.2.3.1.5. Deflexién de los alerones (d,)

En esta seccion se representa la variacién de los coeficientes de fuerza del ala cuando se actian los
alerones. El coeficiente de resistencia se representa en las figuras (5.87) y (5.88), y el de sustentacién en
las figuras (5.91) y (5.92). Ninguno de estos presenta cambios significativos con respecto a la configu-
racion sin winglets anteriormente estudiada. El coeficiente de sustentacion no se ve significativamente
afectado por deflexiones del alerén, mientras que el de resistencia aumenta con 9.

En el coeficiente de fuerza lateral (figuras 5.89 y 5.90), si se pueden percibir ciertas diferencias con
respecto al ala sin winglets. Ademéas de ser mayores los valores de Cy, ahora la variaciéon con d, es
monotona, de modo que se tiene Cy;, > 0. No obstante, esta variacién es muy pequena y, al igual que
antes, sera despreciada dicha derivada de estabilidad.
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Cp

0.1 0.1
0.05 0.05
0| 0

o

O
-0.05 -0.05
=014, -0.1

-0.15 5l -0.15 5l

10 30

Cp Vs o (variando &, U_=46ft/s) Cp Vs a (variando 5, U_=70ftis)
0 0
5,=0°
005+ 005} 5,10
——5,720°
0088 i 0045 5,730°
004t -
004
0035 ~
0035
& & o003
003
0025
0.025
002t
002 4
0015 4
0015 001
001 [}
10 5 0 5 10 15 10 5 0 5 10 15

(a) Cp vs. a & 6, (V =VW1) (b) Cp vs. a & 04 (V = Va)

Cp Vs o (variando 5, U =146t/s)

007 T
J——
SE=1U"
006 —
——5,=30°
005}
0.04}-
o
o
003 =
002
001
| .
10 5 0 5 10 15 20

(¢) Cp vs. a & 6, (V =V3)

Figura 5.87: Variacion de Cp con §, (ala con winglets)

Cp Vs (a, p), variando g, CpVs (o, &,), variando f

(a) Cp vs. a & B (para distintos d,) (b) Cp vs. a & 8, (para distintos )

Figura 5.88: Variacién de Cp con 0, y S (ala con winglets)
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Cy vs o (variando &, U_=461Us) Cy vs o (variando 5, U_=70Us)
0015 0015 ,
0.01 \ h
0.005 - B 0.005}
& o s 0
-0.005 3y=30° -0.005
- 52200
a
8,10°
s
001 i g 001
Y
5,220°
5,230°
0015 d 0015
10 5 0 5 10 15 10
al’]
(a) Cy vs. a & 6, (V =V1) (b) Cy vs. a & §, (V =V32)

Cy vs o variando 5, U_=146t/s)
0015 :

0.005 -

-0.005
—

(c) Cy vs. a & 6, (V =V3)

Figura 5.89: Variaciéon de Cy con J, (ala con winglets)

Cy Vs (o, p), variando g, Cyvs (o, &,), variando p

(a) Cy vs. a & B (para distintos d,) (b) Cy vs. a & 8, (para distintos S3)

Figura 5.90: Variacién de Cy con d, y 8 (ala con winglets)
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C, Vs « (variando 5, U_=46fts) C, vs o (variando 5, U_=701t/s)
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06F
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04t
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(a) CL vs. a & 6, (V =V1) (b) CL vs. a & 6o (V =V2)

C, Vs o (variando 3, U, =146t/s)
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1t : /
08
06
04f
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04 5,0°
5,=10°
06} 5,=20°
5,=30°
08 - -
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om
(c) Cr vs. a & 84 (V = Vi)

Figura 5.91: Variaciéon de Cr, con d, (ala con winglets)

C_ vs (a, p), variando g, C_ vs (a, &,), variando ¢

(a) CL vs. a & B (para distintos d,) (b) CL vs. a & 4, (para distintos f3)

Figura 5.92: Variacién de C, con §, y 8 (ala con winglets)
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5.2.2.3.2. Estudio de momentos aerodindmicos

Tras estudiar las fuerzas aerodinamicas para el ala con winglets, se van a estudiar ahora los
momentos aerodindmicos. La inclusion de los winglets en el ala tiene un importante efecto en los
momentos generados en esta.

5.2.2.3.2.1. Cr, Cp,y Cur vs. a, B, Ux

Comenzando por el coeficiente de momento de cabeceo, en la figura (5.93) se representa la variacién
de este, donde se puede observar claramente el cambio de C'ys debida a la presencia de los winglets.
En concreto, los winglets producen un aumento del momento de encabritado con dngulo de ataque
nulo (Ca 1) y un aumento de la pendiente de la curva (en valor absoluto) (Cayg J). Ambos cambios
ayudan a la mejora de la estabilidad longitudinal del ala, aunque los mayores cambios, como se han
comentado, tienen que ver con variables laterales-direccionales. En la tabla (5.1) se pueden comparar
los valores de C'aqg ¥y Catq pPara el ala con y sin winglets.

Cpmo [F] | Oma [rad”']
Sin winglets | 0,039 —0,4114
Con winglets | 0,048 —0,5718

Tabla 5.1: Variacién del coeficiente de momento con/sin winglets

Notese que el que Cyy,, sea mas negativo que antes implica, para una pendiente de sustentacién
aproximadamente igual (es algo mayor), que el margen estatico habra aumentado. Esto se debe a que
los winglets han retrasado el punto neutro del ala, habiendo dejado fijo su centro de gravedad. En la
seccion (5.3) se indicard cudl es la posicion exacta del centro aerodindmico en cada configuracion y el
margen estatico resultante. En la figura (5.94) se puede observar mejor la variacién del coeficiente de
momento con el angulo de ataque y la velocidad de vuelo.

Cm vs o (variando p, U_=46ft/s) Cm| vs a (variando p, U_=70ft/s)
T T

— —
——p=25° ——p=25°
— s — 5

—— =750 —— =750
04 ——p=10° ] 01f ——p=10° ]

(a) Cmvs. a & B (V=W) ) Capm vs. a & B(V =1V3)
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C,, Vs o (variando p, U_=146ft/s) Cm vs (o, B, variando U

:
—
e
— = ||

— s
\ —
0.05

S

0
£
(&) OE
-0.05 |

J

5
all
o]

(¢) Cmvs.a & B (V =V3) (d) Cpmvs. o, &V

Figura 5.93: Estudio del coeficiente de momento de cabeceo para el ala con winglets
Cm ve (o)
015~
014

aos-

a5

180

10

o O
U [ftfs]

o [7]

Figura 5.94: Variacién de Caq con o y Uy (ala con winglets)

Para el coeficiente de momento de balance, se obtienen curvas y valores similares que con la
configuracion sin winglets. Sin embargo, la gran diferencia es que ahora la tendencia de C, es a
disminuir con el dngulo de resbalamiento (recuérdese de nuevo que en las gréficas [ toma el signo
opuesto del que se habla) para un rango de dngulos de ataque bastante amplio. Esto proporcionara
un valor de la derivada Cr g negativo (estable), cuando antes era practicamente nula. La variacién de
C'r se representa en la figura (5.95).
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(b) Cr vs. a & B (V =Va)

C, (roll vs (o, p), variando U

(d) Crvs.a, &V

Figura 5.95: Estudio del coeficiente de momento de balance para el ala con winglets

En el coeficiente de momento de guinada si se perciben cambios muy importantes, aumentando
considerablemente su magnitud. La fuerza lateral generada en los winglets frente a un viento cruzado
(vuelo con resbalamiento) genera unos momentos de balance y guifiada que dependen de la posicién
del centro aerodindamico del winglet, siendo este a su vez funciéon de la flecha y estrechamiento del
mismo. En la seccién (5.5) se analizardn distintas geometrias de los winglets para determinar cémo
varian distintos parametros de estabilidad del ala.

Debido a los winglets, en este caso se tienen valores bastante mayores de la derivada Crg, lo cual
es beneficioso para la estabilidad lateral-direccional del ala. En la figura (5.96) se muestra la variacion

del coeficiente de momento de guinada anteriormente explicada.




5.2. Estudios aerodindmicos
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Figura 5.96: Estudio del coeficiente de momento de guinada para el ala con winglets

5.2.2.3.2.2.

Deflexién de los flaps (dy)

El inico momento afectado por la deflexion de los flaps es el momento de cabeceo del ala. Como ya
se comentd, hay variaciones debido a los winglets en los valores de Caqg ¥ Caq- El efecto de los flaps
es el mismo que en el caso sin winglets, produciendo un momento de picado con deflexiones positivas

(ver figura 5.97).
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Cm vs a (variando 8', UW=46ﬂ/s) Cm vs a (variando 8', UW=7Oﬂ/s)
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(c) Crm vs. a & 65 (V = Vi)
Figura 5.97: Variacién de Cpq con é¢ (ala con winglets)
5.2.2.3.2.3. Deflexion del elevador (¢.)

Con el elevador se obtienen tendencias parecidas para el coeficiente de momento, que se pueden
observar en la figura (5.98). Como es de esperar, se sigue dando que los elevadores producen un
momento de picado:

C./\/lée <0
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Figura 5.98: Variacién de C'yq con J. (ala con winglets)

5.2.2.3.2.4. Deflexién de los alerones (d,)

Para el coeficiente de momento de cabeceo, las tendencias obtenidas al deflectar los alerones son

muy parecidas al caso sin winglets, siendo las curvas muy poco sensibles a la variacién de d,. Si bien
en la configuracién sin winglets se hablaba de una ligera variacién de la pendiente Cy,, al aumentar
dq, esta variacién es ahora menor atn, estando las curvas mas juntas entre si (ver figuras 5.99 y 5.100).

En cuanto al coeficiente de momento de balance, se obtienen ahora curvas muy parecidas a la

configuracion sin winglets, con la diferencia de que la potencia de control ha aumentado ligeramente
(véase como las curvas estan mas separadas entre si para los distintos valores de d,). Estas graficas se
representan en las figuras (5.101) y (5.102).

Por ultimo, en las figuras (5.103) y (5.104) se representa el coeficiente de momento de guinada.

Como ya se comentd, los valores de C'yr aumentan considerablemente en el caso con winlets. Ademas,
se observa perfectamente la clara tendencia de Cs a aumentar con el &ngulo de resbalamiento (Carg >
0)(recordar el criterio de signos) y el efecto de guifiada adversa (Cprs, < 0).
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C,y ¥s @ (variando 3, U_=46ts) Cpy VS o (variando 5, U_=701tis)

—— 5,730

C,, Vs o (variando 5, U =146t/s)

ai
(¢) Crm vs. a & b, (V = Vi)

Figura 5.99: Variacion de C'yq con d, (ala con winglets)

G, ve (o, B), variando &, Covs (o, B), variando B

8, )

o [ o [

(a) Cm vs. a & B (para distintos d,) (b) Cam vs. a & 4, (para distintos f3)

Figura 5.100: Variacién de Cyq con d, y 5 (ala con winglets)
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5 10 15 -10 -5 0
all al’]
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(¢) Cr vs. o & 00 (V =V3)

Figura 5.101: Variacién de Cf con J, (ala con winglets)
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Figura 5.102: Variacién de C con d, y 5 (ala con winglets)
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Figura 5.103: Variacién de Car con 4, (ala con winglets)
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Figura 5.104: Variacién de Cxr con 0, y 8 (ala con winglets)
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5.2.2.3.3. Estimacion de las derivadas de estabilidad

En esta seccion, al igual que se hizo para la configuracién de ala sin winglets, se procede a hacer una
estimacion de algunas de las derivadas de estabilidad del ala a partir de la interpolacién y diferenciacién
numérica de los resultados aerodindmicos anteriormente representados.

En la seccién (5.3) se daran valores concretos de las derivadas aqui analizadas, puntualizadas en la
configuracién de trimado. Asimismo, se compararan los valores obtenidos para ambos casos (con/sin
winglets). De momento, en este apartado, se describen simplemente las tendencias obtenidas, al no
poder obtener el valor exacto de la derivada si no se tiene un punto donde evaluarlas.

5.2.2.3.3.1. Derivadas longitudinales

Las derivadas que pueden ser obtenidas con este método son las mismas que se calcularon para la
configuracion sin winglets:Cr,, Cr;_ , Cp,, Cps s Cma ¥y Cms, -

En primer lugar se analizan las derivadas correspondientes al coeficiente de resistencia. En la figura
(5.105) se representa la variacién de Cp,, donde se puede observar que es aproximadamente lineal con
a. En cuanto a Cp,_, se vuelven a obtener valores muy pequernios que pueden ser despreciados (ver
figura 5.106). Al igual que en el caso sin winglets, la dependencia con la velocidad es casi nula y hace
que las distintas superficies representadas queden solapadas. Los resultados analizados previamente
y estas graficas indican que probablemente ambas derivadas disminuyan su valor con los winglets.
Evaluando la tendencia general de las derivadas, se tiene, al igual que antes, lo siguiente:

Cp,.~«a

[e3

CDSE ~0

CDEEVS (a, 8,), variando Um

CDQ vs (a, 3,.), variando U |

Cp, [1rad]

Figura 5.105: Cp, para el ala con winglets Figura 5.106: Cp;_para el ala con winglets

Las derivadas de C', se representan en las figuras (5.107 ) (Cr,) y (5.108) (CL;, ). Se puede apreciar
que tanto la pendiente de sustentacién como el incremento de sustentacién provocado por el elevador
son mayores en esta configuracion, resultando en una mejora de las caracteristicas sustentadoras del
ala gracias a los winglets (ndétese de nuevo la dependencia nula con la velocidad de vuelo).
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Cr. >0

o1

CL5€ >0

CLse vs (a, 8,.), variando U |

CL‘! vs (a, 8,), variando U °

C,, INhad)

Figura 5.107: Cr,, para el ala con winglets Figura 5.108: C';  para el ala con winglets

Por tltimo, las derivadas de Caq se representan en las figuras (5.109 ) (Camq) ¥ (5.110) (Cags, )-
En este caso también es claro el aumento de la pendiente Cpq, (en valor absoluto, lo cual implica
mejor estabilidad longitudinal) y de la potencia de control longitudinal (Cays, ).

Crma <0

CMde <0

Cms vs (a, ), variando Um

Cpy Vs (@, 3,), variando U |

C,, [Mhrad]

Cp, [irad]

Son s e
@
@

Figura 5.109: C 4, para el ala con winglets Figura 5.110: Caqs, para el ala con winglets
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5.2.2.3.3.2. Derivadas laterales-direccionales

Las derivadas que se representan aqui son las mismas que en el caso sin winglets, es decir, Cy;, Cy;_,
Ccrs, Crs,s Ong y Cars,- En primer lugar, se representan en la figura (5.113) las derivadas asociadas
al coeficiente de fuerza lateral. Aunque los valores de Cy, obtenidos parecen seguir siendo pequefios,
con la configuraciéon con winglets se dan valores algo méas negativos que aportan la estabilidad lateral-
direccional suficiente (recuérdese que el signo de [ es el contrario en las imdgenes mostradas). Del
mismo modo, la derivada Cy; vuelve a tomar valores muy pequenos y puede ser despreciada. Obsérvese
también en las figuras (5.111) y (5.112) las graficas de Cy, y Cy;_, respectivamente, variando con o y
B, donde cada grafico corresponde a un valor fijo de .

Cv Vs a, variando p (55:-30") Cv Vs a, variando p (65:»20")
. o

’ —p=75°

C, [irad)

s
©
—
c, e
~ ©
—
\\

C, Vs o, variando B (5,=-10°) C, Vs o, variando B (5,=0°)
s o
T T 7 T T T
/ —— p=10° — p=10°

¢, lirad)
~ w
—
—
T
)
7
3
¢, lirad)
© -~
—

— -
0 = 0 - \/
115 1‘0 5 0 5 10 1‘5 20 -:115 1‘0 5 0 5 10 1‘5 20
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Figura 5.111: Cy, para el ala con winglets
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Figura 5.112: Cy; para el ala con winglets
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vas (e, p), variando &, Cmvs (e, 8,), variando B

Cy, lihad]
Cyp lihad]

L 0 2 M W s O e N o®
SL o 2 v s o N ®

N
N

(a) Cy, vs. a & B (para varios da) (b) Cy, vs. a & . (para varios f3)

Cvfl vs (o, B), variando 5, Cva vs (o, 8,), variando B

0.035 . 0.035 .

0.03 . 0.03 .
0.025 . 0.025 .
0.02 0.02 .-
0.015 .- 0.015 .-

0.01 .-

Cy, [rad)
Cy, [tad)

0.01 .-
0.005 .- . 0.005 .- .

0005 0005 |

-0.01 5. .
20

-0.01 5l .
20

(c) Cy;, vs. a & 3 (para varios d,) (d) Cy;, vs. @ & da (para varios 3)

Figura 5.113: Cy, y Cy;, para el ala con winglets

Las derivadas asociadas al coeficiente de momento de balance se representan en las figuras (5.114)
(Crp variando con « y (3 para distintos d,), (5.115) (Crs, variando con a y 3 para distintos dq) y
(5.116) (Cr y Crs, variando con a, By 0, a la vez). La derivada Cr 3 aumenta su valor negativamente
respecto a la configuracion sin winglets, haciéndose estable, mientras que la potencia de control lateral
(Crs,) también aumenta.

ng <0
C/;ga >0
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Figura 5.114: Cz para el ala con winglets
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C,, Vs (@, p), variando 5, C,, Vs (@, 3,), variando
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Figura 5.116: Cz3 y Crs, para el ala con winglets

Por dltimo queda analizar las derivadas asociadas al coeficiente de momento de guinada, repre-
sentadas en la figura (5.117). La derivada Cjrg crece considerablemente respecto a la configuracién
sin winglets, lo cual aporta mucha estabilidad lateral-direccional al ala. Recuérdese el convenio de
signos para (3 que aparece en las graficas. En cuanto al efecto de guifiada adversa (Cys, ), sigue siendo
muy pequenio aunque ahora crece ligeramente, tomando signos negativos (tal como dice su nombre, la
guinada se produce en sentido contrario al que se estd virando con los alerones).

CN,B >0
Cns, S0

Cnsvs(q, p), variando &, C”B vs (a, 3,), variando B
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-0.06 .-

-0.08

Cyp [1rad]
Cyp [Hirac]

0.1+

-0.12 .

-0.14 -l
20
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Cpg Vs (@, B), variando 3, Cps Vs (@, 3,), variando B

C,, [1hrad]
C,, [1hrad]

(c) Cnrs, vs. a & [ (para varios d,) (d) Cnrs, vs. o & 0, (para varios )

Figura 5.117: Cv3 y Cyrs, para el ala con winglets

5.2.3. Conclusiones

Tras realizar un estudio detallado de la aerodinamica del ala en su configuracién con y sin winglets,
las conclusiones més destacadas son las siguientes:

= En la configuracion sin winglets, las fuerzas y momentos longitudinales se comportan de manera
estable, mientras que las variables laterales no presentan una tendencia fija o incluso pueden ser
inestables en ciertos casos.

= La presencia de los winglets parece ser, pues, necesaria para satisfacer la estabilidad lateral-
direccional del ala voladora.

= Anadiendo los winglets, se observa, en primer lugar, que las derivadas de estabilidad longitu-
dinales mejoran en general sus valores, aunque en pequena medida. Esto se manifiesta en un
ligero aumento de la pendiente de sustentacién (Cp, 1), disminucién de la resistencia inducida
(Cp, ), aumento del coeficiente de momento de cabeceo con dngulo de ataque nulo (Caqg 1) €
incremento (en valor absoluto) del indice de estabilidad estatica longitudinal (Cayg ).

