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Resumen

Este trabajo de investigacion consta de dos capitulos introductorios y
de planificacion y cuatro capitulos técnicos: el capitulo | contempla la
descripcion del problema de investigacion y los objetivos de la misma, en el
capitulo Il se establecen los antecedentes de la investigacion y el marco
tedrico y en el capitulo Ill se desarrolla la metodologia a seguir para la
conclusién de la investigacion y el desarrollo tedrico matematico del modelo
aerodinamico basado en el método del Vortex Lattice para determinar las
variables de investigacion y los aspectos tedricos para el calculo
aerodindmico de alas a través de dicho método segun autores precedentes
e involucrar los efectos de la curvatura del ala, el factor de compresibilidad,
la torsibn geométrica y el calculo de algunos parametros importantes para el
analisis de estabilidad estatica, longitudinal y lateral, al final de este capitulo
se enlaza el célculo aerodindmico con las variables geométricas, generando
el algoritmo que sirve de base para generar el cédigo computacional. En el
capitulo IV se desarrolla codigo computacional en MATLAB para el andlisis
aerodinamico de alas subsonicas basadas en VLM. El capitulo V se obtienen
los resultados del cdédigo computacional para un ala simple y una aeronave o
configuracion de alas, con la finalidad de realizar una comparacién de los
mismos, con resultados experimentales tomados de investigaciones tedricas
y experimentales previas, a fin de validar el codigo disefiado. Se finaliza la
investigacion estableciendo en el capitulo VI las conclusiones vy
recomendaciones para futuras investigaciones
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CAPITULO 1
El Problema

1.1 Introduccion

La Universidad Simon Bolivar a través de un grupo de investigadores
en el area de pregrado y postgrado, ha venido desarrollando desde el afio
2002 una Aeronave No tripulada de Conservacién Ecologica (ANCE), con
proyectos que abarcan: el disefio preliminar de la aeronave, el disefio
estructural, la simulaciéon aerodinamica computacional a travées de la
herramienta “Tornado” y “Athenas” y la evaluacion aerodinamica experimental,
de la misma forma, en la UNEFA desde el afio 2005 se ha venido trabajando
en proyectos de disefio de aeronaves no tripuladas bajo especificaciones para
las competencias SAE Aerodesign. El disefio de aeronaves en general, como
el proyecto ANCE y las aeronaves Aerodesign, en la actualidad, requieren de
un disefio optimizado a detalle en donde se deben realizar andlisis mas
profundos a través de técnicas numéricas avanzadas de Ultima generacion,
sin dejar a un lado los métodos mas utilizados en el disefio de aeronaves y
gue han arrojado resultados ajustados a los valores experimentales, apoyados

por proyectos de investigacion.

Parte importante para el desarrollo de un proyecto de ingenieria
aeronautica en el area de disefio a nivel industrial y de investigacion, es el
célculo aerodinamico tedrico de aeronaves, ya que éste involucra el estudio

del comportamiento de la fuerzas producidas por el movimiento del aire, como
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lo son: la Sustentacion y la resistencia, con respecto a las variables

geomeétricas de la aeronave durante el vuelo.

Con el transcurrir del tiempo la complejidad de las geometrias de las
aeronaves ha ido creciendo con el fin de construir desarrollos de aeronaves
mas eficientes aerodinamicamente, es decir, aeronaves que sean capaces de
llevar grandes cargas con la minima resistencia; aunado a esto se debe afadir
qgue el simple estudio del movimiento del aire alrededor de objetos, agrega un
cierto nivel de dificultad en la resolucion matematica de las ecuaciones
gobernantes del fenbmeno; por esta razon los investigadores en el area han
desarrollado un gran numero de métodos y modelados matematicos
destinados al calculo de la variacion de los parametros aerodinAmicos con
respecto a los geométricos (Curvas Aerodinamicas) aplicando restricciones al
fendmeno fisico para la simplificacion de las ecuaciones gobernantes, entre
los métodos se pueden citar: el método de la linea sustentadora de Prandtl, el
método de Boltzmann y el método de los paneles de vértices (VLM por sus
siglas en inglés Vortex Lattice Method) y entre los modelados: los modelos
continuos, los modelos discretos y los modelos de funcién de transferencia,
entre otros, esto conlleva a la realizacion de estudios experimentales de alto

costo para la convalidacién de los resultados.

1.2 Situacién problematica

La complejidad del fendbmeno ha obligado a ingenieros y docentes del
mundo en el area de ingenieria aeronautica a desarrollar herramientas
computacionales en el disefio de aeronaves con la finalidad de facilitar la
investigacion en el area de disefio aerodinamico, de alli han nacido un sin
namero de investigaciones de maestria y doctorado en pro del desarrollo de la
industria aeronautica y aeroespacial del presente en miras hacia el futuro.

Venezuela actualmente no cuenta con una metodologia capaz de adaptarse a
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las necesidades propias del pais, asi como a los cambios continuos en el
tiempo, ya que hasta la actualidad se han utilizado cddigos privados
desarrollados por investigadores de otros paises, los cuales, a su vez no
consideran la torsion geométrica y la curvatura del perfil, sino que calculan las
curvas aerodinamicas, basadas en una geometria preestablecida de la forma
en planta del ala con efecto diedro, los cuales si han venido siendo utilizados
en forma aislada por los disefiadores en la elaboracion de herramientas
computacionales como “El Tornado” y “El Athenas” las cuales fueron
codificadas basadas en VLM.

El Método de los Vortices Ligados o VLM por sus siglas en inglés
(Vortex Lattice Method) a diferencia de otros métodos para el célculo de las
variables aerodindmicas, ofrece la capacidad de poder analizar la influencia
de muchas variables geométricas de interés. El VLM no tiene limitaciones en
cuanto a la utilizacién de diedro, flecha, estrechamiento, torsion geométrica y
alargamiento, aunque si se limita en cuanto a que los modelos desarrollados
no involucran el efecto de la curvatura del perfil, el factor de compresibilidad
del aire y el efecto de la resistencia por friccibn de superficie pero los
resultados para el disefio preliminar son bastante ajustados a la realidad del
modelo, entonces, la utilizacion de VLM en esta investigacion, dara mayor
versatilidad y exactitud a los resultados que resulten del cédigo con el aporte
de la influencia de la curvatura del perfil y del factor de compresibilidad del
aire asi como también en la velocidad de calculo para que los investigadores
puedan analizar una gran cantidad de geometrias en un tiempo relativamente

corto.

Este proyecto de investigacion busca desarrollar un codigo
computacional, basado en la reorientacion del método numérico clasico para
la determinacién de las variables aerodinamicas como lo es el VLM para

posteriormente codificarlo computacionalmente, con el fin Gltimo de contar con
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una herramienta propia, 6ptima y capaz de ser modificada para determinar las

variables aerodinamicas de alas subsonicas, con fines de investigacion.

1.3 Objetivos

1.3.1 Objetivo General

Desarrollar un cédigo computacional para determinar las variables

aerodinamicas de alas subsénicas basadas en VLM.

1.3.2 Objetivos Especificos

e Realizar un diagnostico tedrico-matematico del método VLM para
determinar las variables de estudio.

e Desarrollar el algoritmo de célculo para la determinacién de las
variables aerodinamicas de alas subsonicas basadas en VLM que
incluya la curvatura del perfil y el factor de compresibilidad.

e Implementar en un cédigo computacional, el algoritmo matematico para
la determinacion de las variables aerodinamicas de alas subsonicas.

e Validar el cédigo computacional.

1.4 Justificacion

Desde su fundacion el Instituto Universitario Politécnico de la Fuerza
Armada Nacional (IUPFAN) hoy Universidad Nacional Experimental de la
Fuerza Armada (UNEFA) ha sido la Unica en formar en Venezuela, ingenieros
aeronauticos. Desde entonces se han desarrollado en el Departamento de
Ingenieria Aeronautica de esa Universidad un sin nimero de proyectos en el

area de aerodinamica los cuales han contribuido de manera inequivoca en la
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formacién de un recurso humano altamente capacitado en el area en donde el

autor se ha desarrollado como docente e investigador.

Si bien es cierto que el gran porcentaje de egresados en la carrera de
ingenieria aerondutica se desempefia actualmente en el area de
mantenimiento de aeronaves, se debe tener en cuenta que esta carrera es
estratégica desde el punto de vista de defensa de estado y el desarrollo de la
industria aeronautica constituye, a nivel mundial, un parametro indicador del
grado de desarrollo de un pais. Es funcion entonces del personal docente y de
investigacion en el area de disefio aeronautico el realizar y fomentar los
estudios en la misma, lo cual contribuira de una forma mas rapida, al

desarrollo de la industria aeronautica venezolana e industrias afines.

Se puede afirmar entonces que este proyecto contribuira fuertemente al
impulso de la investigacion en el area de la aerodindmica de aeronaves, asi
como también al desarrollo de futuros proyectos basados en éste, en pro de

utilizar la herramienta para el disefio de aeronaves de nueva generacion.

1.5 Alcance

Esta investigacion abarcard hasta el desarrollo de un codigo
computacional para realizar el andlisis aerodinamico de configuraciones de
alas subsonicas basadas en el método del Vortex Lattice, partiendo del
analisis de las aplicaciones dadas al modelo matematico realizado por
investigadores previos para adaptarlo a las necesidades propias de esta
investigacion con un modelo aerodindmico desarrollado por el investigador. El
trabajo se apegara a todas las hip6tesis supuestas para la aplicacion del VLM,
entre las cuales se pueden mencionar: flujo estacionario, no viscoso (Porque
el flujo de aire es fuera de la capa limite), incompresible (Porque el flujo de
aire es subsonico) y sin la presencia de discontinuidades. La investigacion se
desarrollara favorablemente en todas sus fases entre el afio 2014 y 2015.



Capitulo 1. El Problema. 6

1.6 Limitaciones

Este tipo de estudio en donde se involucran figuras geométricas de
forma compleja aunado a procedimientos y métodos matematicos extensos y
de cierta complejidad, se hace necesario el uso de sistemas de computacion
de alta capacidad de analisis y resolucibn matematica para reducir el tiempo
de calculo de las variables involucradas en el problema lo cual implica que el
investigador recibira la asesoria de expertos en el area de calculo matematico
y computacional, lo que conlleva a que el tiempo se limite a la disponibilidad

de los mismos.



CAPITULO 2
Bases Teodricas

La evolucion de la aeronautica mundial ha obligado a los investigadores
y disefladores de aeronaves a desarrollar modelos matematicos para
determinar las caracteristicas aerodinamicas de dichas aeronaves, con el
minimo de restricciones fisicas y geométricas para el calculo, de manera de
obtener resultados lo mas cercano posible a la realidad. El método numérico
del Vortex Lattice Method (VLM por sus siglas en inglés) es uno de los mas
usados para el desarrollo de codigos computacionales de disefio
aerodinamico de alas como el tornado (Melin, 2000), porque ofrece resultados
comprobados, muy cercanos a los obtenidos en tuneles de viento y vuelos
experimentales, aun asi éste es un codigo privado que no puede ser
modificado y posee una velocidad baja de cOmputo, lo cual limita los
resultados para una Unica geometria preestablecida en corto tiempo. Los
avances en la aerondutica cambian dia a dia y se requiere probar un sin
namero de geometrias para determinar aquella que genere mejores
resultados aerodinamicos, la cual resulta ser, la mejor geometria o la
“geometria Optima’. Los métodos empleados para la obtencién de
geometrias 6ptimas, a lo largo de la historia han dependido en gran medida de
un arduo proceso de ensayo y error donde la experiencia del disefiador es

fundamental (Guerra, 2004). Durante las Ultimas décadas se han desarrollado
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en la aeronautica, métodos para disefio los cuales se pueden clasificar como
meétodos de disefio inversos y métodos de disefio directos. En los métodos
inversos se intenta identificar la geometria que produce un resultado
aerodindmico determinado, estos métodos aunque poseen un fuerte
basamento tedrico, requieren de suposiciones fisicas en cuanto a la forma que
poseen las distribuciones de carga, esto requiere entonces que el disefiador
posea una gran experiencia. Por otra parte en los métodos de disefio directos,
se hace uso de “variables de disefio inicial” para la identificacion de la
forma aerodinamica que optimiza el desempefio de una geometria en
particular. Es de resaltar que esta investigacion no esta orientada al disefio
directo de una geometria Optima basado en un parametro inicial, sino al
desarrollo de un modelo aerodindmico facilmente codificable, con una alta
velocidad de computo que le permita al usuario determinar las variables
aerodindmicas de varios modelos geométricos en un corto tiempo, cuyos
resultados se almacenen en archivos para su posterior andlisis y toma de

decisiones.

2.1 Antecedentes

Desde la década de los 70’s, cuando las computadoras empiezan a
encontrar aplicaciones en el disefio de formas aerodinamicas, los métodos
tradicionales de optimizacion numérica han sido la herramienta por excelencia
para el desarrollo de esta area. Ejemplo de esto se observa en el disefio de
cbédigos computacionales como CONMIN (Vanderplaats, 1973) un programa
gue emplea métodos de optimizacion basados en el calculo de gradiente. Este
trabajo pretende desarrollar un codigo computacional propio para la
determinacion de las variables aerodinamicas de alas subsonicas basadas en
VLM con la inclusion de la curvatura y el factor de compresibilidad, con miras

a realizar trabajos de optimizaciébn geométrica a futuro, por ello entonces en
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las investigaciones previas a esta se tomaran en cuenta las relacionadas con

el método de VLM para disefio aerodinamico.

El método del VLM ha sido uno de los métodos numeéricos mas usados
para realizar el andlisis aerodinamico de objetos bidimensionales y
tridimensionales, especificamente en el campo de la aeronautica para el
estudio aerodinamico o dimensionamiento de perfiles alares o alas, desde los
inicios de la aviacion, entre los afios 1900 y 1940. En la década de los 70
(Hsichum, 1976) en su sus trabajos sobre andlisis aerodinamico de alas con
comprobacion experimental desarrolla un método matematico basado en VLM
original en donde involucra la contribucién del la torsion y el deslizamiento de
de los vértices libres. A principios del siglo XXI (Melin, 2000) desarrolla un
cbédigo en MATLAB para el calculo aerodinamico de alas a través del método
numérico VLM, para fluido compresible, con el método matematico
desarrollado por Bertin Smith en su libro “Aerodynamics for Engineer” y un
afio mas tarde se le da aplicacion al VLM en el campo de los fluidos
incompresibles, cuando (Thiart, 2001) desarrolla las hipotesis del VLM para
aplicarlas a perfiles hidraulicos, modificando las condiciones de borde de
acuerdo a la forma de la superficie libre. De esta forma siguen
desarrollandose con el transcurrir del tiempo trabajos relacionados con la
aplicacion del método VLM a perfiles bidimensionales y alas de aeronaves,
hasta que se realiza una investigacién por (Enouy & Dragusin, 2007) en donde
se presenta un meétodo para el calculo de las caracteristicas aerodinamicas
lineales y no lineales de una aeronave en su totalidad, de la misma forma,
(Chao, 2007) desarrolla un trabajo interesante en donde utiliza el VLM para
calcular la resistencia inducida por la estela del ala, para lo cual desarrolla un
codigo computacional pero el mismo no considera la influencia de la curvatura
del perfil, ademas de las caracteristicas aerodinamicas comunes como lo son
el comportamiento de los coeficientes de sustentacion, resistencia y momento,

también (Cardenas et al, 2009) en Venezuela evallan la estabilidad estatica y
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la estabilidad dinamica de lazo abierto de un vehiculo aéreo de conservacion
ecologica, con la obtencién de fuerzas y momentos aerodinamicos a traveés
del VLM. En estos trabajos se observa la aplicacion del VLM para aeronaves
con alas convencionales, pero la potencia del método va mas alla de la
convencionalidad como lo demuestran (Roccia et al, 2010) cuando presentan
el desarrollo de una herramienta de simulacion numérica que permite estudiar
el comportamiento aerodinamico no-lineal e inestacionario de micro-vehiculos
aéreos no-tripulados (MAVs) de alas batientes inspirados en la biologia. De
todo lo anteriormente dicho se observa que en los trabajos previos
desarrollados en el tema, usan el VLM por su versatilidad y eficiencia en el
analisis aerodindmico y de dinamica de vuelo, motivo por el cual para esta
investigacion la seleccion del método de VLM se considera la més correcta,
ademas de constituirse en el primer cédigo propio venezolano con fines de
investigacion que involucra la curvatura, los efectos de compresibilidad y el
calculo de los coeficientes de estabilidad estatica con fines futuros de

optimizacion.