= Kl efecto mas importante de los winglets esté en las variables laterales-direccionales del problema.
Gracias a los winglets, los valores de las derivadas Cy,, Crg y Cag toman valores mayores y
mas estables. Ademéds, aumenta la potencia de control lateral (Cgs, ).

En la siguiente seccién se obtendran valores concretos de las derivadas de estabilidad analizando
la configuracién de trimado del ala con/sin winglets, pudiendo asi compararlas con mayor precisién.
Ademas, el modulo de estabilidad de XFLRS proporcionard otra herramienta til para la estimacion
de estas derivadas.
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5.3. Modbdulo de estabilidad

En esta seccion se va a analizar la estabilidad estatica y dindmica del ala voladora, a partir de
una condicién de vuelo de referencia que serd definida posteriormente una vez realizado el trimado
longitudinal.

Se analizaran por separado los dos casos hasta ahora vistos en los estudios aerodinamicos: la confi-
guracién de ala sin winglets y con winglets. Para cada caso, se estudiaran las derivadas de estabilidad
obtenidas utilizando XFLR5. Esto permitird que sean comparadas con las anteriormente obtenidas
de los resultados aerodindmicos, una vez se evaltien en la condicién de vuelo de referencia. Dadas las
discrepancias entre ambos métodos de calculo, se realizara una seleccion de dichos métodos para cada
una de las derivadas.

Posteriormente, ademds de verificar el cumplimiento de los criterios de estabilidad (definidos en el
anexo B), se procederd al cdlculo de los modos longitudinales y laterales-direccionales del ala.

En el capitulo 3 se realizé una introduccién a la dindmica del avién, aclarando muchos de los
conceptos que se utilizan aqui.

Cabe mencionar también que se resolvera en todo caso tanto el problema longitudinal como el
problema lateral-direccional. Las variables de estado de cada problema fueron definidas en la seccién
(5.2.2.2.3).

5.3.1. Ala sin winglets

En primer lugar se va a analizar el ala en su configuracién sin winglets.

5.3.1.1. Configuracién de trimado

Para comenzar a obtener las derivadas de estabilidad, es necesario definir un estado de vuelo
de referencia en que calcularlas (cuyas variables vienen indicadas por el subindice "1"). Este estado
de referencia es similar al explicado en el capitulo 3: vuelo simétrico, rectilineo, estacionario y con
velocidades angulares nulas. Las tinicas variables restantes por definir son el &ngulo de asiento (a; = 6;)
y la velocidad (u;), ademéds de la deflexién de elevador necesaria para trimar el ala (Je, ).

Dado que sobre el aviéon no actiia ningin momento ni fuerza en desequilibrio sobre esta condicién
de referencia, se cumplirdn, en particular, las ecuaciones de equilibrio longitudinal:

1
W:ipVQSCL% ;_/I; ZCLO—FCLQOJ-FCL%(S@ (5.34)

Z(MA—FMT):O—)CMECMO—i-CMaOé—I-CM(;e(Se:O (5.35)

Para forzar el cumplimiento de estas dos ecuaciones, se deben tener los valores adecuados de
velocidad, dngulo de ataque y deflexién del elevador. Si la combinacién de estos permite satisfacer las
ecuaciones anteriores, se dice que el avién estd trimado longitudinalmente.

La resolucion de estas ecuaciones es exactamente lo que hace XFLR5 al realizar un analisis de esta-
bilidad. En primer lugar, se deberan seleccionar las condiciones del vuelo de referencia (dngulos nulos
de resbalamiento, deflexién de alerén y balance). Asimismo, se introducen las condiciones atmosféricas,
valores de la masa, inercias del ala y posicién del centro de gravedad (que de momento sigue fijo en
la posicién inicialmente establecida, Xog = 47,68 cm). Con estas condiciones, se realiza un barrido
en el 4ngulo de deflexién del elevador, buscando trimar el avién a la velocidad nominal (21,336 m/s).
Mientras mayor sea la deflexién del elevador, mayor serd el momento de picado inducido, de modo
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que el angulo de ataque necesario para trimar el avién sera menor. Por lo tanto, la velocidad a la que
habré que volar serd mayor para que la sustentacién generada (L = % pV?2SC1) iguale el peso del ala.

Una vez encontrado el punto de trimado buscado, las variables obtenidas en la configuraciéon de
vuelo de referencia resultan:

up ~ 21,336 m/s
a1 = 4,59°

bo, = 1,63°

Cp, = —0,111
Cr, = 02094
Crvo = 0,039
Cypmp = 0

Cp, = 0,01039
Xya = 52,07 cm
Xop = 47,75 em

SM = 10,59%

Es facil comprobar que el estado de referencia cumple las ecuaciones (5.34) y (5.35). Para el valor
del coeficiente de resistencia, es oportuno comentar que no se ha tomado el valor que ofrece XFLR5
al realizar el trimado, puesto que el analisis que realiza es de tipo no viscoso, contabilizando exclu-
sivamente la parte de resistencia inducida. Por el contrario, se ha tomado el valor de Cp, utilizando
el modelo de polar parabdlica obtenida en la seccién (5.2.2). Sin embargo, no se han utilizado los
coeficientes Cp,, K1 y K2 obtenidos de aproximar la polar por una parabola, sino que se han tomado
los datos reales obtenidos y se han interpolado con el valor de C,, en cada caso (despreciando posibles
cambios del coeficiente de resistencia por variaciones en . y en el resto de variables).

Recuérdese que en la seccion (5.2.2.1) se estim6 una posiciéon del punto neutro del ala mediante
métodos aproximados (a partir del centroide del ala). Con esta posicién, se obtuvo la posicién donde
debia estar el centro de gravedad del ala de modo que el margen estédtico fuera del 10 %. Sin embargo,
el médulo de estabilidad de XFLR5 devuelve ahora un valor del punto neutro ligeramente distinto al
estimado. Es por ello que, habiendo fijado el centro de gravedad, ahora resulta un valor del margen
estdtico que difiere ligeramente del valor inicialmente deseado (10 %).

5.3.1.2. Derivadas de estabilidad

Una vez encontrada la configuracién de trimado deseada, XFLR5 devuelve las derivadas de esta-
bilidad correspondientes a esa configuraciéon. XFLR5 obtiene las siguientes derivadas de estabilidad:

» Longitudinales: Cx, = —Cp,, Cx, = —Cp,,, Cz, = —CL,, CL., CLq, Cmu, CMa y CMq'

» Laterales-direccionales: Cy,, Cy,, Cy,, Crg, Crp, Crr, Cng, Cap ¥ Cnry

Sin embargo, no todas estas derivadas seran tomadas de aqui para el cdlculo de los modos. Para
el problema longitudinal se obtienen los siguientes resultados:

» Las derivadas respecto a la velocidad son calculadas tanto con el médulo de estabilidad de
XFLR5 como interpolando los resultados aerodinamicos. Esto es, evaluando las derivadas que
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se obtuvieron en la seccién 5.2.2; en funcién de «, d¢, Us. .., en el punto de referencia aqui

obtenido. Los resultados obtenidos son:

Moébdulo de Moébdulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLR5)
Cr, [ 9,8141-107° 0
Cp, [ 4,6773-1073 —4,2000- 1073
Cru [ —8,1884-107° 8,6326- 107

Tabla 5.2: Comparacién del célculo de las derivadas de estabilidad respecto a la velocidad para el ala

sin winglets

La conclusion final es que estas tres derivadas pueden ser despreciadas, ya que el efecto de la

velocidad es muy pequeno, tal como se vio en los andlisis aerodinamicos. Es decir:

= Las derivadas respecto a « también son calculadas mediante los dos mismos métodos, y se

Cr,
C D, =
CM u =

muestran en la siguiente tabla:

Moédulo de Moédulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLR5)
CL, [1/rad] 3,9114 3,9081
Cp,, [1/rad] —0,12869 0,0875
Crto [1/rad] —0,4139 —0,4188

Tabla 5.3: Comparacién del cdlculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de ataque para
el ala sin winglets

Obsérvese como, mientras que los valores de Cr_, v Cah, son practicamente coincidentes en
ambos casos, los valores de Cp,, difieren ya que el médulo de estabilidad no considera viscosidad
en los cdlculos. Por lo tanto, se han tomado los valores de XFLR5 excepto para Cp,, para lo
cual se utilizan los resultados aerodindmicos:

Cr, = 39114 rad™!
Cp, = 0,0875 rad™!
Cm, = —0,4139 rad™?

Es importante mencionar que para el cédlculo de Cp_, no se estd teniendo en cuenta la variaciéon
del coeficiente de resistencia con el angulo de deflexién del elevador. Como se mencionara en el
capitulo 7, esto podria considerarse en un futuro estudio para obtener mejores resultados.
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= Para las derivadas de control, se tienen los siguientes resultados:

Médulo de Médulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLRS5)
Cy,, [1/rad] 0,2128 0,2746
Cp,, [1/rad] 0,0039 0,0128
Cs, [1/rad] —0,2321 —0,3006

Tabla 5.4: Comparacion del cdlculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de deflexién del
elevador para el ala sin winglets

De nuevo, las derivadas asociadas al coeficiente de sustentacién y momento de cabeceo toman
valores similares con dmbos métodos de cdlculo, mientras que Cp, debe ser calculada a partir
de los resultados aerodindmicos. Sin embargo, debido a los pequenos valores que toma, podra
considerarse despreciable.

Cr,, = 02128 rad™"
CDée ~ 0
Cms, = —0,2321 rad™*

El hecho de que Cp;, sea nulo justifica que se haya despreciado previamente la variacion del
coeficiente de resistencia con el angulo de deflexién del elevador a la hora de calcular los valores
de C D1 Y c Dq -

= Las derivadas respecto de la velocidad angular de cabeceo no pueden ser calculadas a partir de
los resultados aerodinamicos, y por tanto se toman directamente del médulo de estabilidad de
XFLR5. La derivada Cp,, que suele ser despreciable, no es calculada directamente por XFLRS.

Cr, = 3,7977 rad™'
CDq ~ 0
Cmy = —2,5452 rad™*

= Por dltimo, quedan las derivadas respecto de la tasa de variacion de angulo de ataque, que
no pueden ser calculadas ni mediante los resultados aerodinamicos ni a partir del médulo de
estabilidad. Por lo tanto, el inico método de calculo que queda disponible es mediante ecuaciones
paramétricas. Sin embargo, distintas fuentes de la literatura, como por ejemplo [15], desarrollan
el calculo de estas derivadas a partir de datos de la cola horizontal. Puesto que el ala voladora
no posee cola, se deduce que estas derivadas deberdan ser nulas.

CL@ =~
CD@ =~
Cme ~ 0
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Para las derivadas laterales-direccionales, es importante mencionar que los resultados aerodina-
micos anteriormente obtenidos devuelven los valores de estas derivadas para una deflexion nula del
angulo del elevador (que no corresponde con la condicién de vuelo de referencia). No obstante, la in-
fluencia de d. en las derivadas laterales-direccionales es de minima importancia y puede ser facilmente
despreciable.

= Las derivadas respecto del dngulo de resbalamiento pueden ser calculadas tanto a partir de los
resultados aerodindmicos como con el médulo de estabilidad. Los resultados obtenidos son los
siguientes (donde el signo dado para los resultados aerodindmicos ha sido cambiado debido al
criterio seguido):

Médulo de Moédulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLRS5)
Cy, [1/rad] ~0,0013 ~0,0143
Ccp [1/rad] ~0,0188 0,0637
Cys [1/rad] 0,0025 0,0056

Tabla 5.5: Comparacion del calculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de resbalamiento
para el ala sin winglets

Obsérvese la discrepancia entre los valores hallados para las derivadas mediante los dos métodos.
Para resolver dicha discrepancia, se decidié obtener el valor de C'zg mediante un procedimiento
basado en ecuaciones pardmetricas (que se desarrollard en la seccién 5.4). Basandose en [19], se
tienen las siguientes ecuaciones:

Cﬁg = C[;/g’w + Cﬁﬁ,v (536)
0,71A + 0,29
Cepw = Con (—K’AJ;’ + 0,05) [1 /rad] (5.37)
Sv 2y Qu
Cﬂﬂﬂ’ —a’U??; (538)

donde Crg,, es la aportacion del ala 'y Crg ,, la de los winglets. En este caso, sélo se considerard
la aportacién del ala a la derivada. Para bordes del ala rectos, como es el caso, se toma K = 1.
Ademas, a, es la pendiente de sustentacion del winglet y %“ es el cociente de presiones dinamicas,
que se puede considerar unidad.

El resultado obtenido es Crg = —0,0312 rad™!, lo cual parece indicar que es el médulo de
estabilidad de XFLR5 el que realiza un calculo méas acertado de las derivadas respecto a 3, no
siendo tan fiables los resultados interpolados del analisis aerodindmico. Por lo tanto, se toma:

Cy, = —0,0013 rad™"
Cep = —0,0188 rad™'

Cns = 0,0025 rad™!

= En cuanto a las derivadas de control lateral, también se tienen ambos métodos de calculo. Es
importante mencionar que, puesto que XFLR5 no permite realizar barridos de alerén y elevador
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5.3. Moédulo de estabilidad

simultdneamente, los valores dados se corresponden con una deflexién de elevador nula, al igual
que ocurre con los resultados aerodindmicos. Los resultados obtenidos con ambos métodos se
muestran en la siguiente tabla:

Moédulo de Moédulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLRS5)
Cy,, [1/rad] ~0,0048 ~0,0051
Crs. [1/rad] 0,0938 0,1024
Cs, [1/rad] 0,0021 0,0020

Tabla 5.6: Comparacion del calculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de deflexién del
alerén para el ala sin winglets

En este caso, los resultados son muy parecidos con ambos métodos. Los valores de Cy; son muy
pequenios como era previsible (podrian despreciarse aunque van a mantenerse). Asimismo, los
valores de Cys,, correspondientes al fenémeno de guifiada adversa, son también muy pequetios,
aunque resulta poco frecuente que presenten valores positivos. Por lo tanto, los valores tomados
son:

Cy,, = —0,0048 rad™*
Crs. = 0,0938 rad™!

a

Cys, = 0,0021 rad™*

= Las derivadas respecto a la velocidad angular de alabeo tUnicamente pueden ser calculadas a
partir del médulo de estabilidad de XFLR5. Los valores obtenidos son:

Cy, = 0,0824 rad™!
Crp = —0,4196 rad™!
Cnp = —0,0335 rad™!

= Por ultimo, para las derivadas respecto a la velocidad angular de guinada ocurre lo mismo que
en el caso anterior. Los valores obtenido en el médulo de estabilidad de XFLR5 son:

Cy. = —0,0051 rad~!
Crr = 0,0400 rad™*
Cyn, = 0,0001 rad™!

Ademés de estas derivadas, para construir las matrices del problema dindmico haran falta las
derivadas propulsivas. Los valores de referencia se toman:

Cr,, = Cp, (5.39)
Cr., = —Cm (5.40)
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La variacién de la fuerza propulsiva con el angulo de ataque, asi como el momento provocado, se
considera despreciable [11]:

Cr,, =~ 0 (5.41)
Cr,. =~ 0 (5.42)

Por otro lado, las variaciones respecto a la velocidad de vuelo se toman de la siguiente manera [11]:

Cr,, = -3Cr, (5.43)
Cr,. = 0 (5.44)

Por tdltimo, la variacién del momento de guinada provocado por la fuerza propulsiva con el dngulo
de resbalamiento se considera despreciable:

Cr,,, ~ 0 (5.45)

Para terminar el estudio de las derivadas de estabilidad obtenidas, conviene revisar el cumplimiento
de los criterios de estabilidad estética (ver anexo B).

Se puede ver que todas las derivadas cumplen los criterios excepto las siguientes:

s Cpqy: Al haber sido despreciada, no se cumple el criterio Cpq,, > 0. Sin embargo, esta derivada
("tuck derivative") es poco importante para nimeros de Mach pequenos, cuando los efectos de
compresibilidad estan ausentes.

s Cy,: El criterio de estabilidad para esta derivada (cuyo efecto principal es el amortiguamiento
de las perturbaciones en guinada) exige, al igual que para Caq, y Cr,p, que sea negativa. Sin
embargo, para el ala sin winglets, la derivada toma un valor que, aunque es muy pequeno, es
positivo. Esta cualidad serd mejorada al afiadir las superficies verticales (winglets).

Es importante mencionar que, aunque las derivadas respecto del éngulo de resbalamiento Cy,, Crg
y Cng cumplan los criterios de estabilidad estatica, sus valores son muy pequefios, lo que provocard que
los modos laterales-direccionales del ala sean lentos y poco amortiguados (especialmente el balanceo
holandés). Del mismo modo, los winglets servirdn para mejorar los valores de estas derivadas.

5.3.1.3. Modos

A partir de las derivadas de estabilidad adimensionales, se calculan las derivadas dimensionales
y se construyen las matrices para el calculo de sus autovalores, tal como se describi6 en el capitulo
3. Las derivadas respecto a ¢, o, 3, p, 7 y e no fueron introducidas en este capitulo al desarrollar
las ecuaciones, por lo que ni siquiera se han comentado en la secciéon 5.3.1.2. No obstante, XFLR5 no
permite su calculo y se asume que son directamente despreciadas.

Al igual que ocurre con aviones convencionales, para el ala voladora se obtienen dos pares de
autovalores complejos para el caso longitudinal, y dos autovalores reales méas un par de autovalores
complejos en el problema lateral-direccional (ademés del autovalor desacoplado asociado al dngulo de
guinada).

Los resultados obtenidos para los autovalores' son:

'De aqui en adelante, se omitiran las unidades de los autovalores, sabiendo que estan en [1/s]. Ademads, no se especi-
ficaré el autovalor nulo correspondiente al modo desacoplado de guifiada.
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= Autovalores longitudinales:

e Corto periodo:

) . wp = 80179 rad/s
Asp = —5,6649 & 567417 — { & = 0,7065

e Fugoide:

i [ wn = 05376 rad/s
Aph = —0,0003 £ 0,5376i _>{ & = 0,0006

= Autovalores laterales-direccionales:

o Convergencia en balance:

Arotl = —9,0017 — T% =0,08 s

e Espiral:

Aspiral = 0,0518 — Ty = 13,38 s

o Balanceo holandés:

) . wn = 1,3613 rad/s
Agr = —0,0130 £ 1,36137 — { & = 0,009

De los resultados expuestos se concluye:

= Kl modo de corto periodo es rapido y muy amortiguado, mientras que el fugoide es lento y poco
amortiguado. Debido a la baja resistencia aerodinamica del ala, el fugoide resulta excesivamente
poco amortiguado. Sin embargo, es importante mencionar que la resistencia real del ala sera
mayor debido a la resistencia adicional que ofreceran el tren de aterrizaje y otros elementos, lo
cual ayudara a que el modo fugoide mejore.

El modo espiral resulta inestable. Como ya se comenté en el capitulo 3, esto no es significativo
siempre que el tiempo caracteristico sea suficientemente elevado, como aqui ocurre. En la seccién
(5.5) se realizard un estudio de la estabilidad del modo espiral en funcién de las caracteristicas
geométricas del ala y los winglets.

El modo de convergencia en balance resulta estable y muy rapido, mientras que el de balanceo
holandes, siendo estable, estd muy poco amortiguado, pudiendo incluso hacerse inestable para
otras condiciones de vuelo. Estas caracteristicas mejoraran notablemente al afnadir los winglets
al ala.

5.3.2. Ala con winglets

Para el ala con winglets, se sigue el mismo procedimiento qua anteriormente, buscando en primer
lugar la configuracién de referencia en que el avién se encuentre trimado longitudinalmente y volando
a la velocidad nominal.
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5.3.2.1. Configuracién de trimado

Las condiciones encontradas son:

up =~ 21,336 m/s

o = 4,58°
de;, = 0,36°
Cr, = —0,120
Cr, = 0,2095
Crmp = 0,0481
Cymp = 0
Cp, = 0,01084
Xya = 53,56 cm
Xep = 47,82 cm

SM = 14,18%

De nuevo, el valor de Cp, se ha calculado a partir de los resultados aerodinamicos, interpolando
con el valor de (', obtenido. Obsérvese como para el ala con winglets, el punto neutro se ha visto
notablemente retrasado debido a que el winglet tiene su centro aerodindmico retrasado. Habiendo
situado el centro de gravedad en la posicién inicialmente estimada (para que el margen estatico fuera
del 10 %, pero utilizando la estimacién del punto neutro para el ala sin winglets), resulta que ahora el
margen estatico es bastante mayor.

Asimismo, se pueden sacar otras conclusiones de la configuracién de trimado encontrada. Puesto
que el valor de C'yqg es mayor para el ala con winglets, asi como el indice de estabilidad estatica
longitudinal (Cpy,,) (en valor absoluto), el &ngulo de deflexién del elevador necesario resulta ser menor.
Obsérvese ademas como el valor del coeficiente de resistencia es ligeramente mayor, ya que aunque la
resistencia inducida es menor, el valor de Cp, aumenta con los winglets (tal como se comenté en la
seccién 5.2).

5.3.2.2. Derivadas de estabilidad

En dicha condicién de referencia, se procede a calcular las derivadas de estabilidad mediante el
modulo de estabilidad de XFLR5. Los criterios seguidos para la eleccién del método adecuado para
cada una de las derivadas son idénticos a los seguidos en la seccién (5.3.1).

= Para las derivadas respecto a la velocidad se obtienen los siguientes resultados:

Moébdulo de Moébdulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLRS5)
Cr, [] 9,8195-107° 0
Cp, [ 3,9986- 103 —4,2-10—3
Cru [ —1,4532-10~° —1,4277-1074

Tabla 5.7: Comparacion del calculo de las derivadas de estabilidad respecto a la velocidad para el ala
con winglets
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Al igual que para el ala sin winglets, estas derivadas pueden ser despreciadas. Es decir:

Cr, =~
CDu ~
CMu =

= En cuanto a las derivadas respecto al &ngulo de ataque, los resultados obtenidos se muestran en
la siguiente tabla:

Moédulo de Moédulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindamica (XFLRS5)
Ci. [1/rad] 4,0608 4,0528
Cp, [1/rad] —0,14683 0,0714
Crta [1/rad] ~0,5756 ~0,5752

Tabla 5.8: Comparacién del cdlculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de ataque para
el ala con winglets

De los resultados anteriores, se toman los valores del médulo de estabilidad de XFLR5 excepto
para el valor de Cp,, que, como ya se ha mencionado, no es correctamente estimado al ser el
calculo no viscoso. De este modo queda:

Cr, = 4,0608 rad™!
Cp, = 0,714 rad™!
Cme = —0,5756 rad™!

= Las derivadas de control toman los siguientes valores:

Médulo de Moédulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodinamica (XFLR5)
Cy,, [1/rad] 0,2493 0,2834
Cp;, [1/rad] —0,0007 0,0067
Cms, [1/rad] —0,2750 —0,3171

Tabla 5.9: Comparacion del célculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de deflexién del
elevador para el ala con winglets

Similarmente al caso sin winglets, se toman los valores de C; y Cags, dados por el médulo
de estabilidad y se desprecia la derivada Cp;, (téngase en cuenta que el valor correcto es el
calculado a partir de los resultados aerodindmicos). Por lo tanto, los valores adoptados son:

CLs, 0,2493 rad™"
CDée ~ 0
Cms, = —0,2750 rad™*
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= Las derivadas respecto a la velocidad angular de cabeceo, tomadas directamente del médulo de
estabilidad de XFLRS5, son:

Cr, = 4,1223 rad™’
CDq ~ 0
Cmy = —2,9005 rad™*

= Por ultimo, las derivadas respecto a & se desprecian ya que no existe cola horizontal:

CL@ =~
CD@ =~
Cme =

A continuacién se presentan los resultados obtenidos para las derivadas correspondientes al pro-
blema lateral-direccional:

= Las derivadas respecto al angulo de resbalamiento son:

Médulo de Médulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLRS5)
Cy, [1/rad] ~0,2261 —0,2013
Crp [1/rad] ~0,0753 ~0,0030
Cyg [1/rad] 0,0532 0,0479

Tabla 5.10: Comparacion del calculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de resbalamiento
para el ala con winglets

Del mismo modo que se hizo para el ala sin winglets y, debido a la discrepancia entre los
resultados obtenidos con los dos métodos, se procede al calculo de Czg mediante las ecuaciones
(5.36)-(5.38). La pendiente de sustentacién del winglet es estimada a partir de la correspondiente
al perfil que lo compone (NACA 0010) mediante el método explicado en [4]:

2m-1,2A
a’U = T ! Y (546)
2
2 4 \/4 + <1 + (a0 Amass) )
donde B2 = 1 — M? es la correccion de Prandtl por compresibilidad y 1 = Ciy incluye la

2m/B
pendiente de sustentacién del perfil (C;, = 6,1123 rad~1). El alargamiento del winglet se calcula,

en este caso para una sola superficie vertical, resultando A, = 1. La flecha en la posicién de la
cuerda de méaximo espesor se calcula como:

Aytan App, — 4tmar 123
5.47
A, ( )

sabiendo que tm% = 0,2980. El resultado obtenido es a, = 1,7452 rad ™.

tan Ama.t,t =
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Por otro lado, es necesario conocer el centro aerodinamico del winglet para calcular z,. Siguiendo
un procedimiento similar al utilizado para el ala en la seccién (5.2.2.1), se obtiene z, = 10,67 cm,
donde se ha tenido en cuenta que los winglets se bajan 0,51 cm (0,2 in) con respecto al plano
del ala para que no coincidan ambos planos (debido a problemas numéricos de XFLR5).

Con todos estos resultados, se obtiene Czz3 = —0,0404 rad ™!, valor que se acerca mas al estimado
mediante el médulo de estabilidad y que por tanto justifica su eleccién. Los resultados para todas
las derivadas son:

Cy, = —0,2261 rad™!
Cep = —0,0753 rad™!
Cnp = 0,0532 rad™!

= Para las derivadas de control lateral, los resultados son:

Médulo de Moédulo de
estabilidad (XFLR5) | aerodindmica (XFLRS5)
Cy,, [1/rad] 0,0145 0,0169
Crs. [1/rad] 0,0985 0,1149
Cys, [1/rad] ~0,0034 ~0,0039

Tabla 5.11: Comparacion del célculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de deflexion
del alerén para el ala con winglets

De nuevo, se obtienen valores pequefios para Cly; . Sin embargo, en este caso, Cjs, toma valores
negativos, como suele ser habitual. Los resultados escogidos son los del médulo de estabilidad

de XFLR5:
Cy,, = 0,0145 rad™!
Crs, = 0,0985 rad™*
Cys, = —0,0034 rad™*

» Las derivadas respecto a la velocidad angular de balance son:

Cy, = —0,1267 rad™*
Cgp = —0,4708 rad™!
Cnp = 0,0187 rad™!

= Por ultimo, las derivadas respecto a la velocidad angular de guifiada son:

Cy, = 0,1443 rad™!
Cr. = 0,0709 rad!
Cyn, = —0,0353 rad™!
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Las derivadas propulsivas se calculan del mismo modo que el expuesto para el ala sin winglets.

Se puede observar que todas las derivadas cumplen los criterios de estabilidad estatica, incluyendo
Cyr, que no lo cumplia para el ala sin winglets. La tnica excepcion es Cry,,, que al despreciarse sigue
sin cumplir Cq,, > 0.

5.3.2.3. Modos

A continuacién se muestran los autovalores encontrados tras construir la matriz a partir de las
derivadas de estabilidad.

= Autovalores longitudinales:

e Corto periodo:

i [ wn = 9,1610 rad/s
Asp = —6,0109 =+ 6,9133: _>{ & = 0,6561

o Fugoide:

. wp = 0,5548 rad/s
= — 48 + 4
Aph 0,0048 £ 0,5548: —>{ £ = 00086

= Autovalores laterales-direccionales:
o Convergencia en balance:
Arost = —10,1832 — T% =0,07 s
o Espiral:

Aspiral = 0,0543 — Ty = 12,76 S

« Balanceo holandés:

wn = 4,4554 rad/s
¢ 0,1330

Aar = —0,5927 + 4,4158i — {

Se puede comprobar la gran mejora experimentada por el modo de balanceo holandés (tanto en
rapidez como en amortiguamiento) gracias a la presencia de los winglets. El modo fugoide, aunque se
ve mucho mas amortiguado que sin winglets (debido en parte al pequefio aumento del coeficiente de
resistencia, que consigue amortiguar el fugoide), sigue teniendo un amortiguamiento pequeno, como
es natural en este modo.

5.3.3. Comparacion

Las derivadas de estabilidad calculadas en esta seccién muestran notables diferencias entre la
configuracion de ala con y sin winglets. En primer lugar, para las derivadas longitudinales, los cambios
son de mucha menor importancia, puesto que el objetivo de los winglets es el de mejorar la estabilidad
lateral-direccional del ala. Sin embargo, aparecen algunos cambios:
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» Con winglets, se tienen mejores caracteristicas de sustentacion (Cr, T, Cr; 1). No obstante, el
valor de Cf,, disminuye ligeramente.

= Los winglets también mejoran el indice de estabilidad estética longitudinal, haciendo C'r¢, mas
negativo. Del mismo modo, la estabilidad longitudinal del ala se ve mejorada con el aumento de
Cmo- Ademads, al aumentar el valor de C s, , la potencia de control del elevador se ve aumentada.
Por ultimo, al hacerse Crq, mas negativo, se consigue que aumente la rapidez del modo de corto
periodo.

Para las caracteristicas de estabilidad lateral-direccional, los principales cambios son los siguientes:

= Las derivadas respecto a 8 aumentan considerablemente sus valores al anadir los winglets, lo cual
ayuda en gran parte a mejorar la estabilidad del modo de balanceo holandés, cuya frecuencia y
amortiguamiento aumentan notablemente.

» Para las derivadas de control lateral, C'y; es muy pequeiia en ambos casos; Crs, aumenta con
winglets (lo cual implica un aumento de la potencia de control de los alerones) y Cs, es también
de médulo pequetio, aunque con winglets adopta un valor negativo (efecto de guiniada adversa).

= Como se explico en el capitulo 3, las derivadas Cz3 y Cnrg tienen un efecto opuesto en el balanceo
holandés y en el modo espiral. Es por ello que con los winglets, aunque mejora mucho el balanceo
holandés, el modo espiral se hace ligeramente més rapido (inestablemente).

= El modo de convergencia en balance se hace mas rapido ain cuando se afiaden los winglets,
gracias a que Cr, se hace més negativa.

» El valor de Cyr,., que era positivo (practicamente nulo) para el ala sin winglets, se hace negativo
y de bastante mayor valor para la configuracién de ala con winglets, cumpliendo asi el criterio de
estabilidad estatica correspondiente. Esta derivada tiene un efecto importante en las cualidades
de vuelo laterales-direccionales.

Con esta seccién se ha dado un paso mas en la justificacién de la necesidad de los winglets,
especialmente en cuanto a la estabilidad lateral-direccional del ala voladora.
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5.4. Calculo de derivadas de estabilidad con ecuaciones paramétri-
cas

En esta seccién se va a realizar el calculo de las derivadas de estabilidad del ala voladora, tanto en
su configuracién sin winglets como en su configuracién con winglets, mediante un nuevo método que
permita hacer una comparacion con las derivadas anteriormente obtenidas. Se trata de estimar estas
derivadas a partir de ecuaciones empiricas basadas en ciertos parametros del ala. Toda las ecuaciones
paramétricas son obtenidas a partir de [16] y [19]. Frederick Smetana realiz6 un estudio completo de
las derivadas de estabilidad, separando cada una de ellas en sus distintas contribuciones (ala, superficie
vertical y fuselaje) y proporcionando expresiones empiricas para cada una de ellas.

En primer lugar se va a proceder a describir el calculo de cada una de las derivadas de estabilidad,
para después particularizar los cdlculos segiin se tengan o no winglets.

Las condiciones de vuelo en que se realiza el calculo de las derivadas son las hasta ahora utilizadas:
condiciones atmosfericas dadas en la seccién (5.2.1) y condiciones de trimado (dngulo de ataque,
velocidad, punto neutro y margen estatico) descritas en la seccién (5.3). La geometria del ala, masa e
inercias fueron también descritas en la seccién (5.1), asi como la geometria de los winglets. Asimismo,
el centro de gravedad seguira fijo en X¢og = 47,68 cm.

Para medir los momentos creados por la fuerza generada en los winglets, se ha de disponer de las
distancias desde el centro de gravedad del ala hasta el centro aerodinamico de los winglets. Calculando
el centroide del winglet, resulta la siguiente distancia vertical al centro aerodindmico del winglet:

zy = 10,67 cm

Para la distancia paralela a la cuerda, se ha de tener en cuenta que mientras que a lo largo de este
documento se habla de [, como la distancia desde el vértice del ala al centro aerodinamico del winglet
(paralelamente a la cuerda), para las ecuaciones parametricas se utilizara la distancia medida desde
el centro de gravedad del ala hasta el centro aerodindmico del winglet (I4y):

lgo = 1,0605 m

Ademaés, serd necesaria la pendiente de sustentacién del winglet para medir las fuerzas en él gene-
radas. Aunque ya fue estimada en la seccién (5.3.2) para estimar un valor de la derivada Cg, aqui se
utilizard una aproximacion mas precisa basada en un cédigo VLM. El resultado obtenido es:

a, = 2,4957 rad !

Por ultimo, el cociente entre presiones dinamicas en los winglets y en el ala se considera la unidad:

~ 1

@
q

T

Para la geometria del elevador, tal como se explicé en la seccién (5.1), se tiene:
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¢, = (1—0,8665) 35,667 cm = 4,762 cm (5.48)
¢, = (1-0,8665) c; =4,069 cm (5.49)
C
A = c: (5.50)
be
5 = 3L15 em (5.51)
be
Se = Gen(l+X) (5.52)
(5.53)

donde se ha tenido en cuenta que la charnela del elevador esté situada en el 86,65 % de cada cuerda,
que la cuerda en la punta del elevador es ¢; y la cuerda en la raiz mide 35,667 cm.

A partir de esta geometria se puede estimar la posicion del centro aerodindmico del elevador
(a partir del centroide) siguiendo el mismo procedimiento que para el ala en la seccién (5.2.2.1),
obteniéndose X, = 10,16 cm.

Figura 5.118: Geometria del elevador
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Con la posicién del centro aerodindmico del elevador, se puede determinar
momentos que este generard (ver figura 5.118):

el brazo [, para los

b

a = 56 tan Arg (5.54)
b = a+ec, (5.55)
¢ = gtanArs (5.56)
le = ¢ +c—b+ X4, — Xog =60,75 cm (5.57)

Comenzando por las derivadas pertenecientes al problema longitudinal, se tiene lo siguiente:

s Se parte de los valores de Cr,, Carg, CL,, Cp, v Cam1 encontrados en la configuraciéon de
referencia (ver seccién 5.3), teniendo en cuenta que estos valores son distintos en la configuracién
sin winglets y con winglets. Esta serd la tnica diferencia en cuanto al calculo de las derivadas
entre ambas configuraciones, ya que no se considera ninguna aportacion adicional de los wingets
a las derivadas longitudinales. Ademads, también se tiene una pendiente de sustentacién (Cr,) y
un margen estatico distintos (véase de nuevo la seccién 5.3).

Las derivadas respecto a la velocidad se consideran despreciables, al igual que se hizo previa-
mente, excepto Cp,,, la cual puede ser calculada a partir del valor del coeficiente de sustentacién
y del Mach de vuelo (M; = 0,063), ambos en la configuracién de referencia.

M2
Cr, =Cr, 1_71

5.58

En la siguiente tabla se comparan los valores obtenidos mediante las ecuaciones paramétricas con
los obtenidos en la seccién (5.3) mediante XFLR5 (con el mddulo de estabilidad o en su defecto
con los resultados aerodindmicos), tanto en la configuracién sin winglets como con winglets.

Sin winglets Con winglets
XFLR5 Ecuac'ior.les XFLR5 Ecuac’ior.les
paramétricas paramétricas
Cr, [] 0 8,3442-10~% 0 8,3482-10~%
Cp, [] 0 0 0 0
Cru [ 0 0 0 0

Tabla 5.12: Calculo de las derivadas de estabilidad respecto a la velocidad con ecuaciones paramétricas

Se puede observar que el valor calculado de C,, es tan pequeno que puede ser despreciado.

» Para las derivadas respecto al angulo de ataque, se debe proporcionar en principio la pendiente
de sustentacién. A partir de aqui, el indice de estabilidad estatica longitudinal se calcula como:

Cpa = —Cr.- SM (5.59)

Por otro lado, la derivada Cp_, es calculada a partir de la polar parabdlica (ecuacion 5.33), lo
que es idéntico a lo que se hizo en la seccién (5.3), ya que los valores dados por XFLR5 no eran
fiables.
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5.4. Caélculo de derivadas de estabilidad con ecuaciones paramétricas

Sin winglets Con winglets
XFLR5 Ecuac’ior.les XFLRS Ecuac’ior'les
parametricas parametricas
CL, [1/rad] 3,9114 3,9114 4,0608 4,0608
Cp,, [1/rad] 0,0875 0,0875 0,0714 0,0714
Camea [1/rad] —0,4139 —0,4141 —0,5756 —0,5757

Tabla 5.13: Célculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de ataque con ecuaciones para-
métricas

Notese que los valores obtenidos para Caq, son casi idénticos, lo cual parece deberse a que
XFLR5 utiliza el mismo método de célculo.

= Para las derivadas de control del elevador, se utilizan sendas ecuaciones paramétricas para el
cdlculo de Cr,, y Cams, . La derivada Cp;_ es despreciada.

La derivada Cp, se calcula a partir de la pendiente de sustentacion como:

da
Crs, = C’La% (5.60)

donde ”Cll—‘: = 0,05 se obtiene de [19]. A partir de Cf, 5.» ¢ puede calcular Cpys, como:

le

Cms. = —CLy, (5.61)
Los resultados obtenidos son:
Sin winglets Con winglets
XFLRS Ecuac’lor.les XFLR5 Ecuac'lor.les
paramétricas paramétricas
Cv,, [1/rad] 0,2128 0,1956 0,2493 0,2030
Cp,, [1/rad] 0 0 0 0
Cms, [1/rad] —0,2321 —0,2864 —0,2750 —0,2974

Tabla 5.14: Calculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de deflexién del elevador con
ecuaciones paramétricas

Obsérvese que los valores estimados con las ecuaciones paraméricas son bastante similares a los
estimados con XFLR5.