Como se observa el método VLM ha encontrado un sin numero de
aplicaciones en la ciencia y desarrollos tecnologicos, pero para el problema de
célculo aerodinamico simple o geométrico del alta complejidad con cédigos
privados, para sentar una base que sirva de herramienta a futuras
investigaciones en el area de disefio de geometrias aerodindmicas Optimas,
el investigador desarrollara en este trabajo de grado un cédigo computacional
propio y modificable para determinar las variables aerodinamica de alas

subsoénicas basadas en VLM.
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2.2 Bases teodricas
2.2.1 Definicién de Aerodinamica

(Rodriguez. F. 2002) Es la parte de la fisica que estudia las reacciones que
produce un cuerpo como consecuencia de su desplazamiento dentro de una
masa fluida. Concretamente forma parte de la hidrodinamica, la que en su
momento se dividid en una parte dedicada a los fluidos liquidos y la otra a los
fluidos gaseosos, por lo que se transform6 en fluido-dindmica, razén por la
cual muchos de los principios, leyes y teoremas que inicialmente fueron
enunciados para la hidrodinamica, son adoptados por la aerodindmica como el

caso del teorema de Bernoulli, N° de Reynolds, entre otros.

Desde el punto de vista del procedimiento, metodologia y elementos
utilizados para su estudio, la aerodindmica puede dividirse en: analitica,

descriptiva y experimental

a. Analitica: consiste en que todos los estudios estan basados en
demostraciones matematicas.

b. Descriptiva: se basa en la demostracién practica de los resultados
obtenidos analiticamente.

c. Experimental: consiste en realizar ensayos en tuneles aerodinamicos,

demostrando o no los resultados obtenidos anteriormente.

La aerodinamica también puede definirse en aerodinamica de alta y de
baja velocidad, también llamadas subsoénica y supersonica. Tal es la
diferencia entre estas dos aerodinamicas, que producen, diferentes
expresiones mateméaticas del mismo teorema, como la utilizacion de distintas
formas de perfiles alares y distintos requisitos de estabilidad, entre otros. La

division de estas dos aerodindmicas esta dada por la velocidad del sonido.
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Las fuerzas que actian sobre una aeronave en vuelo son de tres tipos:
Fuerzas Aerodinamicas, Fuerza Gravitacional y Fuerza de Impulso. Las
fuerzas aerodinamicas son las que se generan debido al movimiento del aire
alrededor de la aeronave, como lo son la sustentacion (L) y la resistencia al
avance (D). La fuerza gravitacional constituida por el peso (W) y la fuerza de
impulso que es generada por un ente externo a la aeronave, como lo es la
planta propulsora y esta constituida por el empuje, que es la fuerza encargada
de producir el movimiento de avance de la aeronave. La estabilidad se
encuentra estrechamente relacionada con Ila maniobrabilidad y la
aerodinamica, ésta se refiere al conjunto de momentos de las fuerzas
actuantes sobre la aeronave, la cual sera estable si la suma de los momentos
es igual a 0. Si el centro de gravedad (C.G) cambia y las fuerzas se mantienen
constantes o viceversa, para mantener la estabilidad de la aeronave, la
sumatoria de los momentos debe ser igual a 0 y esto se logra con el uso de
superficies estabilizadoras o de control como lo son los alerones, el
estabilizador vertical y el estabilizador horizontal. En la figura 2.1 se muestra

un esquema de las fuerzas actuantes sobre una aeronave.

(Este giraria sin parar)

Figura 2.1 Fuerzas actuantes en una aeronave
Fuente: Rodriguez (2002).

En la figura 2.1 también se puede observar, que todas las fuerzas se
aplican en puntos diferentes. Las fuerzas aerodinamicas, la sustentacion y la

resistencia se aplican sobre un punto que esta a una distancia vertical “a” y
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horizontal “b” respecto del centro de gravedad, Illamado “Centro
aerodinamico” y es el punto alrededor del cual el momento producido por las
fuerzas aerodinamicas permanece constante. El punto de aplicacion de la
fuerza de empuje, es llamado “Centro de empuje” y su ubicacion depende de
la posicion de la planta propulsora.

2.2.2 Fuerzas Aerodindmicas

(Rodriguez, 2002) Si bien sobre una aeronave en vuelo basicamente se
consideran 4 fuerzas, para el célculo aerodinamico se consideran Unicamente
2, ya que son las que se generan por la accién del movimiento del aire y éstas
bajo consideraciones de vuelo recto y nivelado, se usan para determinar la
fuerza de empuje o traccion. Por esta razon es muy importante definir cuales

son las fuerzas aerodinamicas y la relacién entre ellas.

Las dos fuerzas aerodindmicas que actuan sobre la superficie del ala

son: sustentacion y resistencia (Fox & McDonald, 1995)

1
L =5p.VS,Cl (1)

1 .

Donde puede observarse la influencia o relacion directa entre la
densidad del aire “p”, la velocidad de la corriente incidente “V” y la superficie
alar “S,,”, sobre el valor de dichas fuerzas, asi mismo, se expresan en ambas
ecuaciones la relacion con los parametros adimensionales, coeficiente de

sustentacion (Cl) y coeficiente de resistencia (Cd).
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Al realizar un analisis dimensional de las ecuaciones 2.1 y 2.2, el
P . 1 . . . . .z .
término Ep.VZ , tiene unidades de presion, el cual en la ecuacion de Bernoulli

representa la energia cinética del fluido por unidad de voliumen, por tanto es
llamado presion dindmica del fluido, éste se multiplica por S,, o superficie del
objeto inmerso dentro de la corriente fluida, dando como resultado en ambas
ecuaciones unidades de Fuerza, tal cual lo son las magnitudes L y D. Como
conclusion de este Ultimo andlisis, los parametros CL y Cd, deben ser
adimensionales, ahora bien, surge la pregunta, ¢De que dependen estos dos
parametros adimensionales?, realizando un andlisis cualitativo de ambas
ecuaciones, se da respuesta a la interrogante anterior. Empezando con la
densidad, se puede decir, que el s6lo hecho de realizar, un calculo a
diferentes alturas donde todos los pardmetros se mantuvieran constantes
menos la densidad del aire, traeria como consecuencia la disminucion de las
fuerzas aerodinamicas, cuanto menor es el valor de la densidad, de la misma
forma al aumentar la velocidad de la corriente incidente sobre el objeto, las
fuerzas aerodindmicas aumentan y al disminuir la velocidad éstas disminuyen.
Si se prueban dos alas inmersas en una corriente de aire a la misma
velocidad “V”, con la misma vista en planta o superficie alar y rugosidades
superficiales iguales, pero con secciones transversales diferentes, suponiendo
la seccion del ala 1 una elipse y la seccion del ala 2 un rectangulo,
obviamente los resultados de L y D seran diferentes para ambas alas,
entonces ambos parametros adimensionales Cl y Cd dependeran de la forma
geomeétrica de la seccion transversal del ala llamada Perfil alar. De igual
forma se afirma que ambos coeficientes dependen de la viscosidad del fluido,
gue adimensionalmente se puede incluir con el numero de Reynolds,
entonces, en conclusién ambos parametros dependen de la forma del perfil y
del nimero de Reynolds.
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2.2.3 Determinacion de los Coeficientes de Sustentacion y Resistencia.

Como se dijo en el apartado anterior estos parametros son
adimensionales y se obtienen al adimensionalizar las fuerzas aerodinamicas,

por despeje simple de las ecuaciones 2.1y 2.2, obteniéndose:

L
cL=- (2.3)
EP'VZ'SW
D
= (2.4)
7p.V2.SW

Esta es la forma trivial de determinarlo, ahora bien el hecho fisico es
gue el aire circula alrededor de un objeto ejerciendo Presion sobre el mismo,
esta presion por unidad de area del objeto, genera la Fuerza Aerodindmica. La
componente horizontal de dicha fuerza es la resistencia y la vertical es la
sustentacion. En términos adimensionales al obtener el coeficiente de presion
“Cp” se obtienen por descomposicion por unidad de area, los coeficientes de
sustentacion “ClI” y de resistencia “Cd”. La ecuacién 2.5 permite determinar el

coeficiente de presion Cp para flujo incompresible. (Fox & McDonald, 1995)

AP (2.5)

Cp =

2.2.4 Aerodinamica computacional.

La evolucién de la aeronautica, ha obligado a los investigadores a
involucrar el uso de computadores en los calculos, (Chao, 2007) La
aerodinamica computacional estad provista de ideas para la resolucion de
problemas complejos, a través de las ecuaciones gobernantes de la mecanica
de fluidos en la figura 2.2 se muestra el flujograma de funciones tipicas en un

sistema aerodindmico computacional, éste consiste de tres partes
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fundamentales como lo son: la introduccion de la geometria, la resolucion de
las ecuaciones de flujo y el post-procesamiento de resultados. En la figura se
denotan cuatro métodos de ecuaciones para la resolucién del campo del fluido

en un orden de menos complejidad a mayor complejidad.

Resolucion de
Ecuaciones de Flujo.

1.- Potencial Lineal.

Introduccién de la :> . Post-Procesamiento
geometria 2.- Potencial Total. :.> Analisis Grafico

3.- Ecuaciones de Euler.

4.- Ecuaciones de Navier
Stokes

Figura 2.2 Funciones tipicas en un sistema aerodindmico computacional
Fuente: Chao, 2007

Para flujo incompresible y no viscoso las ecuaciones de flujo potencial
lineal, proveen muy buenos resultados con un amplio rango de condiciones.

La ecuacién de Laplace es exacta para este tipo de campos de flujo.

El método de los vortices ligados o VLM por sus siglas en inglés, es un
método basado en una singularidad en el campo del fluido (Vértice) como
solucion de la ecuacion de Laplace, la cual es muy facil de usar y capaz de
proveer excelentes resultados para la aerodindmica de alas, lo cual lo lleva a

ser el método mas usado en la aerodindmica computacional.

2.2.5 El Vortex Lattice Method (VLM)

El VLM es uno de los métodos numéricos mas usados en la
determinacion de las fuerzas aerodinamicas sobre alas de envergadura finita,
el mismo consiste, en forma general, en determinar la influencia de la
circulaciéon “I'” generada por una herradura de vortices, sobre el vector
velocidad, la cual generara una distribucion de presién por unidad de

superficie, resultando en una distribucion de fuerzas como se explicé en el
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apartado anterior. Para la comprension total del VLM, en la siguiente seccion
se comenzara por explicar el método de los paneles para perfiles (2D) lo cual

conllevara a la resolucion del problema de alas finitas (3D).
2.3 El método de los paneles para perfiles (Problema 2D).

Este método es muy facil de usar, proporciona muy buenos resultados
en la aerodinamica de las alas y la interaccién de componentes. Este fue uno
de los primeros métodos que se utlizaron en las computadoras para
determinar las caracteristicas aerodinamicas de perfiles alares. El método de
los paneles se basa matematicamente en soluciones a la ecuacion de Laplace
y esta sujeto a una serie de restricciones tedricas basicas o condiciones de

borde que se explican a continuacion.

2.3.1 La vorticidad en problemas bidimensionales (primera

condicion de borde).

Para flujo estable, no viscoso sobre un objeto bidimensional se puede
considerar la vorticidad, nula, es decir: (Cummings & Mason et al, 1995)

V.i=0 (2.6)

Donde V es el vector Velocidad y 1 es el vector normal al plano, esto
quiere decir que los cambios de direccién del vector velocidad son sélo en el
plano cartesiano X,y dependiendo este cambio de direccion sélo de la forma

del perfil definida por las ecuaciones 2.7 y 2.8.

y=f@) (2.7)
y—f() =0 (2.8)
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O al representarlo como una ecuacion de dos variables se escribe de la
forma:
F(x,y) =0 (2.9)
Flx,y) =y —f(x) (2.10)

En la figura 2.3 se observa la descomposicion del vector velocidad de
la corriente incidente sobre el perfil V,, que entra al perfil, a un angulo de

ataque a, en el plano cartesiano x,y.

)
y

Vrf_: \M_—_—-’—/—’/f X

a V, sina

\,,,cosa

Figura 2.3 Descomposicion del vector velocidad.
Fuente: Cummings & Mason et al, 1995

En la figura 2.3 se representa la velocidad de la corriente libre V,,
ahora bien nos interesa el vector velocidad sobre el perfil el cual se determina

a través de la expresion: (Cummings & Mason et al, 1995)

V="V +qCxy) (2.11)

Donde ¢(x,y) es la perturbacién de la velocidad debida a la forma del

perfil la cual tiene componentes “u” y “v” en los ejes “X” y “y” respectivamente.
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Al asumir flujo irrotacional, las componentes del vector velocidad
dependen de una funcién potencial escalar ¢, entonces: (Fox & McDonald,
1995)

u=Veo,yv=Vep, (2.12)

Usando la ecuacion 2.11 y la figura 2.3, se pueden escribir las
componentes del vector velocidad de la forma: (Cummings & Mason, et al,
1995)

Utotal = VwoCOSa + u(x,y) (2.13)
Viotal = VeoSina + v(x,y) (2.14)

A través de la condicion de vorticidad nula (ecuacién 2.6) y sabiendo

VF (x,)

que el vector normal 7i se representa como: 7 = o)

, se tiene: (Cummings

& Mason et al, 1995)

. _(dF  OF (2.15)
(utotall + vtotal]) (0 E]) 0

oF oF (2.16)
utotal'a + vtotal-@ =0

Sustituyendo las ecuaciones 2.13 y 2.14 en la ecuacion 2.16 se
obtiene: (Cummings & Mason et al, 1995)

oF . oF (2.17)
(Vocosa + u(x, y)).a + (Vopsina + v(x, y)).@ =0
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df  OF

: . oF
Se calculan ahora las derivadas parciales de F (E =——"Y 3y

=1)yse

sustituyen en la ecuacion 2.17, obteniéndose: (Cummings & Mason et al,
1995)

9] .
—(Vpcosa + u).% + (Vosena +v) =0 (2.18)

De la expresién anterior se obtiene la dependencia de la velocidad
vertical v con respecto a la horizontal u y la forma del perfil f. (Cummings &
Mason et al, 1995)

v = (V,cosa + u).Z—ﬁ — V,sena (2.19)

2.3.2 Linearizacién de la condicién de borde.

Tomando como base la figura 2.3, suponiendo un angulo de ataque «
pequefio se obtienen las relaciones: V,cosa -V, y V,sena - V,a que al

sustituirlas en la ecuacion 2.19 queda: (Cummings & Mason et al, 1995)

v=_~",+ u).% — Vet (2.20)

Dividiendo entre V,, queda:
u_of (2.21)

Ahora bien la perturbacion u es muy pequefia en comparacion con la

velocidad de la corriente libre, entonces la relaciéon Vi — 0, obteniéndose de

]
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esta forma la condicion de borde definitiva de la forma: (Cummings & Mason
et al, 1995)

v _ of (2.22)

2.3.3 Superposicion de curvatura, espesor y angulo de ataque.

La ecuacion 2.22 es una ecuacion lineal. La aplicacion directa de ésta
sobre un perfil aerodinamico, el cual se representa con una funcién de dos
variables es, en ocasiones complicada. En el caso de perfiles es posible dividir
el problema total en tres problemas particulares como lo son: curvatura,
espesor y angulo de ataque, para luego superponerlos como se observa en la
figura 2.4.