= Para las derivadas respecto a la velocidad angular de cabeceo, se utilizan también ecuaciones
paramétricas para Cr, y Cpqq, mientras que Cp, es despreciada.

La derivada Cp, es calculada a partir de la pendiente de sustentacién como [19]:

CLq =2Cr.,-SM (5.62)

Conocida Cf,,, es posible calcular Cq, a partir de la siguiente expresion:
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Camg = —Cl,- |SM]|

Los resultados obtenidos se muestran en la siguiente tabla:

Sin winglets Con winglets
XFLR5 Ecuac’ior.les XFLRS Ecuac’ior‘les
parameétricas parametricas
Cy, [1/rad] 3,7977 0,8282 4,1223 1,1514
Cp, [1/rad] 0 0 0 0
Cagq [1/rad] —2,5452 —0,0877 —2,9005 —0,1632

Tabla 5.15: Célculo de las derivadas de estabilidad respecto a la velocidad angular de cabeceo con
ecuaciones paramétricas

De los resultados anteriores, es facil observar que existe una discrepancia entre ambos métodos
de calculo para estas derivadas. Ante la incertidumbre de cudl de los métodos sera el adecuado,
todo parece indicar que XFLR5 es incapaz de realizar barridos en variables de velocidad angular,
y por lo tanto estas derivadas no se podrian considerar fiables. No obstante, seria necesario un
estudio méas detallado o experimental para resolver esta incognita.

= Las derivadas respecto a la tasa de variacién del dngulo de ataque son también despreciadas
aqui, ya que en la literatura son una funcién de la cola horizontal y por lo tanto son nulas para
alas voladoras. De este modo resulta:

Sin winglets Con winglets
XFLR5 Ecuac’ior.les XFLR5 Ecuac’ior.les
paramétricas paramétricas
Ci, [1/rad] 0 0 0 0
Cp, [1/rad] 0 0 0 0
Camg [1/rad] 0 0 0 0

Tabla 5.16: Célculo de las derivadas de estabilidad respecto a la tasa de variacion de angulo de ataque
con ecuaciones paramétricas

= En cuanto a las derivadas propulsivas, se realizan las mismas aproximaciones que en la seccién
(5.3):
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Sin winglets Con winglets
XFLRS Ecuac’ior'les XFLR5 Ecuac’ior.les
parametricas parametricas
Cr,, =Cp, -] 0,01039 0,01039 0,01084 0,01084
Cr,, = —3C,, ] —0,03117 —0,03117 —0,03252 —0,03252
Cr,, [1/rad] 0 0 0 0
CTm1 =—Cur [ 0 0 0 0
Cr,., [ 0 0 0 0
Cr,,, [1/rad] 0 0 0 0

Tabla 5.17: Céalculo de las derivadas de estabilidad propulsivas con ecuaciones paramétricas

A continuacion se describe el célculo de las derivadas laterales-direccionales, las cuales constan en
general de un término debido al ala y otro que contabiliza la aportacion de los winglets (el cual no
serd anadido en la configuracién de ala sin winglets).

= En primer lugar se calculan las derivadas respecto al angulo de resbalamiento, comparandolas
con las calculadas por el médulo de estabilidad de XFLRS5.

La derivada Cy; se puede calcular a partir de la siguiente expresion [19]:

do

donde 9~

CYB = CYB,w + CYB,U
- o 6tanAppsinApp
Yow = Ly TA(A+4cosALE)
80' Sv
CYB,U —kay(1 + aiﬁ)nvg

Para la derivada Cfg se tiene la siguiente ecuacién paramétrica [19]:

Crg = Crpuw+Crpy
0,71\ + 0,29
Cesw = Cna (k(A)\)
Sy Zv
CLIB,U av??nv

+ 0,05>

(5.64)

(5.65)

(5.66)

0 es el "sidewash', que aqui se desprecia, y k = 1 es una constante obtenida de [19].

(5.67)

(5.68)

(5.69)

donde £ = 1 para bordes de ala rectos. Por tltimo, la derivada Cxrg se puede calcular a partir
de la siguiente ecuacién [19]:

C./\/’g = CNﬁ,w+CNﬁ,v (570)
1 tan A A A?
9 LE
p— - A s 5 A
CNBw CL, (47rA TA(A+4cosALg) (COS LE=7 SCOSALE>> +
in A
+ 607 SM- 22 T (5.71)
lgv Sy
CNﬂ,U = av%g% (5'72)
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Sustituyendo en estas ecuaciones los pardametros ya conocidos del ala y los winglets, se obtienen
los siguientes resultados:

Sin winglets Con winglets
XFLRS Ecuac’ior.les XFLR5 Ecuac’ior.les
parametricas parameétricas
Cy, [1/rad] —0,0013 6,6968-10~1 —0,2261 —0,2988
Crp [1/rad] —0,0188 —0,0262 —0,0753 —0,0393
Cnp [1/rad] 0,0025 —7,2307-1074 0,0532 0,0768

Tabla 5.18: Céalculo de las derivadas de estabilidad respecto al angulo de resbalamiento con ecuaciones
paramétricas

Mientras que para la configuracién con winglets, las aproximaciones son buenas, para el ala sin
winglets existen ciertas diferencias entre los resultados obtenidos con XFLR5 y los resultados
dados por las ecuaciones paramétricas (a excepcién de Crg, que es bastante parecido). No
obstante, los valores de Cy, y Cjg son muy pequeiios em ambos casos y los resultados dados
por las ecuaciones paramétricas no hacen méas que indicar que se estd muy cerca de una situacion
inestable (ya que se produce un cambio de signo de las derivadas que hace que se dejen de cumplir
los criterios de estabilidad estédtica), reafirmando la necesidad de los winglets.

» Para las derivadas de control del alerén, Cy; es despreciada, mientras que previamente se cogio
el valor que daba XFLR5, aunque era muy pequenio. En cuanto a Crs,, un método sencillo de
célculo obtenido de [19] la expresa como:

Crs, = < 5a) r [radY) (5.73)
T

donde tanto (CCT%‘”) = 0,475 como 7 = 0,3625 se obtienen a partir de graficas, para lo cual es

necesario conocer la geometria del alerén. Sus dimensiones fueron definidas en la seccion (5.1),

a partir de las cuales se tiene que z% = 0,123, siendo ¢, la cuerda media del alerén y ¢, = ¢ la

cuerda media del ala. Por tltimo, Cysg, se calcula con la siguiente ecuacion [19]:

Cns, = 2KCp,,Cps, (5.74)
donde K = —0,19 es una constante obtenida de [19]. Los resultados finales obtenidos son:
Sin winglets Con winglets
XFLRS Ecuac’lor.les XFLRS Ecuac’lor.les
parameétricas paramétricas

Cy,, [1/rad] —0,0048 0 0,0145 0

Cgs, [1/rad] 0,0938 0,1722 0,0985 0,1722
Cus, [1/rad] 0,0021 —0,0137 —0,0034 —0,0137

Tabla 5.19: Célculo de las derivadas de estabilidad respecto al dngulo de deflexién del alerén con
ecuaciones paramétricas
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Los resultados anteriores muestran grandes semejanzas entre ambos métodos de calculo. La tnica
diferencia notable se puede observar en el cdlculo de Cy/s, para el ala sin winglets, ya que cambia
su signo, aunque se ha de tener en cuenta que los valores obtenidos son muy pequenos.

= A continuacion se calculan las derivadas respecto a la velocidad angular de balance, todas a
partir de [19]. En primer lugar, Cy, puede ser calculada mediante las siguientes expresiones:

Cyp = Cypyw + Cypyv (5.75)
B A+ cosApg 1
CYp,w = CL1 (fH—4(j()S/\LE tan ALE -+ A) (576)
Zo Sy
CYP,U = —2011;??7’]” (577)

En cuanto a la derivada Cf,, se tiene:

Cgp = anw + Cﬁp,v (5.78)
1 c? A+2cosALg 1
C = C — - (14 2sin?A >—C 5.79
Lpw £pao g Acos? ALy < +asin LB A dcos ALy g M (5.79)
Z2\2 S,

CE;D,U = —2QU ? 77’!)? (580)
donde Cf,, o, = —0,4 se extrae a partir de graficas en [19]. Por tiltimo, la derivada C)), se calcula
€Omo:

Cnvp = Cnpw+CnNpo (5.81)

A+4 cosArg\ tan?Arp (C’N )
C = Cp,————(1+6{1 £ 5.82
Npw L1A+4COSALE ( + ( + A ) 12 CL ALg=0 ( )
Zy 1 S,
ONpo = 200775 g (5.83)
Cn _ , ;. .
donde ( CLP)ALEZO = —0,0525 es un parametro empirico obtenido de [19].
A partir de estas ecuaciones, los resultados generados son los siguientes:
Sin winglets Con winglets
XFLRS Ecuac’lor.les XFLR5 Ecuac’lol.les
paramétricas paramétricas
Cy, [1/rad] 0,0824 0,1496 -0,1267 0,1235
Crp [1/rad] —0,4196 —0,4020 —0,4708 —0,4032
Cnp [1/rad] —0,0335 —0,0157 0,0187 —0,0088

Tabla 5.20: Célculo de las derivadas de estabilidad respecto a la velocidad angular de balance con
ecuaciones paramétricas

En cuanto a los resultados anteriores, cabe decir que si bien para las derivadas respecto a la
velocidad angular de cabeceo parecia que XFLR5 no era capaz de hacer barridos de dicha velo-
cidad angular, ahora los resultados sin winglets si son coincidentes. Parece ser que la aportaciéon
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de la superficie vertical no es bien estimada por alguno de los dos métodos, ya que los resultados
con winglets difieren para Cy, y Cy,,. Aunque el valor de estas derivadas no es estrictamen-
te un criterio de estabilidad estatica, es recomendable realizar un estudio mas detallado para

calcularlas.

= Las derivadas respecto a la velocidad angular en guinada se calculan a partir de las siguientes
ecuaciones paramétricas [19]:

)

Chrw

= Cy,, + Oy,
= 0,143Cr, — 0,05

lgv
—2703/[37,0

= Cﬁr,w + CET,U
Cr,
3

lgy 2
—  _9lv v
b b P

= CNT,w + CNr,v

1+ 3\
= 03 (372 Co, — 002 (

242X

low\?  So
= —2av<b> 771)?

1= - _

A—-6 1-2)A
)

13 2,5

(5.91)

(5.92)

donde Cp, se obtiene de los resultados aerodindmicos en la seccién (5.2), valiendo Cp, = 0,00833
para el ala sin winglets y Cp, = 0,00910 para el ala con winglets.

Los resultados obtenidos a partir de las ecuaciones anteriores se muestran en la siguiente tabla:

Sin winglets Con winglets
XFLRS Ecuac’ior.les XFLRS Ecuac’iOI'les
paramétricas paramétricas
Cy, [1/rad] —0,0051 —0,0201 0,1443 0,1368
Cg, [1/rad] 0,0400 0,0698 0,0709 0,0767
Cur [1/rad] 0,0001 —0,0035 —0,0353 —0,0448

Tabla 5.21: Célculo de las derivadas de estabilidad respecto a la velocidad angular de guinada con

ecuaciones paramétricas

De la tabla anterior se observa una gran concordancia entre los resultados mostrados para el ala
con winglets. Para la configuracion sin winglets, la inica derivada que muestra ciertas diferencias
en su resultado es Cys,., aunque sélo en cuanto al signo, pues su valor es despreciable.

= Para terminar, la derivada propulsiva CT”B es también despreciada aqui.

Como conclusién, se puede deducir que la mayoria de las derivadas parecen estar bien calculadas,
a excepcién de algunas respecto a las velocidades angulares (p y ¢). La causa de ello puede ser la
dificultad de XFLR5 para realizar barridos en estas variables o bien la imprecision de las ecuaciones
paramétricas para reproducir el comportamiento del ala voladora o la aportacion de los winglets.
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5.5. Estudio paramétrico

En esta seccién, se va a realizar un estudio paramétrico de la estabilidad del ala voladora. El
estudio consistird en analizar varias configuraciones variando tanto la geometria del ala (seccién 5.5.1)
como la del winglet (seccién 5.5.2). En funcién de la caracteristica geométrica que se varie en cada
caso, se representaran:

1. Frecuencia natural del modo fugoide.
2. Amortiguamiento del modo fugoide.
3. Frecuencia natural del modo de corto periodo.
4. Amortiguamiento del modo de corto periodo.
5. Frecuencia natural del modo de balanceo holandés.
6. Amortiguamiento del modo de balanceo holandés.
7. Tiempo caracteristico del modo de convergencia en balance.
8. Tiempo caracteristico del modo espiral.
9. Brazo longitudinal del winglet (g,).

10. Brazo vertical del winglet (z,).

11. Aproximacién del modo espiral.

12. Centro de gravedad y punto neutro del ala voladora.

Como se vio en la seccién (5.4), los valores de I, y 2, son importantes para determinar la aportacién
de las superficies verticales (en este caso, winglets) a las derivadas de estabilidad laterales-direccionales.

El estudio de la aproximacién del modo espiral viene motivado por intentar determinar las causas
de su inestabilidad e intentar asi resolverla. Distintas fuentes de la literatura (véase por ejemplo [11]),
aproximan el autovalor correspondiente al modo espiral como:

LN, — NsL,

>\s iral = .
it = A (5.93)

Debido a que A; = f:—i =0y Lg < 0, para que el modo espiral sea estable (Aspirqi < 0), es
necesario que se cumpla la siguiente ecuacién:

ﬁg/\/} — Nﬁﬁr >0 (5.94)

Obsérvese que si, ademds de los criterios de estabilidad habituales (véase de nuevo el anexo B),
se cumple que Cr, < 0, el modo espiral seria estable (esto no ocurria en ninguno de los dos casos
analizados en la seccién 5.3, para la configuracién nominal de ala con/sin winglets). Este criterio es
de suficiencia, pero no es condicién necesaria. Si Cp, > 0, basta que Cn3Cr, < CrgCh, para que el
espiral sea estable.

Es precisamente la diferencia £gN, — N3L, lo que se representa en cada caso, para ver cuando
ocurre el cambio de signo a positivo, lo cual implicaria que el espiral se hace estable.
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En todas las configuraciones aqui analizadas, se realiza el trimado longitudinal del aviéon a la
velocidad nominal (21,336 m/s), en las condiciones de vuelo de referencia habituales (vuelo simétrico,
rectilineo, estacionario y con velocidades angulares nulas). Se obtendran las variables restantes en la
configuracion de trimado (dngulo de ataque, deflexion de elevador, cuerda media aerodindamica, punto
neutro ... ). Ademads, las condiciones atmosféricas se mantendran también constantes.

Es importante mencionar que a lo largo de todo el estudio, con el objetivo de realizar andlisis que
puedan ser comparables, se mantendra el margen estatico constante en el valor obtenido en la secciéon
(5.3) para el ala con winglets (SM = 14,18 %). Esto implica que, en cada caso, puesto que el punto
neutro variard en funciéon de la geometria, el centro de gravedad debera ser variado hasta cumplir este
requisito. La masa e inercias del ala seguirdn siendo las dadas en la seccién (5.1).

Frente a cambios en la envergadura del ala, se mantendra constante el porcentaje de esta que estaba
destinada a las superficies de control (alerones y elevadores). Asimismo, se mantendra constante el
porcentaje de cuerda ocupado por las superficies (posicién de la charnela) en cada perfil. Ademés, se
mantendra la torsién en la punta en K = —4° (excepto en la seccién 5.5.1.3) siguiendo una ley de
variacion lineal.

Tras disenar la geometria del ala en cada caso y realizar los analisis aerodindmicos y el trima-
do longitudinal, se calcularan las derivadas de estabilidad para obtener los modos y representar las
magnitudes previamente enumeradas. Dichas derivadas se tomaran de XFLR5 o de los estudios ae-
rodindmicos siguiendo los criterios descritos en la seccién (5.3). Con el amortiguamiento y frecuencia
natural de cada modo, serd més sencillo comprender las respuestas dindmicas representadas en la
seccién (5.6).

Antes de proceder a realizar los estudios paramétricos, se van a definir las ecuaciones que caracte-
rizan las diferentes dimensiones caracteristicas del ala y del winglet. Para el ala, a partir de la cuerda
en el encastre (¢,) y la superficie (S) nominales (ver seccién 5.1), se produciran variaciones en la flecha
(en la linea de ¢/4) y el estrechamiento de esta. Fijado uno de los dos parametros, el otro sera variable.
Una vez dados sendos valores de A y A L el resto de dimensiones vienen dadas por:

= Aoy (5.95)
25
4
A= (5.97)
21+ M)

La cuerda en cada seccién y la flecha en el borde de ataque y en el borde de salida se obtienen
a partir de las ecuaciones (5.22), (5.23) y (5.24). Ademas, la ecuacién (5.28) proporciona la cuerda
media aerodindmica como funcién de A y ¢, lo cual indica que mientras no se varie el estrechamiento,
la MAC serd constante.

Como se explicé previamente, el centro de gravedad del ala se fija tal que se obtenga un valor
de SM = 14,18 %, a partir de la posicién del punto neutro dada por XFLR5 y de la cuerda media
aerodinamica asi calculada.

Noétese de las ecuaciones anteriores que, puesto que tanto la cuerda en el encastre como la superficie
son constantes, es equivalente variar el estrechamiento del ala que variar su alargamiento. Cualquiera
de las dos podria haberse tomado como variable independiente en el estudio paramétrico.

La geometria del winglet viene definida por su estrechamiento, la flecha en el borde de ataque y
su superficie. A lo largo del estudio paramétrico, se mantendran dos de estas variables constantes,
variando la otra. Ademads, el valor de ¢,, se mantendrd siempre constante e igual al nominal (ver
seccién 5.1). Dados los valores de ¢, Sy, Ay ¥ ALg,, se pueden calcular el resto de variables mediante
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las siguientes ecuaciones:

G = e (5.98)

%U - cm(lsi o) (5.99)

tanApp, = %tanALE“;: (o = Der, (5.100)
2

MAC, = 23” ! J;/}:;:}A% (5.101)

0= — ﬁjci ;a::j\wv — Zoc —51-10"3 m (5.102)

lyy = M Zlcu = i\i iCi ;aferLEv tan App, + gtan Arg — Xca (5.103)

donde el centro aerodinamico del winglet ha sido calculado a partir de su centroide, y se ha bajado una
distancia vertical de 0,51 cm por la diferencia de altura entre el plano del ala y el origen del winglet.
Ademss, al estar el centro de gravedad del ala situado en el plano de referencia, se tiene que Zcg = 0.

Dada la importancia anteriormente comentada de los pardmetros z, y Iy, del winglet, una posibi-
lidad hubiera sido usar estas dos variables como independientes en el estudio paramétrico, en vez de
flecha y estrechamiento. Sin embargo, observando que

Zy = 2u(Ay)
lgv = lgv()\vv ALEU)

se deduce que variar la flecha (con estrechamiento constante) es idéntico a variar l4, con z, cons-
tante. Por otro lado, variar z, manteniendo /g, constante equivale a variar el estrechamiento, pero la
flecha variarfa también. Es decir, que al variar el estrechamiento (con flecha constante), se producen
variaciones tanto en /g, como en z,. Sin embargo, las variaciones de /4, son muy pequeiias, pudiendo
considerarse que se mantiene aproximadamente constante. Por lo tanto, se pueden considerar como
variables independientes tanto flecha y estrechamiento como ly, y z,. En la figura (5.119) se represen-
tan dos superficies que muestran la variacién de [, (a la izquierda) y z, (a la derecha) con la flecha y el
estrechamiento. Obsérvese como mientras z, se mantiene idénticamente constante al variar la flecha,
l, experimenta una ligera variaciéon con el estrechamiento.

z s al, y Aye

I frentea 3, Ae

2, [m]

A

g ']
(a) lv VS. ALEU & Av (b) Zy VS. ALEU & )\v

Figura 5.119: Variacién de [, y z, con la flecha y el estrechamiento del winglet.
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5.5.1. Variacion de la geometria del ala

En primer lugar se van a realizar cambios en la geometria del ala, dejando la geometria de los
winglets constante e igual a la nominal. Esto implica que, aunque ¢; disminuya, c,, seguird siendo
constante y por tanto el winglet sobresaldrd por detréds del ala. Lo tinico que se variara sera la posiciéon
de éste para que su borde de ataque coincida con el del ala (véase la figura 5.120).

Figura 5.120: Detalle del winglet al variar la geometria del ala

Como ya se ha comentado, se mantendré constante la superficie del ala (S) y la cuerda en la raiz
(cr) v se variaran la flecha y el estrechamiento (fijando uno y variando el otro). Por tltimo, en la
secci6én (5.5.1.3) se hard un estudio de la variacién de la torsion.

5.5.1.1. Variacion de la flecha

Para este caso, queda fijado el valor del estrechamiento del ala, lo cual implica también envergadura,
cuerda en la punta, alargamiento y MAC constantes. Se representaran cinco valores de la flecha,
incluyendo el caso nominal. En la figura (5.121) se puede observar la forma en planta del ala para
todas las configuraciones.
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En la tabla (5.22) se indican los datos geométricos y otros resultantes de realizar el trimado a la

Figura 5.121: Geometria del ala para distintos valores de la flecha

velocidad nominal de vuelo, para cada uno de los valores de la flecha estudiados.

Ayja=0° | Ay =15° | Ayjy =35° | Ayjy = 40° | Ay/y = 50°
S [m?] 0.991 0.991 0.991 0.991 0.991
¢ [cm] 50.800 50.800 50.800 50.800 50.800
¢t [cm] 30.480 30.480 30.480 30.480 30.480

A 0.6 0.6 0.6 0.6 0.6
b [m] 2.433 2.438 2.4383 2.438 2.433
A 6 6 6 6 6
K [° 4 4 4 4 4

MAC [cm] | 41.487 41.487 41.487 41.487 41.487

XNa [cm] 12.41 27.73 53.56 62.03 83.63

Xce [cm] 6.52 21.85 4768 56.15 77.75
SM [ %] 14.18 14.18 14.18 14.18 14.18
ar [°] 5.95 131 158 165 1983
bey [°] 183 5.52 0.36 1.57 441

Tabla 5.22: Datos del estudio paramétrico variando la flecha del ala
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Noétese que al aumentar la flecha del ala, el centro aerodindmico de esta se va atrasando, de
modo que es necesario retrasar también su centro de gravedad para mantener el margen estatico
constante. Ademas, se puede notar que existe un valor 6ptimo de la flecha en cuanto a las caracteristicas
aerodindmicas del ala, ya que para el valor de flecha nominal (A1 = 35°) se necesita un angulo de

4
ataque minimo para generar la sustentacién necesaria (% =CL()).

Analizando estos cinco casos, se obtienen las derivadas de estabilidad y se resuelve el problema de
autovalores y autovectores. Los resultados obtenidos se muestran en la figura (5.122).
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Figura 5.122: Resultados del analisis paramétrico variando la flecha del ala

De las figuras anteriores se pueden extraer las siguientes conclusiones:

= El modo de corto perido es poco sensible a variaciones en la flecha del ala, de manera que su
amortiguamiento permanece practicamente constante, si bien la frecuencia natural experimenta
un cierto aumento.

= En cambio, en el modo fugoide, el aumento de la flecha afecta negativamente a la frecuencia
natural, haciéndolo mas lento, mientras que el amortiguamiento llega a tomar valores negativos
(es decir, que el autovalor se hace inestable) para flechas pequenas.

= El modo de balanceo holandés se ve mejorado tanto en velocidad como en amortiguamiento de
manera importante al aumentar la flecha.

= Kl tiempo caracteristico del modo de convergencia en balance varia poco con la flecha.

= Para el modo espiral, no se llega a conseguir nunca la estabilidad, aunque para flecha nula se
obtiene un modo neutralmente estable. Al aumentar la flecha, existe un punto critico cercano
al valor nominal de la flecha, para el cual la inestabilidad del espiral es maxima. No obstante,
como ya se analizé en la seccién (5.3), incluso para esta configuracion los tiempos caracteristicos
del modo espiral eran tan grandes que la inestabilidad no conllevaba problemas importantes.

= Al aumentar la flecha del ala, es obvio que el centro aerodinamico del winglet se retrasa, mientras
que permanece constante en elevacién.

= Por tltimo, con el aumento de la flecha, tanto el centro aerodindmico como el centro de gravedad
del ala se ven retrasados, manteniéndose siempre a la misma distancia al ser constante tanto el
margen estatico como la cuerda media aerodindmica.

Por lo tanto, se puede deducir que es necesario un cierto valor de flecha en el ala voladora, prin-
cipalmente por permitir la estabilidad del modo fugoide, mejorar el modo de balanceo holandés, y
retrasar el centro aerodindmico del winglet (lo cual aumenta su efectividad). Sin embargo, se debe
buscar una solucién de compromiso, puesto que la frecuencia natural del modo fugodide se ve reducida.
Es por ello que la flecha inicialmente considerada como nominal parece ser una buena solucién, ya que
ademés optimiza las caracteristicas aerodinamicas del ala. El efecto producido en los modos de corto
periodo, convergencia en balance y espiral pasaria a tener un papel secundario.
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5.5.1.2. Variacion del estrechamiento

En este caso, la flecha del ala pasa a ser constante, mientras que se varia su estrechamiento,
manteniendo como siempre ¢, y S constantes. Al variar el estrechamiento, se produciran cambios en
la cuerda en la punta del ala, la cuerda media aerodinamica, la envergadura y el alargamiento. Se
analizaran cinco valores del estrechamiento, incluyendo el caso nominal. La forma en planta del ala
obtenida en cada caso se representa en la figura (5.123). Nétese que aunque se mantenga constante la
flecha A 1 la flecha en el borde de ataque y en el borde de salida si variaran en general.

(e) A=1

Figura 5.123: Geometria del ala para distintos valores del estrechamiento
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Los parametros geométricos y de trimado para estas cinco configuraciones se muestran en la si-
guiente tabla:

A=030|A=045| A=060] A=080] A=1
S [m?] 0.991 0.991 0.991 0.991 | 0.991
cr [cm 50.800 | 50.800 | 50.800 | 50.800 | 50.800
¢t [cm] 15.240 | 22.860 | 30.480 | 40.640 | 50.800
Ay ] 35 35 35 35 35
b [m] 3.001 2.691 2.438 2.168 | 1.951

A 9.089 7.306 6 4741 | 3.840
K [°] 4 4 4 4 4

MAC [cm| | 36210 | 38.600 | 41.487 | 45.910 | 50.80

Xna [cm] | 59.76 56.56 53.56 1961 | 46.76

Xce [cm] | 54.63 51.08 A47.68 4310 | 39.55
SM [%] 14.18 14.18 14.18 1418 | 14.18
ar [°] 401 4.30 458 5.01 5.39
be, ] 4.09 2.20 0.36 215 | -4.46

Tabla 5.23: Datos del estudio paramétrico variando el estrechamiento del ala

Se puede observar que a medida que se aumenta el estrechamiento del ala, tanto el centro de
gravedad como el centro aerodindmico del ala se adelantan. Ademas, los valores de dngulo de ataque
necesarios para el trimado del avién se hacen mayores, lo que implica que la pendiente de sustentacién
estd disminuyendo (los valores de C, generados son siempre los mismos al ser la velocidad de refe-
rencia constante). En la figura (5.124) se representan todos los resultados obtenidos para el estudio
paramétrico del estrechamiento.
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Variacion de \gv frente a 2. Variacion de z, frente a A
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Figura 5.124: Resultados del analisis paramétrico variando el estrechamiento del ala

Los resultados mas destacados son los siguientes:

= Kl amortiguamiento del modo de corto periodo se ve reducido al aumentar el estrechamiento.
Asimismo, su frecuencia natural disminuye hasta alzanzar un minimo para £ = 0,8.

= Kl modo fugoide experimenta un aumento en su frecuencia natural, aunque el amortiguamiento
disminuye hasta alcanzar un minimo para £ =~ 0,8.

= El modo de balanceo holandés es poco sensible a variaciones en el estrechamiento mientras éste
sea moderado. Para valores de A\ grandes, la frecuencia y el amortiguamiento caen sibitamente
hasta hacerlo inestable.

» El modo de convergencia en balance se hace ligeramente més lento al aumentar el estrechamiento.

= El modo espiral tiende a hacerse estable a medida que se aumenta el estrechamiento, aumentando
asi su tiempo caracteristico. Sin embargo, no llega a alcanzarse dicha estabilidad.
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» El centro de gravedad y punto neutro del ala se adelantan al aumentar el estrechamiento (al
disminuir la envergadura existen menos perfiles retrasados). La distancia entre ambos no se
mantiene constante (a pesar de que el margen estatico si lo sea), puesto que la cuerda media
aerodinamica va aumentando. Del mismo modo, al adelantarse el winglet, su centro aerodinamico
también lo hace, manteniéndose constante en altitud.

Como consecuencia, se observa que el estrechamiento es un parametro geométrico con un fuerte
acoplamiento con todos los modos. En general, interesaria un valor pequenio del estrechamiento, quizas
algo menor que el nominal, para mejorar los modos de corto periodo y convergencia en balance. El
modo fugoide es el menos sensible a variaciones del estrechamiento, mientras que el modo de balanceo
holandés no se veria afectado siempre que el estrechamiento no sea muy grande. La desventaja seria que
el modo espiral se haria mas inestable aunque, como ya se ha comentado, los tiempos caracteristicos
obtenidos son siempre muy grandes.

5.5.1.3. Variacion de la torsién

En esta seccién se estudia el efecto que tiene la variacién de la torsion geométrica de los perfiles
del ala. Para este estudio, la geometria tanto del ala como de los winglets se mantendra en sus valores
nominales, variando exclusivamente el angulo de torsion.

Como ya se introdujo en la seccién (5.1), el 4&ngulo de torsién negativo tiene el objetivo fundamental
de proporcionar al conjunto del ala un valor de C'y¢q positivo que permitiese su estabilidad longitudinal.
Como desventaja, el valor de Cf,, es negativo (vednse las condiciones de trimado en la seccién 5.3).

Se realizard aqui inicamente un estudio de la frecuencia y amortiguamiento de los modos longitu-
dinales, una vez conseguido el trimado a la velocidad nominal. Esta decisién se debe a que la torsién
del ala no afectard a sus caracteristicas de estabilidad lateral-direccional al estar los dos problemas
desacoplados. Al igual que en los casos anteriores, se forzard un valor del margen estatico constante
(SM = 14,18 %), debiendo posicionar el centro de gravedad adecuadamente en cada configuracion.

Es importante mencionar que, debido a que se impone un valor de margen estatico positivo,
siempre serd posible trimar el avién. Sin embargo, cuando la torsién de los perfiles es positiva y el
valor de C'pqg negativo, para poder trimar el avién con dngulos de ataque positivos (que permitan al
mismo tiempo equilibrar la sustentacién con el peso) seran necesarias grandes deflexiones negativas del
timé6n de profundidad (elevador). Con estas condiciones, los modos resultantes y la respuesta dindmica
del avién serian estables. Sin embargo, aunque el avion podria volar de forma estable buscando una
deflexién de las superficies de control que produzca un Chqg > 0, se tiene la desventaja de que, al
ser los angulos de trimado dispares, la resistencia de trimado del ala aumentaria considerablemente.
También estaria presente la limitacién de potencia de control en cabeceo. Ademds, si se produce un
desvio de las condiciones necesarias de trimado, el ala se volveria inestable.

En la figura (5.125) se puede apreciar la geometria del ala para los distintos valores del dngulo de
torsion.

i

(a) Kk = —4° (b) & = 0° (c) k= 4°

Figura 5.125: Geometria del ala para distintos valores de la torsion

167



CAPITULO 5. ALA VOLADORA

A continuacién se muestran los resultados obtenidos al realizar el trimado longitudinal para las 3

configuraciones estudiadas:

k=4° | k=0° | k= —4°
XnNa [cm] | 51.25 | 53.58 53.56
Xcg [em] | 45.37 | 47.69 | 47.68
SM [%] | 14.18 | 14.18 14.18
a1 [°] 2.32 3.37 4.58
bey [°] -14.44 | -7.25 0.36

Tabla 5.24: Datos del estudio paramétrico variando la torsién del ala

Obsérvese que mientras mas grande es el angulo de torsion, al tenerse mayores valores de Cfp,,, el
angulo de ataque necesario para aguantar la carga alar existente es menor. De esta manera, como la
torsion positiva da valores de C'yqg negativos, junto con el momento de picado que introduce el ala
por tener un angulo de ataque, es necesaria cada vez una mayor deflexion del elevador que produzca
el momento de encabritado suficiente. Esto es consistente con el disefio de alas voladoras mediante el
empleo de perfiles "reflex", los cuales producen un Cg > 0.

Una vez se ha trimado el ala voladora con las deflexiones necesarias del elevador y con un margen
estatico positivo, como se ha comentado, se obtienen unos modos estables que sufren variaciones en su
frecuencia natural y amortiguamiento muy pequenas. En la figura (5.126) se muestran las tendencias

obtenidas para los modos de corto periodo y fugoide.

Amortiguamiento del Modo de Corto Periodo

Frecuencia neturel del Modo de Corto Periodo

2 A 1 2 3 4 0
tip tuist [7]

[
tip twist [7]

(b) &sp vs. K

(a) wn., vs. K

Amortiguamiento del Modo Fugoide

Frecuencia natural del Modo Fugoide

i i i
3 2 -1 0 1 0
tip twist [] tip twist []

(€) Wn,,, vs. K (d) & vs. K

Figura 5.126: Resultados del analisis paramétrico variando la torsién geométrica del ala
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5.5.2. Variacion de la geometria de los winglets

Para esta seccion, la geometria del ala queda fija en sus valores nominales, mientras que se efectiian
variaciones en la geometria de los winglets. Como ya se ha comentado, se mantendré siempre constante
la cuerda en la raiz del winglet (¢, ). Por otro lado, de entre A, AL, ¥ Sy, se mantendran dos variables
constantes en sus valores nominales y se variara la restante.

Asimismo, se volvera a mantener el margen estatico constante en todos los casos, igual al valor
anteriormente fijado. En cada caso, debera buscarse la posicién requerida del centro de gravedad para
que esto ocurra, asi como los dngulos de ataque y deflexion de elevador necesarios para el trimado a
la velocidad nominal.

5.5.2.1. Variacién de la superficie

En primer lugar, se realiza un estudio paramétrico para ver la influencia que tiene la cantidad
de winglet de la que dispone el ala, en términos de superficie vertical (S,), manteniendo entonces
constantes el estrechamiento y la flecha del winglet. Se estudiardn 4 casos, variando la superficie
vertical desde un valor nulo hasta el 150 % de su valor nominal, incluyendo el mismo. Es importante
mencionar que, puesto que se estd manteniendo el margen estatico constante, el caso aqui estudiado
sin winglets no corresponde al analizado en la seccién (5.3), cuyo margen estético era SM = 10,59 %.

En la figura (5.127) se puede observar la geometria del ala resultante para cada configuracién.
Al ser fijo el estrechamiento del winglet, permanecen constantes tanto la cuerda en la punta como la
cuerda media de este.

(a) 0%S, (b) 50 %S,

(c) 100%S, (d) 150 %S,

Figura 5.127: Geometria del ala voladora para distintos valores de la superficie de los winglet
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En la siguiente tabla se puede consultar tanto la geometria resultante de los winglets en cada caso
como los datos resultantes de realizar el trimado:

0%Sy | 50 %Sy | 100 %S, | 150 %S,
Sy [m?] 0 0.060 0.119 0.179
v [-] - 0.6 0.6 0.6
AL, [°] - 40 40 40
cr, [cm] - 30.480 | 30.480 30.480
ct, [cm)] - 18.288 | 18.288 18.288
b, /2 [cm] - 12.190 | 24.384 36.570
MAC, [cm] - 24.890 | 24.890 24.890
XnNa [cm] | 52.07 | 52.86 53.56 53.50
Xcg [em] | 46.18 | 46.98 47.68 47.61
SM [ %] 14.18 | 14.18 14.18 14.18
ay [°] 4.70 4.64 4.58 4.58
Sey [°] -0.4 0.04 0.36 0.33

Tabla 5.25: Datos del estudio paramétrico variando la superficie de los winglets

Obsérvese que aumentando la superficie del winglet, se consigue ir retrasando el centro aerodinami-
co del ala voladora, ademés de aumentar la pendiente de sustentacién, como se vio en la seccién (5.2.2).
Esto se refleja en que el dngulo de ataque es menor. A partir de la superficie nominalmente establecida
para los winglets, parece que estos empiezan a perder eficiencia al ser demasiado grandes, de manera
que deja de aumentar la pendiente de sustentacién y el centro aerodinamico empieza a adelantarse.
En la figura (5.128) se representan todos los resultados obtenidos en este estudio paramétrico:
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Variacion de Igv frentea A, Variacion de z, frente a A,
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Figura 5.128: Resultados del analisis paramétrico variando la superficie de los winglets

De las anteriores graficas se pueden extraer las siguientes conclusiones:

= Como era de esperar, la influencia en los modos longitudinales es de un orden menor. Ni el
fugoide ni el corto periodo experimentan cambios significativos en su frecuencia natural o amor-
tiguamiento. No obstante, se puede apreciar una mejoria general que cesa a partir de que los
winglets superen la superficie por encima de su valor nominal. El modo fugoide esta en todos
los casos tan poco amortiguado que la presencia de los winglets realmente si ayuda de manera
importante a que el amortiguamiento sea al menos algo mayor.

= El modo de balanceo holandés se ve radicalmente mejorado tanto en amortiguamiento como en
rapidez al aumentar la superficie de los winglets.

= Para los modos de convergencia en balance y espiral, la influencia es muy pequeinia, si bien el
primero se hace mas réapido al aumentar 5, y el segundo se hace cada vez més inestable.

= Como es de esperar, al aumentar la superficie de winglet, su centro aerodindmico se retrasa y se
eleva cada vez mas. Es importante mencionar que, para el caso en que no se dispone de winglets,
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se ha forzado la condicién de que z, = 0 (puesto que al no existir ya no hay que bajarlos 0,51 cm
por debajo del plano del ala). Asimismo, se ha calculado [y, haciendo tender S, — 0, de modo
que queda lgy, ~ gtan Are + G — Xea.

» Como consecuencia, se retrasa también el punto neutro del ala (excepto cuando la superficie
aumenta por encima de su valor nominal, como se comenté previamente) y el centro de gravedad,
situado siempre a la misma distancia del primero.