CA=C>+.——""_‘__‘*\+—
e

Perfil Espesor a Curvatura Placa Plana
General 0=0° 0=0° aangulo o

Figura 2.4 Superposiciéon sobre el perfil.
Fuente: Cummings & Mason et al, 1995

Se toma como base la linea de curvatura (con subindice c por
“Camber”) y todo espesor (con subindice t por “thickness”) que esté por
encima de ella ser& positivo y por debajo de ella sera negativo, la condicién de
borde para vorticidad nula quedara de la forma: (Cummings & Mason et al,
1995)

v(x,0%) _ dfe n afe a (2.23)
Voo dx dx
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v(x,07) _ df. . % . (2.24)
Voo T dx dx

2.4 Coeficiente de presion.

Para flujo incompresible, el coeficiente de presion se puede determinar
a través de la ecuacion de Bernoulli, de la que se obtiene la expresion 2.25:
(Fox & McDonald, 1995)

. 7\’ (2.25)
r=1-(i)

o]

Sustituyendo las ecuaciones paramétricas del vector V de la figura 2.3,
resolviendo el cuadrado y despreciando los términos tendientes a cero, para el
problema planteado el coeficiente de presion se determina mediante la

expresion 2.26:

Cp=—2% (2.26)

u
Voo
Al aplicar superposicion, se anula el efecto de espesor y la ecuaciéon

general para la variacién de Cp se obtiene mediante la expresiéon 2.27:

ACp = 2(Cp. — Cpy) (2.27)
2.5 Teorema de los Vortices.

El uso de las singularidades de flujo llamadas vértices para el
modelado de superficies sustentadoras, es comun y de mucha aplicacion en la

aerodinamica, en este apartado se revisaran las propiedades de los vortices
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aplicados para el estudio de flujo de fluidos, las cuales reciben el nombre de

teorema de los vortices.

Segun Karamcheti (2003), el teorema de los vortices esta intimamente
relacionado con el teorema de Kelvin y de Helmholtz, cuyos resultados son
tres:

1.- La circulacion T' a lo largo de una linea de vértices es constante.

2.- Una linea de vortices no puede comenzar ni terminar abruptamente
en un fluido, la linea de vértice debe ser: cerrada, extendida al infinito o que
termine en una frontera solida.

3.- Un flujo no viscoso inicialmente irrotacional, permanecera

irrotacional.

Con esto se concluye que: una distribucién de vértices puede simular
un cambio tangencial de la velocidad mientras que dicho cambio sea continuo,
asi, la velocidad normal inducida genera una distribucion de presion lo cual

representa una distribucion de fuerzas aerodinamicas.

2.6 Ley de Biot-Savart.

Esta ley, muy aplicada en el campo de la fisica se usa en la dinamica
de fluidos para la determinacién de la velocidad inducida por una distribucion
de vortices en una regién fluida determinada. Para el caso bidimensional en
coordenadas polares esta singularidad se expresa matematicamente

mediante la ecuacion 2.28: (Chao, 2007).

7 r , (2.28)

Tal y como se observa en la figura 2.5.



Capitulo 2. Bases Tedricas 24

o

=

C

Vortice r
Normal Distribucién de Velocidad

Ly

Figura 2.5 Vortice normal y distribuciéon de velocidad.
Fuente: Chao, 2007

2.6.1 Extrapolacion al caso tridimensional de la ley de Biot-Savart.

Hasta ahora se ha basado tedricamente soélo el problema
bidimensional, ahora bien se considera un campo de flujo inducido por un hilo

de vortices como el que se muestra en la figura 2.6.

Filamento d7
de Vortice r

Figura 2.6 Filamento de vértices tridimensional.
Fuente: Cummings & Mason et al, 1995

La descripcion matematica para el flujo inducido por un filamento de
vortices en tres dimensiones esta dada por la Ley de Biot Savart, que basada
en la figura 2.6 se expresa de la siguiente forma: (Cummings & Mason et al,
1995)
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rdxi, (2.29)
dVp = —.——3
M i

Al integrar la ecuacion 2.29 para obtener la velocidad inducida por todo

el filamento de vértices se obtiene: (Cummings & Mason et al, 1995)

[ (dlx7y, (2.30)
W = - S 13
|rpq|

Con esta expresion se puede determinar la velocidad inducida en cada
punto del objeto en funcion de su forma y de la circulacién o bien dada la
velocidad inducida que afecta la velocidad total, con la cual se puede
determinar la distribucion de fuerzas aerodindmicas y los coeficientes de

estabilidad estatica.

2.7. Recopilacion de formas de resolucion de los modelos

aerodinamicos de analisis VLM.

Al desarrollarse una amplia busqueda de trabajos de investigacion y
bibliografia acerca de analisis aerodinamico de alas subsoénicas basadas en
VLM, se concluye que existen dos grandes procedimientos para el calculo de

la intensidad de vortices de herradura, que son:

e El desarrollado por Hsichum Hua en 1976, el cual realiza los
calculos basados en la definicibn geométrica del ala sobre dos
sistemas de referencia y luego el ala se divide en segmentos,
dados, la cuerda en la raiz, cuerda en la punta, la envergadura, la

flecha, el diedro y la torsion.
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e El desarrollado en su trabajo por Chao Liu en 2007 el cual no
involucra directamente efectos de torsion, curvatura vy
compresibilidad pero resulta de mas facil aplicaciéon, lo cual
facilita la elaboracion del cédigo para involucrar los efectos de

torsion, curvatura y compresibilidad con una mayor velocidad de
cémputo.

A continuacidon se desarrollan tedéricamente los modelos de VLM de

Hsichum Hua y Chao Liu para el analisis comparativo.

2.7.1 Modelo de Hsichum Hua (MHH).

2.7.1.1 Seccionado geométrico del ala (Mallado de Superficie).

La superficie se secciona, dividiendo la semiala en direccion tanto de la
envergadura como de la cuerda en “N” (para el ejemplo de la figura N=3)

partes iguales como se muestra en la figura 2.7 con un ejemplo de 9
secciones.

«—2 —> X
Z . - - - :
\ Vértice Principal

1

\ Punto de Carga (X., Y., Z\)
2 ‘

\

3 ™ m= 9

Y ¥ $\k Vortices Libres

Figura 2.7. Seccionado Geomeétrico del Ala (Mallado de Superficie) para
modelo de Hsichum Hua.
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El mallado simple de la figura 2.7, resulta en 9 secciones numeradas en
orden ascendente (1,2,3,....m-1, m), de arriba hacia abajo y de izquierda a
derecha para una semiala. En cada seccion se forma una herradura de
vortices formado por un vortice principal y dos vértices libres, cada uno de
estos Ultimos con sentidos opuestos. En cada seccion se tiene un punto de
carga (X. YL, Z,) ubicado sobre el vortice principal, es decir, a ¥4 de la longitud
de la cuerda desde el borde de ataque de la seccion en direccién X y en la
mitad de la seccion en direccion Y, ademas en cada seccion se ubica un
punto de control (Xc, Y¢, Z¢) ubicado, a 3/4 de la longitud de la cuerda desde el
borde de ataque de la seccion en direccion X y en la mitad de la seccidon en
direccién Y, en ambos puntos la coordenada Z depende del angulo de diedro

y la torsion.

2.7.1.2. Longitud del vector Vértice Principal en forma diferencial

(Is:) :

Ubicando la semiala en el espacio cartesiano con los &ngulos

geomeétricos respectivos, se puede escribir matematicamente el vector ds de

la forma:
ds = [(cosu)i + (cose + tan/\senusene)j + (sene — tan/\sen,ucoss)fc]dh (2.31)

Donde h es la longitud de la envergadura media de la seccion, es decir,
desde el punto de carga. Se determinan entonces las componentes del vector

ds utilizando las ecuaciones 2.32, 2.33y 2.34.

a; = cosu (2.32)
a, = cose + tan\senusene (2.33)

a; = sene — tan/\senucose (2.34)
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Quedando la ecuacién 2.31, escrita segun la expresion 2.35:
ds = [ayi + ayf + azk]dh (2.35)

Los puntos extremos de cada vortice principal se ubicaran, tomando
como longitud en direccién Y de cada seccién “2|” como se muestra en la

figura 2.7, aunado a lo expresado en la ecuacion 2.31, seré:
IZQUIERDA (XL - lxal, YL - laz, ZL - la3) (236)
DERECHA (X, + l,a,,Y, + lay, Z, + lag)  (2.37)

Donde la variable Iy, medida en direccion de la cuerda y utilizada para la
determinacion de la coordenada X de cada punto, sera variable y dependera
de la pendiente de la recta que une los puntos extremos de cada linea de

vortices principal.

2.7.1.3. Longitud de los vectores Vortices Libres en forma

diferencial (@):

Los vortices libres son paralelos a la corriente incidente, entonces el
angulo que éstos forman con el eje X es el angulo de ataque a y son
influenciados por el angulo de deslizamiento superficial § en Y, segun esto la

longitud de los vortices libres sera como lo expresa la ecuacion 2.38:

— tan ~ 2.38
dg=+<i——'8j+tanak)dx ( )
cosa

Donde el signo negativo corresponde al vortice libre izquierdo y el

positivo al derecho. Se determinan entonces las componentes del vector dg

utilizando las ecuaciones 2.39 y 2.40.
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tanf (2.39)
bz = -

cosa
b; = tana (2.40)

Quedando la ecuacion 2.38, escrita segun la expresion 2.41:

dg = F(i — byj + bsk)dx (2.41)

2.7.1.4 Determinacion del procedimiento matematico para el calculo

de la velocidad inducida por el Vortice principal (VP).

En aerodinamica se utiliza la vorticidad de manera de inducir una
velocidad sobre un objeto cualquiera, inmerso en una corriente de aire. Para
la determinacion de la velocidad inducida “dV” se utiliza la Ley de Biot Savart,
la cual se modifica para flujo compresible como se observa en la ecuacién
2.42:

— _ BT R xds (2.42)
Am |R—B’|3

Donde B? es el parametro de compresibilidad, el cual se determina usando la
expresion 2.43:

B2 =1- M? (2.43)

M es el nimero de Mach, R es el vector posicion desde los extremos de ds

hasta el punto de control y T es la magnitud del vortice.
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Ahora el vector posicion se determina:
R=X,-X)i+ . -V)j+ (Z. - Dk (2.44)
Es conveniente por razones de célculo matematico expresar:
Ri=(X.—X)?+B*[(Y.-Y)*+ (Z.— Z)?] (2.45)

Ahora sustituyendo lo expresado en las ecuaciones 2.36 y 2.37, se

determinan las componentes del vector R, sabiendo que Dx, Dy y Dz son las

distancias entre el punto de control y el punto de carga, en las direcciones X, y

y Z respectivamente, ademas de h como la magnitud del vector ds.
X.,—X=D,—ah donde D, =X,—X;, (2.46)
Y.—Y =D, —ayh donde D, =Y, —Y], (2.47)

Z.—Z=D,—ash donde D,="7Z.—- 7, (2.48)

Quedando al sustituir 2.46, 2.47 y 2.48 en 2.44 y 2.45, el vector R vy la

magnitud R2 expresados de la forma:
R = (Dy — a;h )i+ (Dy — azh)j + (D, — ash)k (2.49)
R} = (Dy — a;h)? + B2[(D, — azh)? + (D, — azh)?]  (2.50)

Desarrollando la ecuacién 2.50, da como resultado una ecuacion cuadratica

en h, como la que se obtiene en la expresion 2.51.:
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Donde los coeficientes C;, C, y C3 se desarrollan segun las expresiones 2.52,
2.53y 2.54:

C, = D2 + B2D? + B2D? (2.52)
Cz = _Z(ale + aszDy + a3BZDZ) (2.53)
C; = a? + B%(a2 + a?) (2.54)

Para completar el desarrollo de la ecuacién 2.42 se determina la

expresion:
Rxds = [(asD, — a,D,)i + (a,D, — asD,)j + (a;Dyx — a; D, )k]|dh (2.55)

El desarrollo matemético se finaliza sustituyendo en forma integral la

ecuacion 2.49, 2.50y 2.51 en la ecuacion 2.42.

" (2.56)

7o 1- MZ)rfl [(asD, — a,D,)i + (a; D, — asD,)j + (azDy — a; Dy )k]
? ) (Cy + Coh + C3h2)372

En donde para simplificar, se denotan tres nuevas variables, mostradas en las
ecuaciones 2.57, 2.58 y 2.59:

up = agDy - azDZ (257)
vp = alDZ - a3Dx (258)

Wp == asz - alD (259)

y
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Obteniéndose la velocidad inducida por el vértice principal:

! dh (2.60)

A Ll P fcf
(UPl vP] WP ) . (Cl+Czh+C3h2)3/2

P 1

Ya que las componentes vectoriales permanecen constantes en cada
seccion de malla. De la misma forma se logro expresar la integral, sélo en
funcion del ancho de la herradura de voértices “h” la cual se resuelve

facilmente, dando como resultado:

B2 J-l dh k- B? C, + 2C3h (2.61)
4 ), (C, + Ch+ C3h2)3/2 7 "¢ 7 2w\ (4C,C5 — C2)(C, + Cyh + C5h2)1/2

Con K. evaluado entre -1y [ para cubrir todo el vortice principal o ancho de

herradura.

B2 Cy + 2G5l ) B2

k= 5 C, — 2G5l ) (2.62)
€ 2m\(4C,C5 — CH)(Cy + Gyl + C512)1/2

+_
2 ((46163 — CH(C, — Gyl + C512)1/2

La velocidad inducida por el vortice principal queda expresada:
I7P = (up’l\ + Upj + WPIE)KCF (263)

2.7.1.5 Método matematico para el calculo de las Velocidades

inducidas por los Vortices libres (V, y V).

Al igual que en el apartado anterior se determina el método matematico
para calcular la velocidad inducida, ahora por los voértices libres de la
herradura sobre el punto de control, basado en la ley de Biot-Savart (Ecuacion
2.42), sustituyendo ds por dg.
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Rxdg = (wi + v;j + w;k)(—dx) Para el vértice libre 1zquierdo (2.64)
Rxdg = (upi + vpj + wpk)dx Para el vértice libre Derecho (2.65)

Donde las componentes del producto escalar se obtienen

geomeétricamente segun las expresiones:

u; = b3(D, + lay) — by(D, + las) (2.66)
v; = (D, + lag) — b3(Dy + lay) (2.67)
w; = by (D, + la;) — (D, + lay) (2.68)
up = bs(D,, — lay) — by(D, — las) (2.69)
vp = (D, — laz) — b3(Dy — lay) (2.70)
wp = by(Dy — la;) — (Dy, — lay) (2.71)

Al resolver R% para ambos vortices libres se deriva:

Rﬁl = e; + e,x + e;x Para el vortice libre 1zquierdo (2.72)
RéD = f1 + fox + e3x Para el vortice libre Derecho (2.73)
Donde:
e; = X2 + (D, + lay) + by (X, — lay)]*B? + [(D, + lay) + by (X, — la;)]?B? (2.74)
ez = _Z{XC + [(Dy + laz) + bZ(XL - lal)]szz + [(DZ + la3) + bg(XL - lal)]b?,Bz} (275)
e; =1+ B%(bZ + b2) (2.76)
Y
fi = X2+ [(D, — lay) + by (X, + 1a))]*B? + [(D, — la) + b5 (X, + la;)]?B? (2.77)

fo = =2{X. + [(Dy — lay) + by (X, + lay)|b,B? + [(D, — las) + b3 (X, + la,)1bsB?}  (2.78)
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Al ser aplicados los cambios de variables e, ey, es, f1 y f» para resolver

de forma integral la ecuacion 2.42, se obtienen las expresiones:

Velocidad inducida por el vortice izquierdo

V, = (ui + v + wk)k,T (2.79)

Velocidad inducida por el vortice derecho

Vp = (upl + vpj + wpk)k,T (2.80)
Donde
o1 —szw —dx (2.81)
e A Jy, a0, (€1 + e3x + e3x2)3/2
P —szw dx (2.82)
! 4y, 10, (o + fox + e3x2)32

2.7.1.6. Método mateméatico para el célculo de las Velocidad

inducida por la herradura de Vértices (V).

El problema se resuelve ahora por superposicion, es decir, si se llama a

la velocidad total inducida por la herradura de vortices V, de la forma:
17; = (ul-i + Ul'j + Wli(;,)l—‘ (283)

Las componentes del vector u;, viy w; se determinan por la superposicion

o influencia de los vortices libres y el vértice principal, obteniéndose:
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w; = upK, + u K, + upKy (2.84)
v; = vpK. + v, K, + vpKf (2.85)
w; = wpK. + w,K, + wpK¢ (2.86)

2.7.1.7. Método matematico para el calculo de la velocidad inducida
en cada punto de control “n”, debida al vortice total en cada seccion

143 m" .

Tomando como referencia la ecuacion 2.83 para la velocidad inducida
total en cada seccidn, se puede esquematizar una expresion matematica para
el calculo de la velocidad inducida por cada vortice de cada seccion sobre el
punto de control de todas las secciones de la superficie sustentadora, para
ello se denotara con el subindice “n”, al punto de control y con el subindice

“m”, al vortice total de cada seccidn, segun se expresa en la ecuacion 2.87:
Vin = (uinmi + Uinmj + Winm k) Fm (287)

Por ejemplo si se escribe V;, = (uizli + vizlj + wizlk)l“l, significa segun
el mallado expresado en la figura 2.7 que se esta calculando la velocidad

inducida sobre el punto de control de la seccién (Panel) 2, por el vortice

total de la secciéon 1.

Es importante definir la velocidad de la corriente libre V., antes, ya que la

velocidad total sobre cada seccion V es l6gicamente la suma vectorial de la
velocidad de la corriente libre méas la velocidad total inducida por cada voértice

sobre cada seccion, de la forma:
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—

V=V, + Ve (2.88)

El vector velocidad de la corriente libre se ve influenciado
geométricamente por el angulo de ataque a y el angulo de deslizamiento

superficial de la corriente g, resultando luego del analisis:

Vo, = Vs (cos,Bcosai — senf3j + cosﬁsenalAc) (2.89)
Si se escribe:
Voo, = cOSPcosa (2.90)
Voo, = —senp (2.91)
Vo, = cosPsena (2.92)
Se obtiene,
T - 5 A 2.93
Voo - Voo (Vooxl + Vooy] + Voozk) ( )

Debido a que la superficie sustentadora no es penetrable, en cada
seccion se cumple la condicion de tangencia que establece vectorialmente la

siguiente expresion, en la cual7,, es el vector normal a la seccion.
V.7, =0 (2.94)
Esta ecuacién se desarrolla como un sistema de ecuaciones de N x N de

donde se determinardn las magnitudes de los voértices totale§ , de cada

seccion.
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2.7.1.8. Método para determinar los coeficientes aerodinamicos.

En esta seccidn, se desarrolla el modelo matematico para el calculo de
los coeficientes aerodinamicos: Cl (Coeficiente de Sustentacion), Cd
(Coeficiente de resistencia), Cy (Coeficiente de fuerza lateral), Cm
(Coeficiente de momento longitudinal), Cu (Coeficiente de momento lateral) y

Cn (Coeficiente de momento direccional).
La condicion de Kutta-Joukousky establece que la fuerza total

aerodinamica que se genera sobre un cuerpo inmerso en una corriente de

aire, depende Unicamente de la circulacion alrededor del cuerpo:
dF = p.Vx I.ds (2.95)
Donde p representa la densidad del aire.
Cada vortice de la herradura induce una velocidad sobre el punto de

carga de cada seccion, asi, se obtiene la expresion vectorial para el calculo de

la fuerza aerodinamica inducida por los vortices totales.
F = pI(Pi+ Qf + T,k) (2.96)
Donde:

P, = 2.1[(=VpsenB + v;)(a; — a;b3) — (VocosBsena + w;)(a, — a,b,)] (2.97)
Q, = —2.1(Vixcosfcosa + u;)(az — a;bs) (2.98)

T, = 2.1(V,cosBcosa + u;)(a, — a,b,) (2.99)
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Luego de utilizar las ecuaciones 2.3 y 2.4 en cada seccion, los
coeficientes aerodinamicos para toda el ala se obtiene como una sumatoria de
todas las secciones como se expresa en las ecuaciones 2.100 y 2.101 para el
Cly Cd.

7 (2.100)
C, = Sz z Fl-(—Pxisena + Tzicosa)
1
7w (2.101)
Cp = S VZ z [ (le.cosa + Tzisena)

1

Una ecuacion analoga a las ecuaciones 2.3 y 2,4 se usa para el calculo
del coeficiente de fuerza lateral Cy, pero evidentemente el angulo de ataque «a
no influye en la determinacion del mismo, ya que la fuerza es perpendicular al

plano ZX, que es el plano de giro del angulo de ataque.

n
2
& =51 Z Lo,

Para la determinacion de los coeficientes de momentos se utilizan las

(2.102)

longitudes caracteristicas de cuerda y envergadura segun sea el sentido de

giro de cada momento.

) (2.103)

n
Cn =57 Z (P Z; — T, X;)

Donde: Z; = Z;, — Z¢c Y X; = X1, — X sabiendo que Zce y Xce son las
coordenadas Z y X del centro de gravedad de la aeronave.
De la misma forma se determinan los coeficientes de momento lateral y

direccional, derivandose del analisis las expresiones:



Capitulo 2. Bases tedricas 39

5 (2.104)

n
C, = Z I;[(Pysena — T,,cosa)Y; + Q,.Z;cosa]
1

S, bVZ

Donde: ¥; = Y;, — Y¢; sabiendo que Ycg es la coordenada Y del centro de
gravedad de la aeronave.

) (2.105)

n
Cp, = Z I;[—(Py,cosa + T, sena)Y; — Q, X;cosa]
1

S, bVZ

2.7.2. Modelo de Chao Liu (MChL).

2.7.2.1. Seccionado geométrico del ala (Mallado de Superficie).

En este modelo, el mallado de superficie se realiza en forma idéntica al

modelo empleado pro Hsichum Hua, pero tomando en cuenta ambas semialas

y numerandolas como casillas de fila “}” y columna “i” como se muestra en la

figura 2.8.

| -~
bound vortices

Vértice Principal ~ ~

Figura 2.8. Seccionado Geométrico del Ala (Mallado de Superficie) para

modelo de Chao Liu.
Fuente: Chao, 2007
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2.7.2.2. Ubicacioén de puntos de control y extremos de herradura.

Se considera el ala como una plataforma delgada como se observa en
la figura 2.8, tomando en cuenta una herradura de vortices en la cual el vortice
principal se ubica a ¥4 de longitud de cuerda de cada seccion y a % de la
longitud de la cuerda en cada seccion el punto de control. Luego en los
extremos de cada seccion se ubican los puntos extremos del vortice principal
los cuales coinciden con los puntos de inicio de los vortices libres formando la

herradura de vortices.

2.7.2.3. Célculo de la velocidad inducida.

La velocidad inducida se obtiene a través de una expresion que
representa la forma vectorial de la ley de Biot-Savart (Ecuacion 2.42):

7 ' |ryxr,| [ (r1 T, )] (2.106)
= ). —
Y Am|rxny|? [Tl 7l

Notese que la expresion 2.106 no incluye los efectos de compresibilidad
del aire como si lo expresa la ecuacion 2.42 del Método de Hsichum Hua
(MHH). Al considerar el efecto de compresibilidad (B?) la ecuacién 2.106 se

ajusta obteniéndose la expresion 2.107.

i = _

_  T.B? |rxm,| (1‘1 T )] (2.107)
o 1] 7l

4 |ryxr,|?

Donde las variables se identifican en la figura 2.9.
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Figura 2.9: Identificacion de vectores en la herradura de Vortices
Fuente: Chao, 2007

Se procede entonces al calculo de la velocidad inducida por cada linea
de vortice de la figura 2.9, (AB, BC, CD y DA) segun el procedimiento que se
sigue a continuacion. De manera ilustrativa para este trabajo, se desarrollara

el procedimiento, sélo para el vortice principal BC.

2.7.2.4. Procedimiento general por MChL para el calculo de la

velocidad inducida por una linea de vortice:

Este procedimiento establece el célculo de cada componente de la

ecuacion 2.107.

Paso 1: Calculo del vector producto vectorial ri x 1,
rxry = xr) i+ (n xmy),f + (n x 1),k (2.108)
Donde:

(7"1 X 7"2)x = (yc - yl)(zc - ZZ) - (Zc - Zl)(yc - YZ) (2109)
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(T1 X Tz)y = _(xc - xl)(Zc - ZZ) - (Zc - Zl)(xc - xz) (2.110)

(rx 1), = (e = x) e — ¥2) — e — ¥y (e — x2) (2.111)

Teniendo en cuenta que los puntos izquierdo y derecho de la herradura
de vortices son B(x1, Y1, Z1) Y C(X2, Y2, Z2) como se muestra en la figura 2.9 y el

punto de control P(Xc, Ye, Zc).

Paso 2: Calculo del valor absoluto del vector producto vectorial r; x r; al

cuadrado (|r; x 1,|?).

I x1,]? = (r x )% + (1 x1)5 + (rp x 1) (2.112)

Paso 3: Chequeo de valores singulares.

Cuando un punto de control “P” pertenece a la linea de un vértice
principal, en el ala contraria como se observa en la figura 2.10, se produce
una singularidad. Esto se observa en la gréfica de la figura 2.5, si el radio
tiende a “0” la velocidad inducida por éste vértice en el punto de control tiende
a infinito. Sin embargo cuando los valores singulares aparecen, la velocidad

inducida se puede considerar nula (Mason, 1998).

Lineade
interseccion

herradura

Punto control

Figura 2.10 Singularidades del calculo de la velocidad inducida
Fuente: Chao, 2007
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Paso 4: Célculo de las magnitudes de los modulos de los vectores ry y r».

7l =G = 2% + 0 = y)? + (2 — 21)? (2.113)
Iral =Gt = x2) + O = y2) + (2 — 22)° (2.114)

Paso 5: Calculo del producto punto ro.ry y ro.rz

To-11 = (X2 —x1) (xc = x1) + 2 = y1) e — 1) + (22 — z1) (2. — 21) (2.115)
T0-72 = (X —x) (e —x2) + (V2 =y e —¥2) + (22 — z1) (2. —z5)  (2.116)

Paso 6: Calculo de la constante de influencia sobre la velocidad inducida
En la ecuacion 2.107 se observa que existen un conjunto de variables
constantes a cada herradura de voértice a las que se les llama: constante de

influencia sobre la velocidad inducida K.

(2.117)

-l (- )
“amryxry 2L O \lrg] 2l

Paso 7: Calculo de las componentes de la velocidad inducida u, vy w.

u=K(@xry), (2.118)
v=K(rxr), (2.119)
w=K({xnr), (2.120)

2.7.2.5. Célculo de los coeficientes de influencia.

Para el calculo de los coeficientes de influencia se resuelve la condicién

de borde o tangencia de velocidad de la Ecuacion 2.94
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2.7.2.6. Calculo de los vortices I', y las variables aerodinamicas.

La magnitud de los vortices de cada seccion, se obtienen a través de la
ecuacion 2.121, también llamada condicion de Kutta-Joukousky y de las
ecuaciones 2.1y 2.2 se obtienen los coeficientes de sustentacién y resistencia
del ala.

L=p.T.V (2.121)



CAPITULO 3
Diseno Metodoldgico

Los aspectos metodoldgicos considerados en este proyecto permiten
desarrollar de manera l6gica y sistematica, cada uno de los objetivos
planteados, para lo cual se emplearan las herramientas metodoldgicas
existentes. De tal forma, se estructuran los aspectos metodolégicos
atendiendo a los requerimientos basicos de esta investigacion. Estos estan
contenidos de la siguiente manera: tipo de estudio que se desarrolla, el
método de investigacion a ser utilizado, el disefio de la investigacion y el

disefio de la estructura de la investigacion.

3.1 Tipo de Estudio.

Esta investigacibn esta destinada a desarrollar un cédigo
computacional para realizar el analisis aerodinamico de alas subsonicas
basadas en VLM. Para ello, es necesario contemplar una investigacion
documental para obtener informacion bibliografica actualizada que se adapta
a los requerimientos del disefio a realizar. La investigacion documental
definida segun el manual emitido por la U.P.E.L de trabajos de grado de

especializacion y maestria y tesis doctorales (Hernandez, 1998) “...estudio de



Capitulo 3. Disefio Metodoldgico 46

problemas con el propésito de ampliar y profundizar el conocimiento de su

naturaleza.

De lo anteriormente expuesto se puede inferir que el proyecto
contempla la utilizacion de informes y documentos realizados por otros
investigadores, asi como informaciones y datos técnicos contenidos libros y

paginas Web que aporten o colaboren con el desarrollo de este proyecto.

Ademas, este estudio es encaminado bajo la forma de proyecto factible
porque éste se dio a la necesidad de buscar una alternativa favorable a la
disminucién de los recursos antes planteados. El proyecto factible definido
segun el manual emitido por la U.P.E.L de trabajos de grado de
especializacion y maestria y tesis doctorales (Hernandez, 1998) “...consiste
en la investigacion, elaboracion y desarrollo de una propuesta de un modelo
operativo viable para solucionar problemas, requerimientos o necesidades de

organizaciones 0 grupos sociales...”.