En conclusion, la presencia de los winglets es imprescindible si se quiere tener un modo de balanceo
holandés con una frecuencia natural y amortiguamiento aceptables, como se lleva razonando a lo largo
de todo el documento. Cuanta més superficie se tenga, mas amortiguado y rapido sera el modo, aunque
ciertas caracteristicas del ala se veran desfavorecidas, como su resistencia aerodinamica. Es por ello
que hay que buscar un valor equilibrado de la superficie de los winglets, que estaria cercano al nominal.
Ademas, los winglets hacen también que el fugoide esté algo mas amortiguado.

5.5.2.2. Variacion de la flecha

En este caso se hard un andlisis de variacién de la flecha en el borde de ataque del winglet,
manteniendo constantes su superficie y estrechamiento (y por lo tanto semienvergadura, cuerda en
la punta y cuerda media aerodindmica). Se estudiardn cinco casos, incluyendo el nominal, cuyas
geometrias se muestran en la figura (5.129).

—

(a) ALEU = 0O (b) ALEU - 200
ALEU = 40° ALEv = 50°

I S ——
(e) ALp, = 60°

Figura 5.129: Geometria de los winglets para distintos valores de su flecha
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Los datos geométricos y de trimado se indican en la siguiente tabla:

Arg, =0° | ALg, =20° | Arg, =40° | ALg, =50° | ALg, = 60°
Sy [m2] 0.119 0.119 0.119 0.119 0.119
Av [-] 0.6 0.6 0.6 0.6 0.6
Cr, [cm] 30.480 30.480 30.480 30.480 30.480
ct, [cm)] 18.288 18.288 18.288 18.288 18.288
by /2 [cm] 24.384 24.384 24.384 24.384 24.384
MAC, [cm] 24.890 24.890 24.890 24.890 24.890
XNA [cm] 53.70 53.67 53.56 53.37 53.05
Xcg [cm] 47.82 47.79 47.68 47.49 47.17
SM [ %] 14.18 14.18 14.18 14.18 14.18
a1 [°] 4.57 4.57 4.58 4.60 4.62
dey [°] 0.43 0.42 0.36 0.28 0.13

Tabla 5.26: Datos del estudio paramétrico variando la flecha de los winglets

Obsérvese la escasa influencia de la flecha de los winglets en las propiedades aerodindmicas lon-
gitudinales del ala, ya que el angulo de ataque y de deflexiéon de elevador necesarios para trimar son
siempre muy parecidos. A continuaciéon se muestran los resultados obtenidos en la figura (5.130).
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Variacion de Igv frente a A, Variacién de z, frente a A,
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Figura 5.130: Resultados del anélisis paramétrico variando la flecha de los winglets

Se pueden extraer las siguientes conclusiones:

= Los modos longitudinales de nuevo son casi insensibles a variaciones en la geometria de los
winglets, en este caso a su flecha en el borde de ataque.

= Aunque la influencia es pequena, el modo de balanceo holandés se ve mejorado con la flecha de
los winglets hasta alcanzar un maximo tanto en amortiguamiento como en frecuencia natural,
para flechas del orden de la nominal.

= Los tiempos caracteristicos de los modos de convergencia en balance y espiral apenas varian.

» Como se explicé al comienzo de la seccién (5.5), la posicion en el eje z del centro aerodinamico del
winglet depende exclusivamente de su estrechamiento, y no de la flecha. Por lo tanto, se observa
aqui que z, se mantiene idénticamente constante, mientras que, como es légico, l4, aumenta
cuando lo hace la flecha.

= Sorprendéntemente, los resultados obtenidos indican que, aun retrasandose el centro aerodina-
mico del winglet, el punto neutro del ala se adelanta al aumentar la flecha. Esta variacion es
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muy pequena y se debe a que el winglet pierde eficiencia como superficie sustentadora cuando
aumenta su flecha. Es decir, que tiene menos capacidad para generar fuerzas laterales cuando le
incide una corriente con un cierto angulo de resbalamiento. Esto hace que el centro de gravedad
también haya que adelantarlo para mantener el margen estatico constante.

Para entender mejor lo que sucede, en la siguiente tabla se representan los valores obtenidos de
la derivada Cy, para las distintas flechas analizadas:

ALEV = OO ALEV - 200 ALEV == 400 ALEV = 500 ALEV e 600
CYB [1/rad] -0.2445 -0.2387 -0.2261 -0.2079 -0.1742

Tabla 5.27: Valores de Cy, al variar la flecha del winglet

Como se puede observar, mientras mayor es la flecha del winglet, menor es el valor de Cy, (en
valor absoluto). Esta derivada es para una superficie vertical lo que C,, es para una horizontal,
de modo que el que disminuya implica una pérdida de eficiencia aerodindamica en ella.

En resumen, se puede concluir que es necesaria una flecha en el winglet para mejorar el modo de
balanceo holandés. Ademas, es importante para aumentar el brazo de fuerza entre el ala y el winglet,
haciéndolo asi mas efectivo. Sin embargo, ha de tenerse en cuenta que, aunque el brazo de fuerza sea
mayor, las fuerzas generadas en el winglet van disminuyendo, como se acaba de demostrar, por lo que
es necesario buscar un valor de compromiso intermedio.

5.5.2.3. Variacién del estrechamiento

Por ltimo, se realizara el estudio paramétrico variando el estrechamiento del winglet, manteniendo
ahora constantes su superficie y la flecha en el borde de ataque. Se analizaran cinco casos, entre los
cuales se incluye el nominal. Sus geometrias estdn representadas en la figura (5.131).

(a) Ay = 0,25 (b) Ay = 0,45

AN &

(c) Ay = 0,60 (d) A = 0,80 () Ay =1

Figura 5.131: Geometria de los winglets para distintos valores de su estrechamiento
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En la siguiente tabla se muestran los datos geométricos para cada caso estudiado y los pardametros
resultantes del trimado longitudinal:

Av=025| Ay, =045] A\, =060 | A\, =0,80 | \y =1
S, [m?] 0.119 0.119 0.119 0.119 0.119
ALg, [°] 40 40 40 40 40
Cr, [cm] 30.480 30.480 30.480 30.480 | 30.480
Ct, [cm] 7.620 13.720 18.283 24.380 | 30.480
by,/2 [cm] | 31.210 26.910 24,334 21.670 | 19.510
MAC,[cm] | 21.340 23.160 24.890 27.540 | 30.480
XNA cm] 53.56 52.60 53.56 56.56 53.18
Xce [cm] 47.68 46.71 A7.68 47.68 47.30
SM [%] 14.18 14.18 14.18 14.18 14.18
a1 [°] 458 4.65 458 453 4,61
bey ] 0.34 -0.22 0.36 0.39 0.18

Tabla 5.28: Datos del estudio paramétrico variando el estrechamiento de los winglets

Notese que, al igual que ocurria con la flecha, el efecto del estrechamiento del winglet sobre las
caracteristicas de trimado longitudinal del ala voladora es muy reducido, ya que apenas varia ni el
punto neutro ni los angulos de ataque y de deflexion del elevador. Los resultados obtenidos tras realizar
el analisis de los modos son los siguientes:
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Figura 5.132: Resultados del analisis paramétrico variando el estrechamiento de los winglets

Notese como para A, = 0,45 se produce un cambio de tendencia en muchos de los pardametros
estudiados. Aunque los cambios son pequenos, se recomienda hacer un estudio mas detallado alrededor
de este punto en cuestién. Las conclusiones mas importantes son:

» De nuevo, los modos longitudinales apenas varian (tanto en frecuencia natural como en amorti-
guamiento) con el estrechamiento del winglet.

= La frecuencia natural y amortiguamiento del modo de balanceo holandés varian de manera
irregular con \,. Lo mismo ocurre para los otros dos modos laterales-direccionales. De manera
general, se puede encontrar un punto que aproximadamente optimiza los 3 modos. Este punto
se encuentra en torno a A\, = 0,8.

» Como se explic6 al comienzo de la seccion (5.5), la variacién del estrechamiento con flecha
constante implica ligeras modificaciones en l4,, en principio despreciables. Observando la gra-
fica anterior se demuestra que lg, se mantiene casi constante. Por otro lado, al aumentar el
estrechamiento, puesto que la semienvergadura del winglet va disminuyendo, también lo hace z,.
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= El punto neutro del ala se mantiene aproximadamente constante debido a que Iy, varia muy
poco. Por lo tanto, manteniendo un SM fijo, el centro de gravedad tampoco se movera.

En conclusion, el estrechamiento del winglet es un parametro no critico para ninguno de los modos,
pero una eleccién adecuada de su valor permite optimizar ciertas caracteristicas. El valor nominal,
Ay = 0,6, se encuentra cerca de este 6ptimo.

5.5.3. Conclusiones

Los estudios realizados muestran las siguientes tendencias generales:

= La flecha del ala es necesaria para permitir un modo fugoide estable, ademas de mejorar el modo
de balanceo holandés y aumentar el brazo del winglet. Sin embargo, demasiada flecha ralentiza
mucho el modo fugoide, por lo que un valor como el nominal es el adecuado.

= El estrechamiento interesa que sea pequeno para obtener modos de corto periodo y convergencia
en balance rapidos.

= La superficie del winglet es imprescindible para mejorar la estabilidad lateral-direccional del
ala voladora, en particular, del modo de balanceo holandés. Sin embargo, un valor excesivo de
superficie vertical llega a ser perjudicial, por lo que el valor nominal es adecuado. El modo fugoide
también se ve mejorado en amortiguamiento con la presencia de los winglets.

= La flecha del winglet ayuda también a mejorar el balanceo holandés, aunque de nuevo no se
puede llegar a valores extremos o de lo contrario se perderia eficiencia en los winglets.

= El estrechamiento del winglet considerado como nominal es un buen valor para optimizar ciertos
parametros de la estabilidad lateral-direccional del ala voladora.

= Kl modo espiral no llega nunca a hacerse estable en los estudios realizados. Sin embargo, las
tendencias estudiadas muestran que interesarian valores de la flecha del ala lo mas pequenos
posibles (A 1= 0), estrechamientos grandes (A — 1) y superficie vertical lo més pequena posible
(S, — 0). Puesto que estas tendencias son opuestas a las que facilitan la estabilidad de los demés
modos, se concluye que no sera posible en general compatibilizar un modo espiral estable con
un buen comportamiento del ala en el resto de los modos.
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5.6. Respuestas dinamicas

En esta tultima seccién se va a representar la respuesta dindmica (con mandos libres) del ala
voladora ante perturbaciones en sus condiciones iniciales. Es decir, partiendo de la condicién de vuelo
de referencia, se produce un cambio en alguna de las variables de perturbacién y se analiza la respuesta
dindamica del ala voladora. El cdlculo de la respuesta dindmica de un avién a partir de la superposiciéon
de sus modos fue descrito en el capitulo 3.

El objetivo del analisis es comparar algunas de las configuraciones anteriormente estudiadas en
la seccion (5.5). Entre ellas, se realizard una comparativa de la flecha del ala (seccién 5.6.1), una
comparativa del estrechamiento (secciéon 5.6.2) y otra de la superficie de winglet disponible (seccién
5.6.3). Ademads, en cada caso se compararan las respuestas con la configuracién de ala sin winglets (el
caso S, = 0 de la seccién 5.5).

Es importante mencionar que las respuestas dindmicas representadas muestran en cada caso la
evolucién de las variables de perturbacién del problema, relativas al estado de referencia, y no de las
variables totales. En caso de que la variable de referencia sea nula (como es el caso de las variables
laterales-direccionales), se omitira el prefijo A.

5.6.1. Comparativa de la flecha del ala

En este primer caso, se va a comparar la respuesta dinamica obtenida para las siguientes configu-
raciones:

u Al = 150
4
= A 1= 35° (configuracién nominal)
s A1 =50°
4
» S, = 0 (configuracién nominal sin winglets)

Todos los casos estudiados corresponden con los de la seccién anterior (5.5), de modo que la variable
que se indica es la caracteristica que se variaba en el estudio paramétrico, mientras que el resto de la
geometria es la nominal.

5.6.1.1. Respuesta longitudinal

Recuérdese que para el caso A1 = 15°, el fugoide es inestable, mientras que al aumentar la flecha
su amortiguamiento va tomando éalores mayores. Para el modo de corto periodo no se observaban
grandes cambios con la flecha del ala. Asimismo, para la configuracién sin winglets, se vio que afectaba
poco a los modos longitudinales, si bien estaban algo menos amortiguados.

En las figuras (5.133)-(5.137) se representan las respuestas dindmicas (longitudinales) para las
siguientes perturbaciones, respectivamente: caso 1: Au = 0,2u1, caso 2: Aa = 3°, caso 3: Au = —0,2uy
& Aa=3° caso 4: ¢ =2°/s y caso 5: Af = 3°.
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Respuesta longitudinal del ala para un cambio en la Velocidad de 4.2659m/s

A6, deg

50 — Sin winglets
%, Agy=19°
'; A1I4=35“
50 i i \ i ‘ i j Aqs=50°
50 100 150 200 250 300 350

Figura 5.133: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en u variando la flecha

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en el Angulo de Ataque de 3°

— Sin winglets
%’ 0 M Agy=15°
E». 10} ‘ Agy=39°
20 . ‘ : Aqy=50°

0.5 1 1.5

Figura 5.134: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en « variando la flecha
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Respuesta longitudinal del ala para Au=-4.2659m/s y Aa=3°

50 — Sin winglets
Aq=15°
Ag=35°
50 i i ; i ‘ ; j Agy=90°
50 100 150 200 250 300 350

Figura 5.135: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en u & « variando la flecha

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en la Velocidad Angular de Cabeceo de 2°/s
02 :

Au, m/is

2 — Sin winglets
%, 1 Aqp=15°
o A, ,,=35°
= of 144

Aqy=50°

0 0.5 1 1.5

Figura 5.136: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en ¢ variando la flecha
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Respuesta longitudinal del ala para un cambio en el angulo de asiento de 3°

0
5 Sin winglets
ERTY Y YT Agy=19°
&0 ] A, ,=35°
=3 14
5 \ i \ i \ ; ] Aqg=50
0 50 100 150 200 250 300 350

Figura 5.137: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en 6 variando la flecha

En las graficas anteriores se puede apreciar claramente que el modo fugoide es inestable con A1 =
15°, ya que la magnitud de las variables, cuando son excitadas por este modo, van creciendo4 de
manera oscilatoria. Recuérdese del capitulo 3 que el modo fugoide produce cambios principalmente en
la velocidad y el angulo de asiento, mientras que el modo de corto periodo, en el dngulo de ataque
y la velocidad angular de cabeceo. Nétese también la gran rapidez y amortiguamiento del modo de
corto periodo, que hace que las variables vuelvan a su posicién de equilibrio en pocos segundos. Para
las respuestas amortiguadas controladas por el modo fugoide, el amortiguamiento, como se puede
observar, es mucho mayor cuando la flecha es elevada (A1 = 50°), y menor cuando el ala voladora no
dispone de winglets. )

5.6.1.2. Respuesta lateral-direccional

En las figuras (5.138)-(5.142) se representa la respuesta dindmica lateral-direccional, para las dis-
tintas configuraciones estudiadas y para las siguientes perturbaciones en las condiciones iniciales,
respectivamente: caso 1: f = 5°, caso 2: p = 3°/s, caso 3: r = 3°/s, caso 4: ¢ = 5° y caso 5: ¢ = 5°.
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Respuesta lateral del ala para un cambio en  de 5°

B, deg

p, deg/s

1 : . Sin winglets
_q;,” 05 A =157
5| . Ay =35°
0 i * * A, ,=50°
0 5 10 15 14

Figura 5.138: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en § variando la flecha

Respuesta lateral del ala para un cambio en la velocidad angular de balance de 3°/s

B, deg
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0.5 1 15 2 25 3 3.5 4 4.5 5

r, deg/s
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E= :
0 i 1 ]
0 5 10— 15
5 . Sin winglets
_q;}’ 0 B A,”4=15“
B Ay =350
5 L : ! A, ,=80°
0 5 10 15 14

Figura 5.139: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en p variando la flecha
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Respuesta lateral del ala para un cambio en la velocidad angular de guifiada de 3°/s

0 Pt S ’ ¥ ' T ]
0 5 10 15 20 25 —20___ 3K 40
Sin winglets

Ag=15°
; Aqy=35°
_1 00 1 il i il I Il il j A1I4=500

Figura 5.140: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en r variando la flecha

Respuesta lateral del ala para un cambio en ¢ de 5°
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Figura 5.141: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en ¢ variando la flecha
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Respuesta lateral del ala para un cambio en ¥ de 5°
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6 Sin winglets
_q;}’ 5 Ag=15°
= : Agy=35°
4 i * * Ay, =50°
0 5 10 15 14

Figura 5.142: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en v variando la flecha

Rectierdese de nuevo del capitulo 3 que el modo de convergencia en balance produce cambios
principalmente en p, el modo espiral en ¢ y ¥, y el modo de balanceo holandés presenta un fuerte
acoplamiento entre todas las variables de estado de la dinamica lateral-direccional. El modo de conver-
gencia en balance es pues el responsable, por ejemplo, de la respuesta que se observa en la figura (5.139)
para la velocidad angular de balance. El modo espiral es el causante de las divergencias producidas
en las distintas variables (especialmente en ¢ y en ¢) para tiempos mayores, mientras que el modo de
balanceo holandés es el que produce las oscilaciones (amortiguadas o no, segiin su estabilidad).

En las respuestas dinamicas representadas se puede apreciar lo mismo que se comenté al realizar
el estudio paramétrico: el modo de convergencia en balance presenta tiempos muy similares (véase la
respuesta de p en la figura 5.139), mientras que el modo espiral es algo mas lento con flechas pequenias
(véase, por ejemplo, la figura 5.141). Por otro lado, el modo de balanceo holandés es muy lento para
la configuracién sin winglets, lo que hace que las perturbaciones necesiten un tiempo de orden mucho
mayor que el necesario para amortiguarlas en los casos con winglets. Este tiempo es menor mientras
mayor sea la flecha, al aumentar el amortiguamiento del modo.

Los grandisimos tiempos necesarios para amortiguar las respuestas excitadas por el modo de ba-
lanceo holandés constituyen una de las causas fundamentales por las que se hace imprescindible el uso
de los winglets en el ala voladora.

Noétese que ante perturbaciones en el angulo de guiniada, dicha variable presenta una estabilidad
de tipo neutra, mientras que las demdas permanecen inalteradas, debido a que el modo que domina
esta respuesta estd desacoplado del resto.
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5.6.2. Comparativa del estrechamiento del ala

En esta seccién se procede a comparar las respuestas dinamicas obtenidas para los siguientes casos:

A=0,30

» A = 0,60 (configuracién nominal)
= A=1

» S, = 0 (configuracién nominal sin winglets)

5.6.2.1. Respuesta longitudinal

En primer lugar se representa la respuesta longitudinal producida para las mimas perturbaciones
que se indicaron en la seccién anterior (5.6.1), en las figuras (5.143)-(5.147).