3.2 Método de Investigacion

Este proyecto atiende a un procedimiento riguroso formulado de
manera logica y sistemética para lograr la obtencién, organizacion y
exposicion de resultados como de conocimientos en su aspecto tedrico.
Primeramente se realiza una amplia revision bibliografica y documental tedrica
de los procedimientos de andlisis aerodinamico de alas subsonicas. El método
de investigacion empleado en algunas partes del disefio, es el comparativo y
el de analisis; el primero es por el hecho de que se comparan los datos
obtenidos con otras investigaciones a fin de determinar si el codigo disefiado
cumple con lo previsto. El segundo es para identificar los factores, variables y
efectos que intervienen en el disefio del codigo para determinar la relacion

existente entre los cambios en la utilizacion del método del VLM. El método de
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andlisis es definido segun (Méndez, 1992) “Proceso de conocimiento que se
inicia por la identificacidon de cada una de las partes que caracterizan una
realidad. De esa forma se establece la relacion causa-efecto entre los

elementos que componen el objeto de la investigacion”.

3.3 Disefo de la Investigacion.

Esta investigacion se desarroll6 abordando en el tiempo tres fases
generales, las cuales conllevaron a las actividades pertinentes que permitieron
concluir todos y cada uno de los objetivos especificos. Estas fases generales
son:

Fase 1: investigacion documental tedrico - mateméatica del método del
VLM.

Fase 2: desarrollo del modelo aerodinamico y cédigo computacional para
el analisis aerodindmico de alas subsonicas a través de VLM.

Fase 3: validar el codigo computacional con trabajos experimentales de
investigacion previos y otras herramientas computacionales ya validadas.

La fase 1 se desarroll6 en 5 actividades, que contemplaron la
documentacion tedrica del método VLM, la determinacion de las variables de
estudio para finalizar la fase con el desarrollo del modelo aerodinamico del
método VLM. Esta fase se ejecutd en dos etapas, en donde la primera consta
de 3 actividades y la segunda de 2 actividades como se muestra en la tabla
3.1

Tabla 3.1
Fase 1 del disefio de investigacion.

Seleccién de Libros y Trabajos de
Investigacion de VLM

ETAPA 1 Determinacion de las Variables de estudio
FASE 1 con VLM

Andlisis del procedimiento Matematico
VLM de otros investigadores

ETAPA 2 Desarrollo del algoritmo

Desarrollo del modelo aerodinamico

Fuente: El autor.
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La Fase 1 esta disefiada de forma tal de dar cumplimiento a los objetivos
1 y 2 de la investigacion, al finalizar, esta Fase el investigador analizé un
compendio tedrico del modelo matematico VLM asi como también desarrollo

el modelo aerodinamico propio.

Luego para el desarrollo y conclusion de la fase 2, se desarrollaron 4
actividades, que contemplaron la elaboracién del cédigo computacional para
determinar el andlisis aerodindmico de alas a través del método VLM, junto
con la realizacién de los ajustes computacionales necesarios y resultados de
prueba. Esta fase se ejecutd en dos etapas, cada una contentiva de 2

actividades como se muestra en la tabla a continuacion:

Tabla 3.2
Fase 2 del disefio de investigacion.
Codificaciéon del modelo
ETAPA 1 aerodinamico
FASE 2 Corrida de verificacion del cédigo.
ETAPA 2 Real?zac@c’m de ajustes necesarios.
Realizacién de calculos de prueba.

Fuente: El autor.

La Fase 2 est4 disefiada de forma tal de dar cumplimiento al objetivo 3 de
la investigacién, al finalizar esta Fase el investigador elabord el codigo

computacional completo.

Para finalizar con el trabajo de investigacion, en la Fase 3 se realizé un
andlisis comparativo de los resultados obtenidos utilizando el codigo
computacional con los seleccionados de un compendio de al menos 2 trabajos
previos de investigacion experimental basados en alas subsénicas, con el fin
de realizar la validacion del codigo para posteriormente redactar los resultados
y conclusiones del trabajo. Esta fase se desarrolld6 en una sola etapa,

contentiva de 3 actividades como se muestra en la tabla 3.3:
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Tabla 3.3
Fase 3 del disefio de investigacion.

Busqueda de trabajos
FASE 3 ETAPA 1 experimentales previos

Validacién del cédigo

Desarrollar resultados

Fuente: El autor.

La Fase 3 esta disefiada de forma tal de dar cumplimiento al objetivo 4 de
la investigacién, al finalizar esta Fase el investigador habra concluido con la

investigacion y resuelto la situacion problematica planteada en el capitulo 1.

3.4 Cronograma de actividades y disefio de la investigacion
3.4.1 Tabla de actividades.

Cada fase de la investigacion, resolvié la ejecucion de cada uno de los
objetivos especificos planteados en el tiempo establecido seguin se observa
en la tabla 3.4.

Tabla 3.4
Inicio y fin de actividades de la investigacion.
Duracién
Objetivos Actividades Inicio (dias) Fin
Realizar un diagnostico teérico- | Seleccién de Libros y Trabajos de Investigacion
matematico del método VLM para | de VLM 15/10/2014 30 15/11/2014
determinar  las variables  de | Determinacion de las Variables de estudio con
estudio. VLM 15/11/2014 17 02/12/2014
Andlisis del método de VLM 16/11/2014 13 30/11/2014
Disefiar el modelo aerodinamico | Desarrollo del modelo aerodindmico 3D 30/04/2014 15 15/05/2014
para la determinacion de la
geometria_aerodinamica de alas | pesarrollo de la geometria del ala 12/05/2014 18 29/05/2014
subsoénicas basadas en VLM.
Desarrollo del post-procesador 10/06/2015 10 20/06/2015
Disefiar codigo computacional e . -
del método matematico para la Codificacién del método mateméatico 20/06/2015 41 31/07/2015
determinacion de la geometria | coriga de verificacion del codigo. 01/08/2015 2 03/08/2015
aerodindmica de alas subsoénicas. —— - >
Realizacion de ajustes necesarios. 01/08/2015 2 03/08/2015
Validar el codigo computacional. o ) ) )
Andlisis de trabajos experimentales previos 06/08/2015 7 13/08/2015
Validacién del cédigo 14/08/2015 6 20/08/2015
Desarrollar resultados 21/08/2015 2 10/09/2015

Fuente: El autor.
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3.4.2 Diseiio metodolégico para el desarrollo de la estructura del

proyecto de investigacion.

La estructura general del proyecto, se disefié en dos grandes partes, la

parte 1 que consta de 3 capitulos, en los cuales, en el capitulo 1 (El

Problema) se muestran: el problema o concesion de la idea principal del

proyecto de investigacion, asi como también el desarrollo de los objetivos del

mismo, en el capitulo 2 (Bases Teoricas),

las bases tedricas de

la

investigacion y en el capitulo 3 (Disefio Metodoldgico) se desarrolla el disefio

de la metodologia para la realizacion de la investigacion. La parte 2 consta de

cuatro contenidos técnicos, distribuidos en cuatro capitulos técnicos, a través

de los cuales se les dard cumplimiento a los objetivos especificos de la

investigacion, tal y como se muestra en la tabla 3.5

Tabla 3.5

Subestructura de capitulos técnicos de la investigacion

CAPITULO

CONTENIDO TECNICO

OBJETIVO DESARROLLADO

NUMERO

Modelo Aerodinamico (VLM)

Realizar un diagnéstico tedrico
matematico del método VLM para
determinar las variables de estudio

Desarrollar el algoritmo de calculo
para la determinaciéon de las
variables aerodinamicas de alas
subsoénicas basadas en VLM que
incluya la curvatura del perfil y el
factor de compresibilidad

Cddigo Computacional (VLM)

Implementar en un  cddigo
computacional, el algoritmo
matematico para la determinacion
de las variables aerodinamicas de
alas subsoénicas

5

Resultados y Validacion

Validar el Cadigo Computacional

4

6

Conclusiones y Recomendaciones

Fin de la investigacion y propuesta de futuras
investigaciones basadas en esta

Fuente: El autor.
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Modelo Aerodinamico.

Los aspectos a tratar en adelante, constan del desarrollo del modelo
aerodinamico basado en el método numérico VLM, basado en algunos
aspectos procedimentales, por los autores nombrados en el capitulo 2,
seccion 2.1 y determinar las variables de estudio en funcion de los parametros
geométricos del ala a estudiar. EI modelo aerodinamico total para la
resolucién del problema se divide en tres submodelos que son: el modelo
aerodindmico fisico potencial, el modelado de la geometria aerodinamica y el

modelado de las cargas aerodinamicas.

3.5. Modelo aerodinamico fisico potencial
3.5.1 Hipotesis del problema fisico

Como inicio de la aplicacion de la aerodinAmica potencial se
establecen una serie de hipoétesis para la simplificacion del problema, como
se explica en este apartado basado en la geometria aerodinamica de
aeronaves cuya nomenclatura se refleja en la figura 3.1 para los ejes del
viento, en donde se pueden visualizar los espesores de capa limite viscosa y
térmica, asi como también espesores de perfil, cuerda, envergadura y

comportamiento del downwash o estela del ala.
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Figura 3.1. Pardmetros del problema aerodindmico para el
establecimiento de las hipétesis.

En la mayor parte de su operacién, las aeronaves estan inmersas en
flujos con numeros de Reynolds elevados. Los perfiles suelen ser fuselados,
es decir, que su espesor es mucho menor a su cuerda (ho(y)<<c(y)), de
manera que el flujo se perturba lo menor posible y los gradientes adversos
se minimizan para evitar desprendimientos de corriente y resistencias de
forma innecesarias. Otro de los objetivos es volar con angulos de ataque
pequeinos (a(y)<<1) (sustentando con velocidad en lugar de CL) para asi

disminuir la inevitable resistencia inducida.

Las aplicaciones practicas de hoy en dia en aeronautica estan
enfocadas a vuelo subsoénico bajo, con lo cual, es valido asumir régimen
incompresible, ya que M., < 0.3. De la misma forma, el problema puede
modelarse como cuasi estacionario debido a que el numero de Strouhal es

pequeio, St<<1 y el efecto de la gravedad puede considerarse despreciable
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al cumplirse la condicién de que el nimero de Froude es alto en la gran
mayoria de estos problemas Fr>>1. También se puede demostrar que el
espesor de capa limite viscosa (9,), en donde los gradientes transversales
de velocidad son importantes y por tanto los efectos viscosos son
despreciables, es muy pequefio debido a los altos niumeros de Reynolds,
también es de esperarse, debido a esta misma condicién, que el flujo
alcance el régimen de turbulencia aunque en este caso también se
demuestra que el espesor de capa limite turbulenta (dww) €s bastante
pequefio. Asi mismo puesto que el numero de Prandtl del aire es del orden
de la unidad, se considera que el espesor de capa limite térmica es del
orden de la viscosa, o mismo ocurre con el espesor de estela. En resumen
el problema aerodinAmico plantea: alto numero de Reynolds pero
velocidades subsonicas (flujo incompresible), cuerpo fuselado lo cual reduce
las perturbaciones de flujo, alto nimero de Froude lo cual indica que las
fuerzas de inercia prevalecen sobre los efectos gravitatorios, bajo numero de
Strouhal, que indica la velocidad prevalece sobre la frecuencia de
desprendimientos de vértices y flujo no viscoso. A continuacién en la tabla
3.1, se presenta un resumen de lo explicado en el parrafo.

Tabla 3.6
Hipotesis del problema aerodinamico.
Parametro Ecuacion Hipotesis
p.Cr.V . .
Numero de Reynolds m »>1 Pero M<0.3 Flujo Incompresible
fL . . )
Numero de Strouhal 7 <1 Cuasi estacionario
VZ
Numero de Froude 2 »>1 Inercia prevalece sobre gravedad
9
L Cr L .
Espesor de capa limite viscosa Sy~— <K Cr Region viscosa despreciable
VRe
o 0.382 x L .
Espesor de capa limite turbulenta turb ™~ porre < Cr Region viscosa despreciable
e
Cp.
Numero de Prandtl Pr~1- % 6:~6,
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Se extrae de las consideraciones expresadas en la tabla 3.6 que los
efectos de la viscosidad y conduccion de calor quedan confinados en
regiones muy pequefas, con lo cual, se justifica despreciar los términos

disipativos del modelo, resultando en un flujo ideal.

A continuacion, se modelara el fluido mediante las ecuaciones de
Navier-Stokes en forma diferencial, que consisten en balances integrales de
masa Yy cantidad de movimiento llevados a nivel de punto. Dichas
ecuaciones son tremendamente dificiles de resolver por lo que es necesario

introducir las hipotesis descritas en este apartado.
3.5.2. Modelado de las ecuaciones de Navier-Stokes para flujo Ideal.

En primer lugar, la ecuacion de continuidad:

7.(pV) =0 (3.1)

Lo cual establece que, para en un volumen de control infinitesimal y
estacionario, el flujo de masa que entra ha de ser igual al que sale y en el
caso incompresible se reduce a que el campo de velocidades debe ser

uniforme.
La ecuacion de cantidad de movimiento

pv.Vv = —Vp (3.2)

Es una ecuacién vectorial que relaciona los flujos de cantidad de
movimiento en el volimen de control con la resultante de fuerzas de presion
sobre la superficie, eliminando las componentes de fuerzas debidas a la

gravedad y las debidas a efectos viscosos.
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Para finalizar, la ecuacion de la conservacion de la energia queda

expresada para procesos isentropicos como:

G -G 7

Despreciando los términos de disipacion de calor.

De otra forma las hipotesis del problema conllevan a que las lineas de
corriente tendran poca deformacion, con lo cual es valido introducir la teoria
de pequefas perturbaciones y simplificar las ecuaciones, teniendo en cuenta
gue [€]'[€]’ K [E]'[E]lw K [E]lw]€]le donde [€]" y [€]., representa cualquier
variable de perturbacién en el ala y en el infinito aguas abajo del ala

respectivamente, de manera que la variable total puede expresarse como:

[€](x,y,2) = [€]lw + [€]'(x, ¥, 2) (3.4)

Entonces la ecuacion de continuidad queda expresada como:
V.(p9) = V.[(p" + pos)(Uos + 3")] = V. (Usop’ + pes’) = 0 (3.5)

Ahora bien, desarrollando la ecuacién 3.2 y sustituyendo las

condiciones de no perturbacion queda lo expresado en la ecuacion 3.6.

s —_ — o7’ , (3.6)
PU.VU~ppUs. VU = poo Uy i —Vp

Tomando el rotacional de la ecuacién 3.6 se obtiene:

ULV v _ U_’a(v 5') =0
PV xax—Poo Ooax XU ) =

(3.7)
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Lo cual establece que (Vxv') es independiente de x. En los puntos muy
alejados del perfil, donde la velocidad no presenta perturbaciones, es decir, la

velocidad de perturbacion es despreciable y su rotacional sera nulo.

(7xv") =0 (3.8)

3.5.3. Funcion potencial de velocidad.

De la ecuacién 3.8 se obtiene que si el rotacional del campo de
velocidades es nulo, éste deriva de una funciéon escalar llamada funciéon

potencial @ que queda definida como ¢(x,y,z).