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en la Velocidad de 4.2665m/s

AU, mfs

Ao, deg

o Sin winglets
o »=0.3
b 2=0.6
o
»=1

Figura 5.143: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbaciéon en u variando el estrecha-

miento

189



CAPITULO 5. ALA VOLADORA

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en el Angulo de Ataque de 3°

Au, m/is

Aa, deg

o
L)
el
o
-]
-5 1 | i i | i |
0 50 100 150 200 250 300 350
10 ...............................................................
2 Sin winglets
LN e
& -0} A=0.6
=1
=20 i L T —
0 0.5 1 15

Figura 5.144: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en « variando el estrecha-
miento

Respuesta longitudinal del ala para Au=-4.2665m/s y Aa=3°

@ Sin winglets
4 2=0.3
°. %=0.6
o
»=1

Figura 5.145: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacion en u & « variando el
estrechamiento
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Au, m/is

q, deg/ls

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en la Velocidad Angular de Cabeceo de 2°/s

Sin winglets
»=0.3
»=0.6

=1

0.5 1 1.5

Figura 5.146: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en ¢ variando el estrecha-

miento

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en el angulo de asiento de 3°

A8, deg

q, degls

Sin winglets
»=0.3
»=0.6

»=1

Figura 5.147: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en 6 variando el estrecha-

miento
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Notese en las graficas anteriores como el modo de corto periodo es mas rdpido y amortiguado para
valores pequenos del estrechamiento (véase por ejemplo la respuesta de ¢ ante una perturbacién A«
en la figura 5.144). Para el modo fugoide, en la seccién (5.5) se demostr6 que una valor de A = 0,3
proporcionaba un amortiguamiento mayor que para el resto de estrechamientos. Esto mismo se observa
en las respuestas dinamicas. Por otro lado, la configuracién sin winglets presenta de nuevo un fugoide
muy poco amortiguado que apenas consigue reducir su amplitud para los tiempos dados de simulacién.

5.6.2.2. Respuesta lateral-direccional

La respuesta dindmica para el problema lateral-direccional se representa en las figuras (5.148)-
(5.152), dadas las perturbaciones ya indicadas en la seccién anterior (5.6.1).

Respuesta lateral del ala para un cambio en {3 de 5°

g T TN L
3 SN
o T~
-20 1 | | | | | | | 1 |
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

r, degls

¢, deg

— Sin winglets
»=0.3
»=0.6
=1

¥, deg

Figura 5.148: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en § variando el estrecha-
miento
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B, deg

r, deg/s

Respuesta lateral del ala para un cambio en la velocidad angular de balance de 3°/s

\_/
1 | | I | | | | I |
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
L | L L L L | L | |
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
; | L L L L | L L |
1 2 3 4 ] 6 7 8 9 10
= e T —— —_— ~ % ........
1 | | I | | | | I |
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
[ e Sin winglets
SN E : 4=0.3
: 2=0.6
I i I I i =1
0 2 4 6 8 10

Figura 5.149: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en p variando el estrecha-

miento

Respuesta lateral del ala para un cambio en la velocidad angular de guifiada de 3°/s
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N -mM\D/ ~ Sinwinglets
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£, = . »=0.3
5 »=0.6
10 I i i L i =1
0 2 4 6 8 10

Figura 5.150: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en r variando el estrecha-

miento
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Respuesta lateral del ala para un cambio en ¢ de 5°

0 | | | | | | | | 1 |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
401 : : Sin winglets
4 3 2=0.3
T 20f : :
o : »=0.6
0 i I I i =1
0 2 4 5} 8 10

Figura 5.151: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbaciéon en ¢ variando el estrecha-
miento

Respuesta lateral del ala para un cambio en ¥ de 5°

o
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0 2 4 6 8 00—

Figura 5.152: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en v variando el estrecha-
miento
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De la respuesta lateral-direccional cabe destacar principalmente la inestabilidad dada en el modo
de balanceo holandés, que se manifiesta en todas las respuestas oscilatorias para A = 1, siendo estas
crecientes en amplitud con el tiempo. Ademaés, puede apreciarse que el balanceo holandés, aun siendo
estable, estd muy poco amortiguado para la configuracion sin winglets, lo cual hace que apenas se
vea decrecer. Por otro lado, las respuestas para los valores de estrechamiento intermedios son muy
similares, produciéndose una convergencia muy rapida en el balanceo holandés.

Para el modo espiral, inestable en todos los casos, nétese que se produce una divergencia de las
variables ¢ y 1 en muchos casos, siendo esta més acusada para valores pequenos de A\ (véase la
respuesta de ¢ en la figura 5.151).

5.6.3. Comparativa de la superficie de winglet

Por dltimo, se realiza una comparativa de las respuestas dindmicas para los distintos valores de .5,
estudiados en la seccién (5.5):

» 0%S, (configuraciéon nominal sin winglets)
= 50 %S,
= 100 %S, (configuraciéon nominal)

s 150%5S,

5.6.3.1. Respuesta longitudinal

En las figuras (5.153)-(5.157) se representa la respuesta dindmica longitudinal obtenida para unas
perturbaciones similares a los casos anteriores:

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en la Velocidad de 4.2683m/s

A6, deg

® YRR Sin winglets
E,, 0 —50% Sv
1;_ — Winglet nominal
—150% Sv
-10

0 50 100 150 200 250 300 350

Figura 5.153: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en u variando S5,
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Respuesta longitudinal del ala para un cambio en el Angulo de Ataque de 3°

Au, m/is

Aa, deg

(=]

(5]

e

e

-]

.5 i | i i I i ]
0 50 100 150 200 250 300 350
5 ..........................................................
Sin winglets

w
E, —50% Sv
= — Winglet nominal
= —150% S,

Figura 5.154: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en « variando S,

Respuesta longitudinal del ala para Au=-4.2683m/s y Aa=3°

" Sin winglets

‘;.J, 50% Sv

'; — Winglet nominal
— 150% Sv

0 50 100 150 200 250 300 350

Figura 5.155: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en u & « variando S,
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Respuesta longitudinal del ala para un cambio en la Velocidad Angular de Cabeceo de 2°/s

Au, m/is

Ac, deg
- ;
2

Sin winglets
—50%S,

— Winglet nominal
—150% S,

0 0.5 1 1.5

Figura 5.156: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en ¢ variando 5,

Respuesta longitudinal del ala para un cambio en el angulo de asiento de 3°

o

" 2 Sin winglets

E, 0 50% Sv

i — Winglet nominal
T —150% S,

0 50 100 150 200 250 300 350

Figura 5.157: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en 6 variando S,
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Recuérdese que ninguna de las configuraciones analizadas resultaba inestable. Sin embargo, el
modo fugoide aumenta considerablemente su amortiguamiento (con frecuencia constante) al aumentar
Sy, estando especialmente poco amortiguado sin winglets. Por otro lado, se observa perfectamente que
el modo de corto periodo es practicamente idéntico en todos los casos.

5.6.3.2. Respuesta lateral-direccional

Para el problema lateral-direccional, se obtienen las respuestas que se representan en las figuras
(5.158)-(5.162).

Respuesta lateral del ala para un cambio en {3 de 5°

p, deg/s

k=
(=]
L)
Esl
- _2 | | | | | | | | 1 |
0 2 4 &} 8 10 12 14 16 18 20
02 . :
2 LN :
@ H
g o T RS
i = |
0.2 i | | i | i | | i ]
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
1r : Sin winglets
o 50% S
S 05 C v
5 i | —— Winglet nominal
0 i i i i | ——150% S,
0 5 10 15 20

Figura 5.158: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en § variando S,
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Respuesta lateral del ala para un cambio en la velocidad angular de balance de 3°/s
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50 ; : Sin winglets
5‘ 0 0% S,
e ¢ | — Winglet nominal
50 i ; i ! i |——150%S,
0 10 20 30 40 50

Figura 5.159: Comparativa de la respuesta dinamica ante una perturbacién en p variando S,

Respuesta lateral del ala para un cambio en la velocidad angular de guifiada de 3°/s

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

50 ¢ | = Sinwinglets
2, e | ——50%S,
Y i | — Winglet nominal
50 i ; ; i | ——— 150% S,
0 5 10 15 20

Figura 5.160: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en r variando 5,
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Respuesta lateral del ala para un cambio en ¢ de 5°

2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

|
14 16 18 20
Sin winglets
—30% S,
—— Winglet nominal
—150% S,

Figura 5.161: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en ¢ variando S,

Respuesta lateral del ala para un cambio en ¥ de 5°
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Figura 5.162: Comparativa de la respuesta dindmica ante una perturbacién en ¢ variando S,
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Noétese que el modo espiral es cada vez mas inestable al aumentar S,, como se demostré en la
seccién (5.5.2) y como se observa ahora en la figura (5.159).

La diferencia méas notable se encuentra en el modo de balanceo holandés. Mientras que las res-
puestas en el caso nominal estdn ampliamente amortiguadas (més cuando la superficie de winglet es
aun mayor), cuando la superficie de winglet disminuye la respuesta se ve mucho menos amortiguada,
hasta llegar al caso de ala sin winglets. Esta configuracion, como ya se ha comentado, presenta un
amortiguamiento muy pequefio aunque se puede considerar estable.
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Estudio de caracteristicas Aerodindmicas y de Estabilidad de un Ala Voladora

Capitulo 6

Conclusiones

Tras presentar todos los resultados en el capitulo 5, se procede ahora a hacer una recopilaciéon de
las conclusiones extraidas de este estudio, muchas de las cuales han sido ya previamente mencionadas.
Recuérdese que el objetivo de este proyecto era, entre otros, demostrar los resultados obtenidos en [3]; es
decir, demostrar que el ala voladora es estable longitudinal y lateralmente, alcanzando dicha estabilidad
lateral por medio de los winglets. Mediante la correcta eleccién de los parametros geométricos del
winglet (superficie, flecha y estrechamiento), pueden alcanzarse distintos resultados en la estabilidad
lateral, como se obtuvo en la seccion (5.5.2). Los resultados proporcionados en [3] han sido mejorados
sustancialmente, habiéndose corroborado con varios métodos de calculo que han permitido comparar
los resultados.

En primer lugar se realizaron los analisis de aerodindmica del ala, en sus configuraciones con
winglets y sin winglets (seccién 5.2.2). De los andlisis aerodindmicos ya pudieron obtenerse algunas
conclusiones acerca de la estabilidad del ala, que posteriormente se verian reforzadas al hacer el
estudio de estabilidad en si mismo. Basicamente, se vio que los winglets afectaban de manera mucho
mas importante a la aerodindmica lateral del ala que a la longitudinal. Realizando una estimacion
numérica de las derivadas de estabilidad a partir de los resultados aerodindmicos de XFLR5, se llegd
a la conclusién de que mientras que el ala sin winglets era claramente estable en el plano longitudinal
(aunque los winglets permitian mejorar mas los valores de las derivadas de estabilidad longitudinales),
no ocurria lo mismo para el caso lateral-direccional. Las derivadas de estabilidad laterales-direccionales
parecian tomar valores bastante cercanos a los limites entre la estabilidad y la inestabilidad cuando
no se disponia de winglets en el ala, lo cual hacia intuir que los winglets iban a ser necesarios para
mejorar estas caracteristicas.

En los estudios de estabilidad (seccién 5.3), se calcularon todas las derivadas de estabilidad para
ambas configuraciones de ala. En algunos casos fue oportuno tomar los valores dados por el médulo de
estabilidad de XFLR5, mientras que en otros, los resultados aerodinamicos proporcionaban mejores
aproximaciones. Finalmente, una vez que se tenian todas las derivadas y se calcularon los modos, se
pudo realmente ver como ayudaba a la estabilidad del ala la presencia de los winglets. Exceptuando
el modo espiral, el resto de modos resultaban estables para ambas configuraciones. Sin embargo, los
winglets, ademés de mejorar ligeramente la estabilidad longitudinal (especialmente en lo que concierne
al amortiguamiento del modo fugoide), proporcionaban una gran mejora en la estabilidad lateral del
ala. El efecto principal se observé en el modo de balanceo holandés, cuyo amortiguamiento para el
caso sin winglets resultaba tan pequefio que se encontraba casi al limite de la estabilidad neutra.

Ademas, se calcularon las derivadas de estabilidad mediante una serie de ecuaciones paramétricas,
que permitian desacoplar la contribucién de los winglets y el ala a cada una de las derivadas (seccién
5.4). Estas mismas ecuaciones fueron las utilizadas en [3] para la determinacién de las derivadas de
estabilidad. Los resultados obtenidos mostraban, en general, bastante similitud con los de XFLR5. No
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obstante, mediante las ecuaciones paramétricas, al igual que ocurria en el estudio realizado en [3], la
configuracién de ala sin wingelts no llegaba a satisfacer los criterios de estabilidad estatica lateral. En
concreto, la derivada Cyrg no adoptaba el signo adecuado. Ha de mencionarse, a pesar de esto, que
aunque los resultados de XFLR5 estimaran una configuracion estable para el ala con winglets, como se
ha dicho anteriormente, se estaba muy cerca de la inestabilidad, por lo que se hacian imprescindibles
en cualquier caso los winglets.

Una vez estudiada a fondo la configuraciéon nominal del ala voladora, cuya geometria provenia
directamente de [3], en la seccién (5.5) se pasé a analizar otras geometrias, viendo el efecto que tenia
cada parametro geométrico (del ala o los winglets) en la caracteristicas de estabilidad del ala voladora.
Los resultados reafirmaron en general la geometria nominal que habia sido escogida, justificando la
necesidad de la flecha del ala o de la flecha y estrechamiento de los winglets. No obstante, se vio
que un valor algo menor del estrechamiento del ala, podria mejorar ligeramente la estabilidad del ala
voladora.

Por tltimo, en la seccién (5.6) se hizo una representacion de las respuestas dindmicas de varias de
las configuraciones geométricas de ala voladora estudiadas, con vistas a observar los efectos mencio-
nados en el amortiguamiento y frecuencia natural de los modos. Cabe destacar la inestabilidad dada
en el modo fugoide para flechas del ala pequenas, la inestabilidad del modo de balanceo holandés
para estrechamientos grandes en el ala y el pequeno amortiguamiento de estos dos modos para la
configuracion de ala sin winglets.

Ademas de haber justificado los resultados obtenidos en [3], mediante este proyecto se ha verificado,
mediante la comparacién con otras herramientas de célculo, la validez del software XFLR5 en algunos
aspectos. Y lo que es mas importante, en el capitulo 7 se dejan abiertas numerosas cuestiones que
serviran de trabajo futuro para ampliar los conocimientos actuales.
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Capitulo 7

Futuras lineas de trabajo

El trabajo realizado en este proyecto deja abiertas algunas cuestiones que podran ser estudiadas
méas a fondo en el futuro. Ademds, las dudas acerca de los resultados proporcionados por XFLR5
sugiere que se realizen ciertos estudios para que puedan ser validados de una forma definitiva. A
continuacién se enumera una lista de recomendaciones y sugerencias para futuros estudios:

1.

Investigar acerca de las opciones de XFLRb5 para controlar la transicién entre capa limite laminar
y turbulenta en los perfiles aerodinamicos.

Analizar un mayor niimero de perfiles aerodinamicos distintos a los que constituyen la geometria
nominal del ala. Con estos perfiles, se podria realizar un estudio paramétrico de las caracteristicas
de estabilidad del ala voladora en funcién del perfil utilizado, ademas de intentar mejorar su
aerodinamica.

Realizar los andlisis en XFLR5 con una precisién mayor. Es decir, refinando més los incrementos
de angulo de ataque y nuimero de Reynolds para que las interpolaciones sean mas exactas y
poniendo mas puntos sobre los perfiles.

. Incluir en los valores del coeficiente de resistencia la resistencia que ofrece el tren de aterrizaje

del ala voladora, asi como la planta propulsiva y otros elementos auxiliares. Puesto que XFLR5
no es capaz de modelar estos elementos, deberian de introducirse los incrementos del coeficiente
de resistencia manualmente, previo andlisis en CFD o ttnel de viento de los mismos.

Realizar un estudio de la posicién del centro de gravedad del ala voladora a lo largo del eje
vertical (eje z), ya que en todos los anélisis se ha supuesto Zog = 0.

Realizar un modelo parametrizado del ala voladora en un software CAD. De este modo, se podria
hacer un calculo més exacto de las inercias y la masa y no tendrian que suponerse constantes en
todas las configuraciones geométricas analizadas.

Realizar un estudio paramétrico de las caracteristicas de estabilidad del ala voladora en funcién
del margen estatico, ya que aqui se ha supuesto siempre constante (habiendo variado entonces el
centro de gravedad). La manera en que aqui se ha realizado obliga a que en cada caso se sitien
distintos elementos auxiliares repartidos por el ala de modo que el centro de gravedad se sitie
donde se desea.

Investigar a fondo el funcionamiento de XFLR5. Se recomienda especialmente conocer los cri-
terios utilizados para el dngulo de resbalamiento, puesto que ha dado algunos problemas en los
analisis aqui realizados (signo contrario al convencional en los andlisis de aerodindmica, fuerzas
aerodindmicas que crecen radicalmente para valores grandes de f...).
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9.

10.

11.

12.

13.

14.

15.

Realizar un proceso de optimizacion acoplando todos los casos estudiados por separado en el
andlisis paramétrico (secciéon 5.5), determinando de este modo los valores 6ptimos de flecha,
estrechamiento y caracteristicas del winglet para unos determinados requisitos de estabilidad.

Estudio detallado para intentar hacer el modo espiral estable, ya que en todos los analisis aqui
realizados este modo resultaba inestable. Ademas, las caracteristicas geométricas que mejoraban
el modo espiral eran contrarias a las que mejoraban el resto de los modos, como el fugoide o el
balanceo holandés.

Estudio paramétrico del estrechamiento del winglet (seccién 5.5.2.3) més detallado, intentando
ver especialmente los cambios de tendencia que se dan para A\, = 0,45.

Calculo de las derivadas de estabilidad mediante otros software como los descritos en el capitulo
2, por ejemplo CFD. De esta manera se podran comparar los resultados con los aqui obtenidos
y ver la validez de XFLR5.

Realizar estudios en tunel de viento para calcular, mediante sensores, las fuerzas aerodinamicas
generadas en el ala voladora y poder medir asi de manera real las derivadas de estabilidad. De
este modo, podran compararse los resultados con todos los obtenidos mediante simulaciones en
software, comprobando la validez del modelado de alas voladoras. En especial, se recomienda
calcular las derivadas Cyy, Cy; , Crg y Crs,, por presentar unas tendencias mas irregulares
(recuérdese la seccién 5.2.2). También, las derivadas respecto a las velocidades angulares de
cabeceo y balance, puesto que presentaban las mayores diferencias entre los valores calculados
mediante el médulo de estabilidad de XFLR5 y los valores proporcionados por las ecuaciones
paramétricas (seccién 5.4). Es posible que XFLR5 no tenga realmente la capacidad de realizar
barridos en velocidades angulares para el calculo de estas derivadas.

Ademas, podran calcularse derivadas que XFLR5 no permite, como aquellas con respecto a las
aceleraciones angulares (p, ¢ y ) o la tasa de variacién de dngulo de ataque (&) y resbalamiento
(ﬁ) También podrian calcularse los valores de las derivadas que aqui han sido despreciadas, tales
como las derivadas frente a la velocidad de vuelo (Cr,, Cp, ¥y Camy), algunas derivadas de la

resistencia como Cp,; y Cp, o parte de las derivadas propulsivas (Cr,_, Cr,,,, C1,., ¥ CTnﬁ)'

Mediante los experimentos en tunel de viento, podra determinarse también cual de los métodos
de calculo ofrecidos por XFLR5 (VLM, LLT o 3D Panels) es el mas adecuado para el ala voladora.
Recuérdese que se escogio el método VLM debido a la geometria particular del avién analizado.