V' =V¢' (3.9)

Con la finalidad de interpretar fisicamente la ecuacion (3.8) se parte de
la base de que un elemento fluido puede experimentar tres tipos de
movimientos, que son: traslacion, rotacion y deformacion, adicionalmente a
esto, se entiende por viscosidad, la propiedad del fluido mediante la cual
capas adyacentes de elementos interaccionan entre si en tanto en cuanto se
restringe su movimiento relativo o se transmiten cargas tangenciales. Por
tanto, en ausencia de viscosidad, una accién tangencial en el contorno de un
elemento fluido no va a conferirle velocidad angular al mismo, por otro lado,
la resultante de una distribucién de fuerzas normales que actia sobre el

centro de gravedad no genera momento y por tanto rotacién.

La ecuacion 3.10 define la vorticidad como el doble de la velocidad

angular.

(3.10)

gl
Il
[\
2l
Il
~
=
(e
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Donde v es el vector velocidad del elemento fluido.

Con el fin de cuantificar matematicamente la variacioén con respecto del
tiempo de la vorticidad, se suele tomar el rotacional de la ecuacion de
cantidad de movimiento con su término convectivo expresado en términos

de vorticidad como se expresa en la ecuacion 3.11.

. Dﬁ_617+l7 EAN 7 xB) = 1, (3.11)
th_at > VX xv—pp
Al simplificar e introducir la ecuacién de continuidad 3.1.
D <5> w_ (3.12)
—(=)=—Vv
Dt\p) »p

El término de la derecha se denota que la vorticidad de un elemento
fluido, la cual, aumenta al estirarse las lineas de corriente debido a la
disminucién de su seccion transversal, lo cual responde a una conservacion
del momento cinético. Se observa que la variacion por unidad de tiempo de
la vorticidad es proporcional a su valor instantaneo. Asi, en el infinito la
velocidad de las particulas es irrotacional, en ausencia de viscosidad y en el
flujo, la evolucién del campo de velocidades sera tal, que seguira siendo

irrotacional en todo punto del mismo.

El Ultimo paso es utilizar la ecuacion de energia para cerrar el
problema, sabiendo que p =p’' +p. Y p = p' + po que al introducirlo en la

ecuacion de energia 3.3. Se obtiene la ecuacion 3.13:
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. YPe o, (3.13)

Donde “a.” es la velocidad del sonido. Despejando V.7’ de la ecuacion

3.5 y sustituyéndolo en 3.11 se obtiene:

ooz du (3.14)
' “ ox

Desarrollando el producto punto o la divergencia de campo de
velocidades se obtiene la ecuaciéon 3.15.

ou' v dw' (3.15)
e M2)— T —
(1 M°°)ax+ay+ P 0
Lo cual en términos de la funcion potencial de velocidades queda

expresado como.

a%p' 92" 9%¢’ 3.16
¢ 0% 0% _ (3.16)
0x? = 0dy?  0z?

La ecuacion 3.16 es la ecuacion gobernante del movimiento del fluido

(1-M2)

alrededor del cuerpo fuselado, la cual para régimen subsonico (M<<0.3)

resulta ser el laplaciano de la funcion potencial de velocidades (3.17).

V2¢p' =0 (3.17)

3.5.4. Definicion de las condiciones de borde.

3.5.4.1. Condicion de perturbacion nula de la corriente de aire

en el infinito.

Esto establece que, en las lejanias de la superficie del ala no
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existen perturbaciones o lo que es lo mismo:

' =Vp > 0enx?+y*+z% > (3.18)

3.5.4.2. Condicion de impenetrabilidad de flujo y no

deslizamiento.

En este problema al despreciar la viscosidad, no se puede imponer la
condicion de no deslizamiento debido a que no existe un mecanismo fisico
gue permita que se cumpla dicha condicién con lo que sdélo queda la

condicion de impenetrabilidad

Fpge = 0 (3.19)

3.5.4.3. Condicion de equilibrio de presiones y no acumulacion

de masa en la estela.

Teniendo en cuenta también que en la estela, las velocidades son tales
gue existira equilibrio de presiones, como se expresa en la ecuacion 3.20.

u(x,y, Z:st) = u(x,y, Zost) (3.20)

Y no haya acumulacién de masa

a)(x,y, Z;-St) = a)(x,y, Ze_st) (321)

El establecimiento de las condiciones de borde constituye un aspecto
de suma importancia al momento de obtener las ecuaciones para resolver el
problema aerodinAmico de esta investigacion y determinar las variables

buscadas, de interés cientifico e industrial.
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3.5.5. Superposicion del problema simétrico (de espesor) y anti

simétrico (sustentador)

Gracias a la linealidad de la ecuacion gobernante del problema (3.17)
es posible superponer soluciones separadas para el problema simétrico o de

espesor y el problema anti simétrico o sustentador, de la forma:
@' =@ + o5 (3.22)
En esta investigacion se ahondara exclusivamente el problema anti
simétrico que es el que aporta las caracteristicas sustentadoras del ala y

gue son del interés para la resolucion del problema.

Donde el vector normal exterior al sélido se calcula facilmente con la
expresion 3.23

N VF (3.23)
Next = W

Donde F(x,y,z)=0 representa la superficie sustentadora del problema.
3.5.6. EI Método de Vortex Lattice (VLM)
3.5.6.1. Basamento procedimental del VLM

En el apartado anterior se demostré que el problema aerodinamico es
irrotacional por lo tanto el campo de velocidades deriva de una funcién
potencial escalar, Es decir, la ecuacion de continuidad y la irrotacionalidad del
vector velocidad, se escriben en las ecuaciones 3.24.

W) =0y(@Vxv)=0 (3.24)
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La expresion 3.24 se cumple de manera idéntica en la teoria de campos

electromagnéticos. Suponiendo que ﬁ(x, y,z) es el campo magnético
generado por un hilo conductor cerrado, a través del cual circula una corriente

de intensidad I, se comprueba que:

(v.H)=0y (VxH)=0 (3.25)

Ademas, su expresion es bien conocida y viene dada por la ley de Biot-
Savart, que serda analizada en mayor profundidad en el siguiente apartado.
Por otro lado, también se verifica la condicion de nulidad en el infinito ya
gue la intensidad de campo segun esta ley es inversamente

proporcional a la distancia entre el conductor y el punto donde se evalua.

3.5.7. Ley de Biot-Savart aplicada al modelo aerodinamico

La Ley de Biot-Savart constituye un perfecto candidato para modelar el
campo de velocidades por analogia. Asi, la distribucion de vorticidad se
modelard mediante una red de cuadrilateros cerrados con intensidades de
torbellino constantes a lo largo de cada uno de los mismos y distribuidos

sobre la superficie de curvatura del ala.

S6lo queda imponer el cumplimiento de la condicibn de
impenetrabilidad de superficie, para ello, lo que se va a hacer es calcular el
campo de velocidades generado por la red de cuadrilateros cerrados en una
serie de puntos pertenecientes a la superficie de curvatura del ala
(posteriormente seran definidos) y se impondra que la intensidad de
torbellino de cada cuadrilatero sea tal, que cuando se superpone el efecto
de todos en uno de los puntos donde se ha evaluado la velocidad, esta

Ultima sea tal que verifigue la condicion de impenetrabilidad. Al final se
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llegard a un sistema lineal con tantas ecuaciones e incdgnitas como puntos

se elijan para evaluar el campo de velocidades.

El problema es que incluso después de resolver dicho sistema, la
solucion no es Unica: para el caso sustentador la circulacibn no esta

biunivocamente definida.
A la vista de la figura 3.2, se extrae que para poder generar circulaciéon
en el ala, debe haber una discontinuidad en el potencial de velocidades

cerca del borde de salida para que:

I'=¢,— ¢, #0 (3.26)

Figura 3.2. Circulacioén en el alay estela

Se hace evidente la necesidad de ampliar la distribucién de vorticidad
aguas abajo del ala sobre la estela, de manera que se aporte dicha
discontinuidad al mismo que cumpla con las condiciones de equilibrio de

presiones y no acumulacion de masa en la estela.

Para modelar la estela bajo estas condiciones, lo que se hace es

extender los cuadrilateros de torbellinos hasta el infinito a partir del borde de
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salida de manera que la estela queda mallada en y pero no en x, donde la

intensidad permanece constante tal y como se ilustra en la figura 3.3.

Como se ve, en la estela no hay hilos de torbellinos perpendiculares al
flujo y por lo tanto, automaticamente se cumplen las condiciones (3.24).

v’-l-
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Figura 3.3. Distribucion de vorticidad en el ala y modelos de
deflexion.

Por otro lado, ya que a priori no se conoce la posicion de la estela, en
primera aproximacién se supone que la estela abandona el borde de salida
justo con el angulo de los ultimos paneles en cada y dest(y) = dbs(y). A
efectos practicos, se suele tomar la media para asi tener una estela plana,
no obstante, se dejard un parametro libre para seleccionar dicho angulo
manualmente ya que éste condicionara cuantitativamente los resultados y
en vistas a tomar el que mejor los aproxime en comparacion con la literatura

0 otros codigos.
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Para tener una idea de como influye la posicion de la estela a los

resultados, (Katz & Plotkin, 2001) proponen los resultados de la figura 3.3.

Ya se tiene una distribucion de vorticidad apropiada sobre la forma en
planta. Previo paso a la resolucion del sistema de ecuaciones que nos
permita conocer la intensidad I' de cada uno de los anillos de torbellinos
(que, por comodidad, van a ser referidos como paneles), se hace necesario
implementar una funcién que dados los puntos del cuadrilatero, permita
conocer la velocidad inducida por el mismo en cualquier punto del espacio y
para una intensidad unitaria. Esto no es mas que implementar la Ley de
Biot-Savart previamente comentada. Debido a su gran importancia en el

método, se va a proceder a detallar su obtencién.
El fluido incompresible ha de cumplir la ecuacion de continuidad:
(V.9) =0 (3.27)

La idea es determinar el campo de velocidades que resulta de una

distribucion conocida de vorticidad. Para ello, se puede expresar la
velocidad como el rotacional de un campo A tal que:

D=VxA4 (3.28)

Entonces, expresando la vorticidad en términos de A y desarrollando el
producto triple se tiene:

B=Vxv=Vx(VxA)=V.(V.4) - V24 (3.29)
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Ya que el rotacional del gradiente es cero, A no esta determinada, de

manera que es posible elegirla tal que:

(v.A)=0 (3.30)

Asi, resultaria la ecuacion de Poisson para A

@ =—-24 (3.31)

La solucién de esta ecuaciéon empleando el teorema de Green:

5 1 a) (3.32)
A(P) = - S S dv
4 ), |7 =75l

Se esta evaluando 4 en el punto P (a una distancia r del origen), como
resultado de integrar la vorticidad w (a rp) en V. Las distancias quedan

explicitadas en la figura 3.4.

Figura 3.4. Velocidad en el punto P debido a una distribucion de

vorticidad

Entonces, el campo de velocidades resulta de aplicar rotacional:

R 1 w (3.33)
AP)=—| Vx—o——adv
4m )y, |7 — 7ol
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Es conveniente ahora expresar el integrando en términos de la
circulacion e integrar a lo largo de un volumen filiforme. Sea un trozo de
filamento infinitesimal de vorticidad @ como el de la figura 3.5. Témese
ahora la seccion transversal dS perpendicular al vector vorticidad, entonces

se puede expresar un diferencial de filamento como

— @ (3.34)
dl = = dl
||
Por otro lado la circulacion[ se calcula a través de la expresion:
I = wdS (3.35)
Y el diferencial de volumen dV
dV =dS.dl (3.36)

Al sustituir 3.34, 3.35 y 3.36 en el integrando de 3.33 y aplicar rotacional

se obtiene:

|7 — 7| (3.37)

En la figura 3.5 se observa la nomenclatura que ilustra el calculo
vectorial de la velocidad inducida por un filamento de vortices tridimensional
con las variables geométricas involucradas en el problema para luego
extrapolarlas hacia la resolucion del célculo de las variables aerodinamicas de

un ala subsoénica.
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Figura 3.5. Velocidad inducida por una distribucién de vortices en
un punto.

En forma integral para el caso aerodinamico, la ecuacién 3.33 queda
expresada de la forma:

r [ di x| =7l (3.38)

41 |7 — 7,3

Ahora sélo queda evaluar la integral de linea a lo largo del cuadrilatero

A,B,C,D o la malla de seccion de ala de la figura 3.6.

A

Figura 3.6. Cuadrilatero de seccién de malla de vortices
Por superposicion la resolucion de la velocidad total inducida por el
cuadrilatero sera la sumatoria de la velocidad inducida por cada filamento de

vortices segun la ecuacion 3.39
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fBEioxlf’—Fol +f6d_lo’x|F—fo| +fDdTo’x|f—Fo| +fAd_zo’x|?—fol] (3.39)

4 IF=Tol? g [F—7l PR Ul p F—7P

Para obtener la velocidad inducida por el cuadrilatero basta con
determinar una expresion gue recoja las coordenadas de los puntos iniciales
y finales (P y Q) del segmento en cuestidn, asi como las del punto donde se
pretende evaluar el campo de velocidades generado por el segmento y
particularizar para cada segmento. A continuacion, se van a realizar algunos

cambios de variable y relaciones geométricas basados en la figura 3.7.

Figura 3.7. Angulos y distancias para el célculo de la velocidad
inducida.

El vector n es perpendicular al plano formado por OPQ y constante a lo
largo de PQ y lleva el sentido dado por I , luego es valido sustituir el

producto vectorial por el modulo incluyendo el seno del angulo que forman:

. (_’)—fQFEl) 7 —7, _ﬁj‘QF dly.sen 8 (3.40)
PPN = | 4 O IR E T ) an R -2

Se procede a hacer un cambio de variable dlp — dfg teniendo en cuenta

que:
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i—tan(rr—ﬁ)=—tan‘8—>l()=—i_> d dap d dp (341)

Iy tan dlo = tan?B " cos?f - sen?p

Donde d = r.sen(B). Simplificando y sustituyendo en (3.40) se tiene

P 1 r (3.42)

Upo(F) = ﬁ—fﬁl E.gsen(ﬂ)dﬁ = ﬁm(cos By — cos ;)

Para el calculo de B y n apoyandose en la figura 3.8 se extrae que:

Figura 3.8 Calculo vectorial de By n

De esta figura se deducen las ecuaciones 3.43, 3.44 y 3.45 para el

calculo del cos 31, cos B2 y n respectivamente como

2 C 3.43
cos 1 = :APQ—'SI: ( )
|7pq |- Sk |
2 c 3.44
cos f, = f"Q—'SE’ ( )
|7pql-Sel
ST (3.45)
n=-—s——--
|Sp x S

Finalmente, se obtiene el modelado vectorial de la ley de Biot Savart
para el modelo aerodinamico aplicado a la velocidad inducida por un

filamento de vértice, segun se expresa en la ecuacion 3.46:
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-

roSxd, . (5 5, (3.46)
va= - e

— . S - Tpo:-\ 7575 — 73
AT |Sp x So A 1Sp]  [Sel

Una vez establecida la ecuacién para el modelado de la velocidad
inducida por cada cuadrilatero de vértices se asume que el problema es
tnico y que se ha seleccionado una distribucién apropiada de vorticidad
para modelar tanto el ala, como la estela para asi cumplir con la condicion

de Kutta Joukovsky.