Desarrollar un modelo de ecuaciones dindmicas acoplado y no lineal para alas voladoras, inclu-
yendo los efectos descritos a lo largo del documento entre el problema longitudinal y el problema
lateral-direccional. De este modo, se mejorarian las predicciones de las actuaciones y serviria de
plataforma donde probar estrategias de guiado y control para este tipo de aeronaves.

Las derivadas de control lateral obtenidas con XFLR5 no se asociaban exactamente a la configu-
racion de trimado calculada, puesto que el médulo de estabilidad de XFLR5 no permitia realizar
al mismo tiempo barridos de deflexién de alerén y elevador. De este modo, las derivadas debian
de calcularse con el elevador sin deflectar. Aunque la diferencia serd pequena, se 4nima a calcular
estas derivadas (Cy;, , Crs, y Cns,) en la situacién exacta de vuelo de referencia (con el elevador
deflectado lo necesario para que el avién esté equilibrado longitudinalmente). Lo mismo pasaba
con los valores de Cp, y Cp,,, ya que fueron obtenidos numéricamente a partir de los resultados
aerodindmicos para el ala con el elevador sin deflectar (debido a que el médulo de estabilidad
no calculaba correctamente la resistencia al no tener en cuenta los efectos de viscosidad). Para
obtener una mejor aproximacion, se recomienda introducir un moédelo de resistencia en que se
tenga en cuenta la contribucién de la deflexién del elevador (aunque Cp; sea muy pequefio).
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Anexo A

Atmosfera ISA

El modelo de atmoésfera proporciona la temperatura, la presion y la densidad del aire en funcién
de la altitud. Se resumen a continuacién las funciones mencionadas para el modelo ISA, basadas en la
hipétesis de considerar el aire como un gas perfecto.

= En la troposfera, esto es, para 0 < h < hq1, siendo hy; = 11000m la altitud de la tropopausa, se
tiene

© = Oy)—arh (A.1)
arh RagaT

b = p0<1—@0> (A'2)
arh\ Faer !

p = w1 (A.3)

donde los valores al nivel del mar son Oy = 288,15K, pg = 1,01325- 10°N/m? y po = 1,225kg/m?,
ar = 6,5-1073K/m y R, = 287,05J/(kg- K) es la constante del aire. Ademés, g = 9,80665m /s.

» En la estratosfera (en la parte baja de la misma), para h > hqy1, se tiene

6 = 0 (A.4)
(_g(h*hu))

p = pues U (A.5)
(79(h—h11)>

P = p1ie Ra®11 (AG)

donde los valores en la tropopausa son ©1; = 216,65K, p1; = 0,22632- 105N/m2 y p11 =
0,3639kg /m3.
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The 1976 1.5, Standard Atmosphere

100 100 - 100
B0 | 1 80 1 80 1
E &of 1 E eof 1 E &0} ]
Py Py Py
= = =
= = =
= Al 1 = 40 1= 40} 1
201 1 20 1 20 1
0 : S 0 ' 0 ;
100 200 300 o 1 2 o 50 100
temperature (k] density (kgim®) pressure (kPa)

Figura A.l: Variacién de la temperatura, presion y densidad del aire con la altitud segin el modelo
de atmosfera ISA
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Anexo B

Criterios de estabilidad estatica

La estabilidad estatica se define como la tendencia de un aviéon a desarrollar fuerzas y momentos
que directamente se opongan a una perturbacién instantdnea de una variable del movimiento para
regresar asi a la condicién de equilibrio.

Los criterios de estabilidad estatica se recogen en la siguiente tabla (consultar referencia [11]):
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Figura B.1: Criterios de estabilidad estatica (imagen extraida de [11])
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Anexo C

Manual de uso de XFLR5

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

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

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

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

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

B woo o ~ e

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

3 NACA5415 1500 280 500 020 199 000 000 000

ParaManuall

Figura C.1: Ment Direct Foil Design

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

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

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

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

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

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

Método 1: mediante un archivo .dat

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

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

& xrrs o001 e —— ol D )

File View Foil Splines Options 2

DB PP+ IR

EPPLER 748 AIRFOIL

AFoil g X

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

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

3_Definicion del perfil_Epplei74_perfil_analizado*

Figura C.2: Representacién del perfil

Método 2: mediante el asistente

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

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

perfil.

— [E=Rlo X

File View [Foil| Splines  Options 7

[ | K«,:. Rename...
- Delete...

Export...

Duplicate

Hide All Foils
Show All Feils

Normalize the Foil
De-rotate the Foil

Refine Locally

Refine Globally

Edit Foil Coordinates

Scale camber and thickness
Set T.E. Gap

2 E

(Shift+F3)
(F3)

(F)
4or 5 digits

EPPLER 748 AIRFOIL

Set L.E. Radius
Set Flap Number of Panels

Interpolate Foils

Naca Foils

Manage Foils

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

3 Definicion del perfil_ Eppler748_perfil_analizado*

Figura C.3: Asistente de introduccién de perfiles NACA

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

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

Elle View Fgil splines Options 2

DB PPL,HE=TIAINE

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

ParaManuall

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

£ 015 5001 v A — o

File View Foil Splines Options ?

DPRLPPHE=+ D&

Camber

Value 5.00] %Chord

Max x-pos 40.20 %Chord

______________________ T[T i1 i
Rename... U

Delete..
Export...

Thickness

Value . %Chord
Duplicate 1500

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

De-rotate the Foil

Refine Locally (Shift«F3)

Refine Globally F3) Cancel

Edit Feil Coordinates !

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

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

g VACA D012 Reset column widths

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

ParaManuall

Figura C.5: Modificacién de las caracteristicas del perfil

Mencién aparte hay que hacer al ntimero de puntos que se definen sobre el perfil. Si ha sido
introducido mediante el asistente para perfiles NACA, el nimero de puntos puede ser introducido
en dicho asistente. Por el contrario, si ha sido introducido mediante un archivo predefinido, dicho
numero de puntos estd también predefinido. La importancia del ntimero de puntos radica en el andlisis
aerodindmico que se realizard posteriormente, puesto que un niimero pequeno de puntos conllevard
una baja resolucién y fiabilidad en los resultados, sobre todos a nimeros de Reynolds medios y bajos.
De forma mas o menos acusada dependiendo de cada perfil, en el presente proyecto se ha tenido este
problema, y la manera de subsanarlo ha sido definir un mallado més fino de puntos sobre el perfil. Para
ello, una vez cargado el perfil, se hace click con el botéon derecho en la fila del perfil correspondiente
en la parte inferior de la pantalla y se selecciona "Refine globally". En ese menii, mostrado en la figura
(C.6), se introduce el nimero de puntos en cuestién (el maximo es 302). El andlisis aerodindmico
llevara un tiempo mayor debido al mallado més fino, pero los resultados seran mas fiables.
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E 36185 160901 oo e S

File View Foil Splines Options 7

DB PP E=- I8

Number of Panels

Panel Bunching Parameter

TE/LE Panel Density Ratio

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

De-rotate the Foil

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

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

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

l1 Spline foil 0.00 3130 158 0.00 0.00 0.00

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

| Name

Reset column widths

wn|  m o]

ParaManuall

Figura C.6: Modificacién del niimero de puntos

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

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

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

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

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

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

Analysis settings

Polar properties

Apha

Graph Curve Settings
Style
width

Calor 7B

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

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

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

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

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

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

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

Los anadlisis se pueden realizar de dos formas distintas:

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

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

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

agn  Analysis  Polars  Operating Point

MACA 34135 -
MACA 0012

Figura C.8: Seleccién del perfil

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

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

Multi-threaded Batch Analysis ~ Ctrl+F6

Analysis settings

Reset XFoil
XFeil Advanced Settings

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

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

Figura C.9: Batch Analysis

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

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

3. Batch Variables: aqui se introducen las variables fijas en cada anélisis, en este caso el nimero de
Reynolds. Se puede introducir de dos maneras distintas:
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a) Un rango de Reynolds equiespaciados por un incremento fijo.

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

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

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

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

Foil Selection /| Initialize BLs between polars Store OpPoints

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

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

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

Batch Variables Alpha

. nr
Min Max Increment C:

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

NCrit= 9.00

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

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

Analysis Range
Spedfy @ Alpha | From Zero
Increment

Alpha =

Cancel l | Skip Opp | | Skip Polar |

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

Una vez terminado, el programa muestra la polar obtenida junto a una leyenda que identifica a
cada curva. En la figura (C.11) se muestran los resultados obtenidos tras simular los dos perfiles.
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E xrrsve00t een T | 2| & )

File View Foil Design Analysis Polars Operating Points Options 2

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

XDirect g8 x

Analysis settings

® o a Re

V| Sequence

Start= 1000 ®

End= 500 ©
A= 0.20 ©

/| Viscous /| Init BL

] Store Opp

[ Analyze

Polar properties

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

NCrit = 9.00

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

Graph Curve Settings

/| Curve Points
Style

Width

Color

ParaManuall™®

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

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

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

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

2. Si se selecciona cualquiera de las opciones (1)-(5), se representard tnicamente la representacién
predefinida que corresponde.
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Figura C.13: Opciones de visualizacion

Por otro lado, cuando se mencioné la interfaz del ment principal de este modulo, se cité el botén
F para poder visualizar el coeficiente de presiéon en funcién de la coordenada adimensional del perfil.
Pulsando dicho botén se llega a una grafica, tal y como se muestra en la figura (C.14), en la que se
analizard y representard cada caso correspondiente a cada angulo de ataque. En un ment desplegable
situado en la parte superior aparecen los posibles angulos de ataque que se pueden seleccionar.
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Figura C.14: Distribucién a lo largo del perfil
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Una vez hechos los anéalisis de los perfiles es el momento de pasar a pasar a las tres dimensiones
para realizar los andlisis de las superficies y, finalmente, del avién completo.

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

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

Trasladar la geometria del ala a XFLR5

Analizar el ala

Trasladar la geometria del avién a XFLR5

Simular el avién.

Antes de pasar a detallar cada paso se va a realizar una introduccién a la interfaz del ment principal
del médulo. En la figura (C.15) se muestra una representacién de la interfaz principal del mend.
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Figura C.15: Interfaz principal del menii Wing and Plane Design

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

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

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

224



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

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

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

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

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

segunda seccion del manual.

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

del ala.

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

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

distintas variables.

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

Trasladar la geometria del ala a XFLR5

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

2. Para ello, en la Zona B, se selecciona el estadio situado mds cerca de la raiz (el situado més
arriba). Cuando se seleccione, se iluminard la seccién de la raiz del ala.
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Figura C.17: Definicién de un ala

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

ponda con nuestro disefio.

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

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

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

3 1000... 120,000  50.000 0.00

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

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

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

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

Figura C.19: Introducciéon de un perfil

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

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

10. Aceptar para salir del asistente.

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

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options 7
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Figura C.20: Visualizacién 3D del ala

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

B XFLRS v6.0901 beta
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Figura C.21: Definicién del analisis
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= Polar Type: Se selecciona el tipo de andlisis que se desee. Type 1 corresponde a velocidad
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constante y sera el que se estudie en este caso. Type 2 corresponde a sustentacion constante y
Type 4 a angulo de ataque constante.

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

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

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

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

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

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

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

Miarex [ - 4

Analysis settings

Sequence

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

Figura C.22: Rango de anélisis

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

Aparece una ventana que muestra la evolucién del andlisis. Cuando termine, se puede echar un
vistazo al informe para encontrar si ha habido algtin error durante el anélisis. Al final del presente
anexo se muestra el significado de algunos errores que pueden aparecer. Si se cierra la ventana y
posteriormente quiere volver a verse el informe, simplemente hay que irse a la opcién "View Log
File"del mend "Analysis".

231



ANEXO C. MANUAL DE USO DE XFLR5

Cuando el anélisis termina, se vuelve a la visualizacién 3D, mostrando los resultados superpuestos.
En el panel de la derecha se puede elegir la caracteristica que se quiere mostrar. Asimismo, también
es posible en dicho menu variar el angulo de ataque de forma secuencial para comprobar cémo va
variando la inclinacién del ala y sus caracteristicas. Si se desea mostrar inicamente los resultados de
un angulo de ataque determinado, arriba se habra activado el menua desplegable correspondiente a los
angulos de ataque, por lo que no habra méas que seleccionar el que se desee.
EGGRLDEE .  vam = — 5 O i

File View Wing-Plane Body Polars OpPoint Analysis Options 7
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Figura C.23: Visualizacién de resultados en 3D

Por otro lado, mediante los botones de arriba a la izquierda se puede cambiar el tipo de visualizacién
para poder estudiar las polares del ala completa. La filosofia es la misma que la que se introdujo
anteriormente para el analisis del perfil. La tnica variacién es que en este caso en el ment que aparece
més a la izquierda, botén J, se visualizan distintas variables a lo largo de la envergadura en lugar de
la cuerda.
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Figura C.24: Visualizacién de las polares del ala
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Figura C.25: Visualizacién de variables a lo largo de la envergadura

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

Introduccion de la geometria de un avién.

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

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

File View Wing-Plane Polars  OpPoint  Anal

5158 voosot s - ,
Y ‘

Define a New Body Fi0

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

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

V| Surfaces | Outline Masses
3 -6.700 1

m

3 13000 -13.600

FlatPanels @ Bsplines ResetScales | | pickCenter |

4 94,300 1 4 11000 -25.700

Shows 2 dislogbox for editing a new bady definition

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

Panels 19 1 |6 636.000 1

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

Figura C.26: Definicién de la geometria del fuselaje

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

Una vez se tiene el fuselaje, se procede a modelar el avién completo. Para ello hay que entrar en
la opcién "Define a New Plane"del ment "Wing-Plane". Aparecerd entonces la ventana que se muestra
en la figura (C.27), de la que se explican las opciones existentes seguidamente.
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: o
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7| Store OpPaint
Body |Bady Name —
lanalyze
x= mm
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Shows a dislogbox to create a new plane definition [ x| [ cancel lanuall

Figura C.27: Definicién del avion

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

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

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

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

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

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

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

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

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

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

[7] Ground Effect
@ Mix 3D Panels VLM

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

[ cone .

Figura C.29: Definicién del anélisis aerodindmico del avién

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

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

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

Estudio del coeficiente de momentos

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

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

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

| store OpPoint

Analyze

Polar properties

Alpha

7 - Type 1: Fixed speed -
o0joo 02 0.4 0.06 0.40 0.2 0.14 .0 .0 5.0 Vinf=  22mjs

30-Panels/ VLML

Mass= 16.300kg

CoGx = 620mm

CoGz=  Omm
B.C. = Dirichlet £
Analysis type = Viscous

Ref. Area = Planform area

Density = 1.15kg/m3

Viscosity = 1.5e-05m?/s

Data points = 41

Curve settings
/| Curve Points
Apha ) Style
Apha
e widh

Color

X =14.5055, ¥ = 0416803 Definitivo_4_cambiando_estilo_bis™

Figura C.30: Estudio del coeficiente de momentos

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

C.1.4. Posibles errores

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

1. Singularidad por la posicién de los planos.

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

Performing symmetric calculation
Counted 1848 panel elements | Ml

Launching 3D Panel Analysis. ...

Using Dirichlet boundary conditions

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

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

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

icients in the far field plane

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

T "

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

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

2. Outside the flight envelope.

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

la figura (C.32).

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

Figura C.32: Outside the flight envelope

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

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

3. Error de interpolacion.

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

la figura (C.33).

[ 3D Panel Analys - ? |

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

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

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

w

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

— - [

Close

Figura C.33: Error de interpolacién

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

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

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

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

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

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

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

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

L XFLRS v6.09.01 beta - a

e B 4_5}“-}2;;-]‘ > B

' Flap Dlg

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

Hinge X Position 7500 | % Chord

Folbn B by by

Hinge Y Position 50.00 0.00| % Thickness

Apply Caneel

AFoil & X

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

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

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

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

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

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

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

Austros_definitivo

Figura C.34: Activacion del flap en un perfil

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

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

XFLRS v6.09.01 beta - g

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

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

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

Seguidamente, para hacer el analisis de estabilidad se va a "Polars/Define an stability analysis",
como se puede observar en la figura (C.36). Aparecera una ventana como la de la imagen (C.37).
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o XFLRS v6.09.01 beta -]
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Figura C.36: Apertura del médulo de estabilidad de XFLR5
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Plane analysis methods
Reference Area for Aero Coeffidents
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Figura C.37: Opciones del modulo de estabilidad de XFLR5

En esta ventana aparecen varias opciones.

Se puede seleccionar el dngulo de resbalamiento (/3) y el dngulo de alabeo (¢). Estas opciones son
fijas para cada andlisis. Es decir, no se puede realizar un barrido con el angulo de resbalamiento o con
el &ngulo de alabeo, solo se puede seleccionar un valor para estos dngulos que permaneceran invariables
durante todo el barrido de la variable de control (que serd la deflexién de las superficies de control del
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avion).
En esta ventana también se ofrece cambiar la densidad y viscosidad cinematica del fluido en el que
vuela la aeronave.

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

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

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

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

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

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

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

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

L

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

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

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

Init LLT Store OpPoint

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

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

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

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

C.2.2. Anailisis de estabilidad y resultados

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

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

Archivo  Edicién  Formato  Ver Ayuda

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

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

Calculating the stability derivatives
Calculating the control derivatives

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

Figura C.43: Trimado longitudinal

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

Isxz=  5.892e+84 kg.mm? Ll

Calculating the stability derivatives
Calculating the control derivatives

Longitudinal derivatives

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

Neutral Point position= 661.16161mm

Lateral derivatives

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

Figura C.44: Derivadas de estabilidad

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

Archivo Edicién Formato Ver Ayuda

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

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

State matrices
Longitudinal state matrix

-8.8321776 8.178347 2] -9.81

-8.780141 -3.86172 24,5936 ]

-0.80920284 -8.772749 -1.3738 ]

] a 1 ]

Lateral state matrix

-8.11301 -8.136816 -25.8185 9.81

-8.713558 -9.6839 2.99492 e

8.621089 -4.26859 -08.789829 ]

¥
< >

Figura C.45: Derivadas de control

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

Archive Edicién Formate Ver Ayuda

e A

_ longitudinal modes

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

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

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

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

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

__ lateral modes

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

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

Archive Edicién Formato Ver Ayuda

State matrices,
Longitudinal state matrix

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

2] 8 1 2]

Lateral state matrix

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

a 1 e a

Control Matrices
Longitudinal control matrix
0.000184246
-6.141961
-24.18351
e

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

Figura C.47: Matrices del problema de estabilidad

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

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

C.2.3. Posibles errores

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

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

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

5 XFLR5 v6.09.01 beta - a

Polar Name

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

Miarex

Analysis settings
Sequence
Start= 5.000

Plane and Flight Data Inertia

B= 000/ ® [ Useplane inertia

0.00 ® Mass= 16.870 | kg

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

End= 5.000

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

v= 0.0001608 | ftfs

Lift ["] Moment
Ind. Drag Visc. Drag

Plane analysis methads
Reference Area for Aero Coefficents

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

Figura C.48: Error por anélisis viscoso

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

5 XFLR5 v6.09.01 beta - a

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

Time 0.000=

Performing asymmetric calculation :
Counved 1348 panel elements

Launching 3D Panel Analysis.... Miarex

Using Dirichlet boundery conditions

Type 7 - Stability polar Mass= 15.870 kg Analysis settings

Sequence

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

Inertia - Bo:
Ibxx=  Z.30%e

0K Tnit LIT Store OpPoint

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

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