3.5.8. Estimacion de la posicion de los puntos de importancia en

el modelo aerodindmico.

En el modelo aerodinamico se estima ahora la posicion del punto de
aplicacion de la fuerza total en el problema (Punto de Carga), el punto de
influencia de la velocidad inducida (Punto de Control), los puntos extremos del
vortice principal (Puntos de inicio y fin) y los puntos limite de la seccién o

malla.

El punto de carga (X.,y.,ZL), €s el punto sobre cada seccion en donde
se aplicara la fuerza aerodindmica resultante ademas de centrarse el vortice
principal “I',” de dicha seccion y El punto de control (Xc,Yc,zc), €s el punto
sobre cada seccion sobre el cual se induce la velocidad generada por los

vortices principales como se muestra en la figura 3.9 para una seccion plana.

3.5.8.1. Estimacion del punto de carga.
El punto de carga coincide con el centro aerodinamico de la seccién, es

decir, a ¥ de la longitud de “c” medido desde el borde de ataque.
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3.5.8.2. Estimacion del punto de control.

La velocidad inducida por un vortice segun el método de los paneles
explicado en el capitulo 2 se determina mediante la expresion 2.29,
extrayendo solo la componente “x”: (Chao, 2007)

I’ (3.47)
Ve = Tomr

Donde “r" es la distancia del punto de carga al punto de control.
Aplicando la condicion de flujo tangencial sobre la linea de curvatura de la

ecuacion 3.19 y la condicion de perfil delgado,

v, = —aV, (3.48)
Igualando 3.47 y 3.48
I (3.49)
—— = —al,
21T
r _ (3.50)
2TV

La ecuacion de Kutta-Joukowsky para el calculo de la fuerza de
sustentacion establece que dicha fuerza es directamente proporcional a la
magnitud del vortice generado sobre el centro aerodinAmico de la seccioén:
(Batchelor, 1990)

L=pV,T (3.51)
Al igualar la ecuacion 3.51 con la ecuacion 2.1 y sustituir el CL para una

placa plana (21a) resulta:

1
pV,I = EpVOOCZTL'a (3.52)

Sustituyendo 3.50 en 3.52 y simplificando resulta:
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. ¢ (3.53)
2

Es decir segun se puede apreciar en la figura 3.9 el punto de control se
ubica entonces a ¥ de la longitud de la cuerda medida desde el borde de
ataque.

Punto de Control

AT
— X
7 b

e

- c
|

K

Figura. 3.9 Ubicacion del punto de control.
Fuente: Cummings & Mason et al, 1995

Una vez establecida la ecuacion para el modelado de la velocidad
inducida por cada cuadrilatero de vortices se asume que el problema es
unico y que se ha seleccionado una distribucion apropiada de vorticidad
para modelar tanto el ala, como la estela para asi cumplir con la condicion
de Kutta Joukouski.

3.6. Modelado de la Geometria Aerodinamica

En la figura 3.10, se observan los puntos de mallado de superficie o
puntos de contorno externo del panel (1234) los cuales delinean el panel i,j,
se identifica también en esta figura la division de paneles a lo largo de la
envergadura N (en direccién j) y a lo largo de la cuerda M (en direccion i).
Asi mismo se observa un detalle de uno de los paneles en donde se
muestran los contornos del cuadrilatero de vorticidad (ABCD) y la ubicacion

del punto de carga (g) y de control (col) del panel:



Capitulo 3. Disefio Metodologico. 73

Figura 3.10 Modelado Geométrico del ala

Basados en lo anterior todos los puntos de interés se pueden modelar

matematicamente como se explica a continuacion:

3.6.1. Mallado de Superficie (Paso 1)

Puntos extremos del contorno de la seccion (1234): son el contorno
de cada panel, sobre éstos se calcularan la cuerda y los puntos ABCD que
constituirdn la verdadera red de vorticidad. La razén por la cual no se
superponen unos cuadrilateros con otros y las distancias entre los mismos
forma parte del método numérico y son tales que se garantiza un resultado
coherente con la teoria empleando un Unico panel al mismo tiempo que se
evitan posibles singularidades. En la figura 3.11 se observa que estos
puntos se pueden modelar facilmente con las ecuaciones de los bordes de

ataque y de fuga del ala.
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h/2N _’{ Y

Y y
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(b/2.tgh, b/2)
(C/M+b/2.tgA,
(2C/M+b/2.tgh, b/2)

G (MC/M+b/2.tgh, b/2)

Figura 3.11. Modelado de los puntos de Mallado de superficie

3.6.2. Modelado de los Puntos de Analisis (Paso 2)

Puntos de Control: Uno por cada panel, obtenido al realizar N

divisiones en “Y” a lo largo de la envergadura “b” y M divisiones en “X”,

situados a 0,75 veces la cuerda de cada panel segun se demostré con la

ecuacion 3.53, entonces, son los puntos donde se impone la condicion de

contorno, donde se calculan las normales ney

y se evaluaran las

magnitudes de interés, estos puntos se modelan facilmente en el plano XY

segun se observa en la figura 3.11 graficando la linea % de cuerda.

5b/2N

h/?2N

Puntos de Carga

(3Ca/4N.0) PL)

(7Ca/4N.0

(11Ca/4N.0N

Figura 3.12. Puntos de Control.

Puntos de Control (PC)

(3C/4N+b/2.tghb/2)
(7C/4N+b/2.tgAb/2)

(11C¢/4N+b/2.tgAb/2)
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El modelado queda expresado en forma lineal para las coordenadas

XY del punto de control segun la ecuacion:

(3.54)

Donde k es un contador en direccion de i (cuerda) para el modelado de

las M-ésimas lineas.

Puntos de Carga o centros de densidad de circulacion: Uno por
cada panel situados a 0,25h, como se observa en las figuras 3.10 y 3.12 son
los puntos donde se supone concentrada la densidad de circulacion una vez
resuelto el problema aerodinamico. La ecuacion de estos puntos en el plano

XY queda modelada de la forma:

(3.55)

Los modelos de las ecuaciones 3.54 y 3.55 sirven para determinar las
coordenadas X e Y de los puntos de malla control y carga del modelo
geométrico pero bajo esta metodologia se deben ir generando punto a punto
lo cual resulta ineficiente desde el punto de vista de costo computacional,
mas adelante se resolvera el modelo geométrico de forma matricial para

contrarrestar este punto débil desde el punto de vista de tiempo.

Puntos del cuadrilatero de vortices (ABCD): conforman el
cuadrilatero singular de la red de vorticidad que se emplea para modelar el

ala. Para cumplir con las leyes de Helmholtz éstos deben ser cerrados (o
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acabar en el infinito como en el caso de la estela) y deben tener intensidad

de torbellino constante a lo largo del anillo cerrado.

3.6.3. Ubicacion de la coordenada Z de los puntos de carga y
control.

Se pondra detalle a la determinacion de las coordenadas Z de los puntos
de interés debido a que en esta investigacion se introducira el efecto de la
curvatura del perfil al problema. Se modelard para los puntos de carga y
control como ejemplo tomando en cuenta que para los puntos (1234) y
(ABCD) se procedera de igual forma teniendo en cuenta la variacion de la

coordenada Y de cada uno de ellos.

Las coordenadas Z de cada punto de carga (Z;) y cada punto de control
(Zci) se determinan, tomando en cuenta dos contribuciones: la primera la
debida al diedro € del ala la cual se denota como Z; la segunda como una
aproximacion polindmica de las coordenadas de la linea de curvatura del perfil
de cada seccién a la cual se le denota como Zn.. Luego se hara detalle
también en la introduccion de la contribucién de la torsibn geométrica lo cual

también es un aporte de esta investigacion a los métodos anteriores.

De igual forma se tiene en cuenta que la coordenada Z tal y como se
planteard en este capitulo, sera determinada punto a punto lo cual indica un
alto costo computacional y al igual que las coordenadas XY, mas adelante se

calcularan en forma matricial.

Para Zn se desarrolla una libreria de perfiles aerodinamicos, con la
carga de las coordenadas X, y Zm, (cuyo origen esta en el encastre del ala con
Z+ perpendicular a X) de la linea de curvatura de cada perfil, la cual, cambia
proporcionalmente segun la cuerda del ala en la que esté ubicada cada
seccién de estudio, como se observa en la figura 3.13, en donde se conserva
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el seccionado general pero no se considera la flecha de borde ataque para

facilitar los calculos de cuerda.

Borde de ataque (ba)

(0,0) Y
& ® N
(0,b)
| Ca
& |
Co
C1
& |

/®/ (Cob)
g{)/ Borde de fuga (bf)
~

(Co,0)

Figura 3.13. Variacion del tamafio de las cuerdas para el ejemplo N=3

Cada linea de color rojo representa una cuerda, la cual cambiara cada N
estaciones hasta la estacion NxN. En el ejemplo de la figura 3.13 la cuerda C;
aplica para las estaciones i=1, 2 y 3, la cuerda C, para la estaciones i= 4,5y
6 y la C3 para las estaciones i=7, 8 y 9, es decir, en forma genérica se tendran
tantas cuerdas C; (j es el contador de cuerdas) como divisiones N tenga la
semiala y cada cuerda C; aplicara y cambiara cada grupo de N secciones

hasta la seccién NxN.

Ecuacion general de la contribucién del diedro € del ala (Z;).

De forma muy simple se denota que la contribucion del diedro sobre la

coordenada Z de los puntos de control y de carga sera la proyeccion de la
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envergadura de cada seccion sobre el eje “Z” una vez efectuado el giro del
angulo de diedro, de la forma:

_ (2s+1) (3.56)

ci AN b.sen ¢

Doénde s es un contador de columnas.

En la figura 3.14 se observa la contribucion del diedro del ala sobre la
coordenada Z de los puntos de carga y control respectivamente. Esta figura
corresponde a la vista trasera de la semiala y por geometria simple se deduce

la ecuacién 3.56.

z 4
Borde de fuga de la semiala

Linea de cuerda Est: 4,5 y6 /

/

€ Zs 4.5.6

¢ Yii=Yci

Y
Figura 3.14. Determinacién geométrica de la contribucién del diedro en

Z.

Procedimiento general de la contribucion de la curvatura del perfil
del ala (Zmc)

La ecuacion general de la cuerda C; se obtiene a partir de la ecuacion
general del borde de ataque f,a y la ecuacion general de borde de fuga fir. Una
vez obtenidas fpa Y for , S€ Sustituyen las coordenadas Yy, Y Yyt de cada bloque
j-ésimo de N secciones para obtener la coordenada X del borde de ataque Xpa
y del borde de fuga Xp:. Con las coordenadas (Xpa, Yba)j del borde de ataque y
(Xbr, Yor)j del borde de fuga, la cuerda C; sera la distancia entre dichos puntos.
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Ecuacion general de borde de ataque fpa.

En la figura 3.13 se observa que el borde de ataque es una linea recta

gue pasa por los puntos (0,0) y (0,b/2), obteniéndose la ecuacioén:
Xbaj =0 (3.57)

Ecuacion general de borde de fuga fps.

En la figura 3.13 se observa que el borde de fuga es una linea recta que

pasa por los puntos (Co,0) y (Ci,b/2), obteniéndose las ecuaciones:

b/2 (3.58)
Yor, = (Yo, = Co) (m) i

Ce — Co

(3.59)

Donde por deduccion del analisis de la figura 3.13 se observa que:

Y.i(sindiedro) Y (sindiedro) (2s+1) (3.60)

CoS & CoS & 4N

Para cada bloque de N estaciones (nétese que esto es sin considerar el

giro del angulo de diedro).
Determinacion de la longitud de cuerda C;.
Al usar la ecuacion general para calcular la distancia entre dos puntos y

sustituir la ecuacion 3.59, se determina la longitud de la cuerda C; para cada

bloque de secciones N de la forma:



Capitulo 3. Disefio Metodoldgico 80

2 2 (3.61)

G = (be,-) + (Ybfj B Ybaj) = Kby,

Doénde al sustituir la ecuacion 3.61 en la 3.59, se obtiene:
G = Xpy, (3.62)

Introduccion de la funcién de curvatura del perfil Znc.

El procedimiento se disefa para que se puedan introducir y actualizar las
coordenadas de la linea de curvatura de diferentes perfiles aerodinamicos,

segun se requiera para los calculos y analisis posteriores.

A las coordenadas introducidas se les aplicara una aproximacion
polinomial de grado n, para definir la ecuacion de ajuste del perfil, la cual

guedara archivada en la biblioteca de perfiles.

Los perfiles se archivan con datos genéricos, es decir, con coordenadas
Xp Y Zmec cOmo fraccion de cuerda, entonces para hacer uso de la ecuacion Zm.
en un analisis particular, se deberd multiplicar dicha ecuacién por la longitud

de cuerda C;.
Zme = Ci. f(Xp) (3.63)
Se debe tener en cuenta que este valor Zn. no considera la flecha del

ala, es decir, que el borde de ataque coincide con el eje “Y”. Al momento de
sustituir X, en f para obtener el Z,,. de los puntos de carga y control de cada
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estacion, se debe restar a las coordenadas X, y X la magnitud Y.tgA y

Yci.tg/\, para obtener las ecuaciones 3.64 y 3.65.

Zimey, = G- f (X — Yiitgh) (3.64)
Zmee; = Cj-f(XCi — Yeitgh) (3.65)

Donde Zn.i es la contribucion a la coordenada Z del punto de carga, de
la curvatura del perfil y Zmcci €s la contribucion a la coordenada Z del punto de

control, de la curvatura del perfil.

Ahora bien, por superposicion de resultados y agregando la correccion
de Zn producida por el &ngulo de diedro queda:

Zei = Zgi + Zyc,,- COS E (3.66)

Zyi=Zg + Zyyg,,-COSE (3.67)

3.6.4. Introduccién de la funcidn de torsién geométrica.

La torsion geométrica p es el angulo de giro alrededor del eje “Y” que se
le aplica a un ala con el fin de evitar, en alas con forma en planta trapezoidal,
la entrada en pérdida por las puntas, para de esta forma impedir que el alerén
o dispositivo de control lateral entre en pérdida aerodinAmicamente. El Método
de Hsichum Hua (MHH) considera que la torsibn geométrica es constante
para todas las secciones del ala, lo cual en la practica no es cierto, es decir,
las estaciones mas cercanas al encastre del ala poseen un angulo de torsion
geométrica mayor que el de las estaciones cercanas al tip el cual varia entre
-3° y 3° aproximadamente. Como aporte de esta investigacion se introduce la

funcién torsion geométrica la cual define la variacion lineal del angulo de
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torsibn desde el encastfe , hasta el tip y;, a lo largo del eje “Y”, o

semienvergadura del ala, esto se expresa en la ecuacion 3.68.

Ui

2 (e —po)- 25+ 1) (3.68)
= AN + o

3.7. Modelado de las cargas aerodinamicas.

Para realizar el modelado de las cargas aerodinamicas a través del VLM
se debe en primer lugar desarrollar el procedimiento de célculo de la velocidad
inducida por el cuadrilatero de vértices para luego calcular la magnitud de los
vortices y posteriormente con la ecuacion de Kutta-Joukouski determinar las

cargas aerodinamicas del problema.
3.7.1. Célculo de la Velocidad Inducida.

Basados en la figura 3.10 y utilizando la condicion de impenetrabilidad y
no perturbacién, la ecuacion 3.19 se rescribe de la forma expresada en la

ecuacion 3.69

v'ng + w'n, = — (UooxnX + Uo, 1y + Uooznz) (3.69)

Donde las normales estan determinadas por la geometria (torsion,
linea de curvatura) y las velocidades en el infinito vienen dadas por la
condicion de vuelo (dngulos de ataque, resbalamiento, rotacion, diedro,
flecha y torsion). Con esto, las incognitas son v’ y w’, es decir, las
velocidades inducidas por el cuadrilatero de vortices en direccion de “Y”, V' y
en direcciéon de “Z”, w'. Se desprecia la velocidad inducida en “X”, ya que

ésta, esta implicita en la velocidad de la corriente libre U..
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Como se observd en secciones previas, el campo de velocidades
en un punto de control genérico (rco) se puede calcular utilizando la ley
de Biot-Savart, obteniéndose las ecuaciones matriciales 3.70 a 3.73
(3.70)

) u)
=r(2]) _ ’ =1)
v (rcol =V (rcol

W/

) M N >ij 2 (371)
v(F ) = zz T ﬁ (Fo1 — To) x di,

BCD i I
k=111 an |FY = Tol
M N (3.72)
=7 (2] _ —=l1)
’( col) = Zzakl T
k=1 1=1
M ~ (3 (3.73)
. -)lj _ i
VI( col) - ZZ ag, l—‘kl
k=11=1 | =]
wr

Donde los términos a;'g’l corresponden al campo de velocidades por
unidad de intensidad de torbellino generado por un panel genérico (k, )

sobre el punto de control (i, j). y q la intensidad de cada vértice de seccion.

3.7.2. Céalculo de la matriz de coeficientes de influencia.

Los términos del sistema de ecuaciones que multiplican a la intensidad
de vortices [;; son los llamados, coeficientes de influencia y pueden
calcularse facilmente mediante la resolucion de la forma vectorial de la
ecuacion de Biot-Savart generada en apartados previos, quedando las

intensidades de torbellino como Unicas incognitas en nuestro problema.
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3.7.3. Céalculo de la magnitud de los vortices de cada estacion.

Esto se logra facilmente al introducir los resultados de la ecuacién
matricial 3.69 en la 3.73 obteniéndose la ecuaciéon 3.74.

o o (3.74)
ij i ij _ (1 Al i ijoij
Z {av,’kl. ny + RN nz} g = (UooxnX + Uooyny + Umznz)
Kl
Resolviendo el sistema de ecuaciones 3.74 se obtienen las magnitudes

de los vortices I'y,.

3.7.4. Cambio de numeracion matricial a vectorial.

Una vez calculadas la magnitudes de los vértices segun el
procedimiento matricial del apartado anterior y antes de proceder al calculo
de las variables aerodindmicas, se hace conveniente reenumerar los
paneles con un solo indice en lugar de dos para asi resolver el problema

utilizando menos tiempo computacional.

Esto se logra tomando en cuenta los cambios de numeracion de indice

gue se muestran en la figura 3.15

Figura 3.15 Cambio de numeracién matricial a vectorial
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3.7.5. Calculo deladensidad de voértice.

En esta seccion se detallara el tratamiento de la solucion del sistema
3.74, es decir, ya se conoce cual ha de ser la intensidad de cada
cuadrilatero de torbellinos tal que la velocidad inducida por el conjunto
de los mismos sobre todos y cada uno de los puntos de control cumpla con
3.19 pero ahora se hace necesario organizar esta informacion para obtener

resultados de interés.

En primer lugar se ha de reconstruir una matriz Iy, a partir de Ik , lo
cual se puede conseguir facilmente recorriendo la matriz e introduciendo
término a término teniendo en cuenta los cambios de variable de la figura
3.15.

A la hora de evaluar las densidades de vortice y(x,y) = aI'/ox(x,y) se
va a considerar una hilera de paneles correspondientes a un mismo j y se
tomaran cocientes incrementales tal y como se esquematiza en la figura
3.15. Haciendo hincapié en que se estan suponiendo las densidades de

circulacion concentradas en los puntos de carga.

i=N

J=1

i=1 i=M

Figura 3.16 Esquema para el calculo de la densidad de vortice
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El resultado anterior no es valido para los paneles que estan en el
borde de ataque (i = 1) ya que no hay torbellinos por delante del borde de
ataque, la corriente es libre y no hay discontinuidades luego es valido asumir

gue la densidad de circulacién en este tipo de paneles es:

Iy (3.75)
Yij = h_1]

Llegados a este punto y antes de acometer el calculo de las cargas
aerodinamicas de interés, resulta interesante implementar el modelo para
una geometria sencilla y representar las densidades de circulacién para
poder verificar que cualitativamente el comportamiento es el esperado con
concentracion hacia los puntos de carga o que en la zona central las
densidades de circulacibn sean mayores y van cayendo al acercarse al
borde de fuga debido al efecto de rebordeo, el pico de succién se da en el
entorno del borde de ataque y no hay singularidades o discontinuidades
cerca del borde de fuga, esto se realizarad en el capitulo 5 de validacion y

resultados
3.7.6. Calculo de los coeficientes aerodinamicos.

Una vez se han verificado las tendencias de la densidad de vortices, es
momento de proceder al calculo de las cargas y coeficientes aerodinamicos

de interés.

Coeficiente de Sustentacion.

Para calcular la sustentacién, es util tomar como referencia los
ejes del viento. También es necesario notar que de la ecuacion de

cantidad de movimiento puede extraerse que p + p=U=u’ = cte. A través de
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esta relacion se puede relacionar el campo de presiones con el campo de
velocidades de perturbacion, y éste, gracias al caracter anti simétrico del

problema se puede relacionar con la circulacion teniendo en cuenta que:

x' (3.76)

roy) = [ [upG,y) = we ] ax
0

Considerando la ecuaciéon de densidad de vortice

Y(X' Y) = uE(X,' Y) - uI(X,: Y) (377)

Figura 3.17 Parametros para el calculo de la sustentacién

Ahora bien realizando un equilibrio de presiones sobre el extrados e
intradGs del ala, proyectado en direccion perpendicular al flujo se obtiene:
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(3.78)

[uE - uI] n,do = pooUoof yn,do

L= f [p1 — Pl n,do = pe U
FP FP

FP
Y discretizando sobre los paneles se obtiene:

— 3.79
L= pooUoo Z Yl] Spij ( )
ij

Donde Sp,; €s la superficie de cada seccion. El coeficiente de

sustentacion se calcula utilizando la ecuacién 2.1.

Especial atencién merece la distribucion de sustentacion a lo largo de
la envergadura, lo cual da idea de cdmo evoluciona la carga en los perfiles y
de cuan grandes seran los momentos flectores en el encastre. Para ello se
generaran unas lineas intermedias entre cada j, j + 1 donde se evaluaran los

resultados tal y como se observa en la figura 3.18

— — e

i=1

Figura 3.18. Distribucién de sustentacion alo largo de la envergadura.
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Una vez definidas las lineas medias, soOlo queda integrar las

densidades de circulacion a lo largo de éstas

Xps M (3.80)
F(Ymecl,j) = f_ ydx = ZYijhij
Xba i=1
Dénde.
s . 1 . . 3.81
KoaD) = 5 (0ai = 1) + 501 (581
(3.82)

_ 1
Xpe(j) = > (xpG — 1) + xp(§))

Entonces la distribucidn de coeficientes de sustentacion a lo largo de la

envergadura queda expresada segun la ecuaciéon 3.83.

1
) = (3.83)

7 pOOUCZXJC(Y)

Del mismo modo se pueden calcular momentos y sus respectivos
coeficientes pero habra que introducir nuevos puntos de referencia y
distribuciones de presion asimétricas. Todo esto se tratara en secciones
posteriores aprovechando la incorporacion de geometrias mas complejas
(incluyendo superficies de control, derivas...) asi como condiciones de vuelo
con resbalamiento y rotaciones. No obstante, se hace hincapié en que lo
dicho hasta ahora funciona de forma general para cualquier geometria y
condicién de vuelo ya que la informacion va implicita en los puntos del

mallado, normales y componentes de la velocidad en el infinito.
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Coeficiente de Resistencia Inducida

De las secciones previas se extrae el campo de vorticidad es senoidal:

V.(Vx¥) =0 (3.84)

Sea el volumen diferencial dwf de la figura 3.19, que en x se extiende

desde el borde de ataque hasta el borde de salida.

X

Figura 3.19. Volumen de control para modelado de la resistencia
inducida

(3.85)

El resultado anterior implica que la circulacion neta sobre el conjunto
de las aristas que delimitan la superficie oof que encierra a dwf ha de ser
nula. Por otro lado, la circulacion sobre el contorno de las superficies 2, 3y 5

es nula ya que no son atravesadas por ningun hilo de torbellinos al no
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interceptar a la superficie de curvatura donde se han distribuido los paneles.
Con esto, solo son de interés las superficies 1, 4 y 6 en el sentido en que la

circulacion neta ha de ser nula.

El torbellino de estela amortigua las variaciones de circulacién en
y para cumplir 3.85 y cuyo valor, segun la nomenclatura de la figura 3.19

es:

or 3.86
Test = T'(yo +dy) —T'(yo) = a_deO ( )

De esta forma se consigue relacionar la intensidad de los torbellinos de

la estela con las variaciones en “Y” de la circulacion.

La resistencia inducida es de origen exclusivamente potencial y se
debe a la componente de perturbacion vertical que los torbellinos libres o de
la estela, inducen en el flujo debidos a los efectos tridimensionales, como se
trata de un problema subsoénico, o que pasa aguas abajo se transmite
desde aguas arriba, y el borde de ataque tiene un flujo con un angulo de
ataque menor. Esto hace que la sustentacion tenga una componente en la

direccién X viento, que no es mas que el término de resistencia inducida.

Basados en la figura 3.20 y empleando la formula de Kutta para la
sustentacion de cada perfil en 'y’ se modela el “downwash” o estela de aire,

por una distribucién continua de voértices en la estela, de la siguiente forma:
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I
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Figura 3.20. Nomenclatura para el analisis de la resistencia
inducida.

b (3.87)
D; = fbDi(Y)dy

b (3.88)
i = [ 1@)tan (w()dy

3

b (3.89)
D= [0y vaque () « 1

b (3.90)

2
= [ pu UMy

Modelando o;(y) segun la ecuacion 3.91 para angulos de ataque

inducido muy pequefos.

ar

b~
Wl(y):ffaydy0< 1 )
U _gy_}’o. 4mU,,

(3.91)

o(y) =
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En el desarrollo se ha tenido en cuenta que la intensidad de los
torbellinos (semiinfinitos, de ahi que divida por 41) de la estela esta
relacionada con la derivada en “y” de la circulacion en los perfiles de ala de

geometria cualquiera.

La ecuacion 3.91 se resuelve haciendo el cambio de variable y =
b : . . -
5 €0s 0. Debido a esto se deduce que la circulacion o vorticidad es nula en

0=0 y O=m tal que la distriuca lo largo de la envergadura puede

aproximarse con la serie de Fourier como se expresa en la ecuacion 3.92

= 3.92
reo) = Z a,sen(n0d) ( )

n=0

Desarrollando la expresion 3.91 se llega a la ecuacion integral de
Glauert que establece:
(3.93)

b? »
‘n_
Cpi = TSZ n.a?
n=1

Relacidon entre la resistencia inducida real e ideal (Coeficiente de
Oswald)

Cuando la forma en planta es eliptica, para alas rectas y sin torsion
(planas), la distribucién de cuerdas a lo largo de la envergadura es de la
forma c(B) = sin(8) y asi, se pueden hallar los coeficientes de Fourier de la
circulacibn de manera tedrica aplicando directamente la condicion de
impenetrabilidad en 6, teniendo en cuenta el angulo de ataque inducido
(expresion conocida como ecuacion del ala larga de Prandtl). Asi, se puede
demostrar que para este tipo de geometria el Unico coeficiente distinto de

cero es el primero, luego la distribucion de ' es senoidal en 8 y eliptica en
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“Y”, la misma forma tendrd la distribucibn de sustentacion, que es

proporcional por la formula de Kutta.

Otra manera de justificar el buen aprovechamiento del flujo con la
geometria en planta eliptica es que se cumple que el angulo de ataque
inducido se mantiene constante en la envergadura, esto hace que los
gradientes de presidn en “y” sean practicamente nulos y no haya flujos

transversales.

Teniendo en cuenta entonces las condiciones mencionadas se
concluye que para esta geometria, el coeficiente de resistencia inducida
(CDi) es el minimo ya que la sumatoria es siempre igual que 0 y en este

caso se anula.

Ante esta situacion, se define el parametro de eficiencia de Oswald, o
coeficiente de Oswald que representa la relacion entre la resistencia
inducida generada por un ala ideal con distribucion de sustentacion eliptica y
un ala real con el mismo alargamiento (AR=b%/S).

clgeal 1 (3.94)
€= Creal = a2 <1
Dj 1+)2,n. a—lzl

1

3.8. Analisis de los métodos utilizados por Hsichum

Huay Chao Liu paralaresolucion del problema aerodinamico.

En este apartado se define el método matemético a utilizar para la
resolucién de la ecuacion de Biot-Savart y posterior resolucion del sistema de
ecuaciones. De la investigacion realizada de los procedimientos usados por
una gran cantidad de investigadores anteriores resaltan dos métodos que

recogen las aplicaciones globales de todos los investigados, estos son: El



Capitulo 3. Disefio Metodologico. 95

desarrollado por Hsichum Hua (MHH) el cual consiste en un procedimiento
integral para la resolucion del problema a través de la ley de Biot-Savart y el
desarrollado por Chao Liu (MChL) que consiste en un procedimiento vectorial
para la resolucién del problema. Se hace una seleccién entre los métodos
MHH y MChL tomando en cuenta la versatilidad del calculo de cada una de
los bloques de andlisis de cada uno de ellos de manera de aprovechar al
maximo la potencia de resolucién matematica de MATLAB para asi, minimizar
el tiempo computacional y agregar algunas variables de interés como lo son la
curvatura del perfil y el factor de compresibilidad, asi como también la

posibilidad de apertura al calculo de configuraciones de alas multiples

Los métodos MHH y MCh se desarrollaron a detalle en el capitulo 2 en
las bases tedricas.

3.8.1. Bloques de analisis general para VLM.

Se define como bloques de analisis para el estudio aerodinamico de alas
subsonicas basadas en VLM a cada procedimiento que conlleva al calculo o
almacenamiento de una o multiples variables de importancia, dentro del
procedimiento global que culmina con la obtencién de las variables o graficas
aerodindmicas. Luego de analizar como se desarrolla cada método se

obtienen los siguientes Blogues Genéricos:

BLOQUE 1: Datos de entrada. Almacenado de los datos geométricos

del ala.

BLOQUE 2: Mallado o seccionado de superficie. Calculo vy

almacenado de la geometria y puntos que definen la herradura de vortices.
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BLOQUE 3: Calculo de la velocidad inducida por cada herradora
sobre cada punto de control. Procedimiento matematico detallado basado

en el manejo de la ecuacion de Biot-Savart.

BLOQUE 4: Célculo de la magnitud de los vortices de cada seccion.
Procedimiento para la determinacion de los coeficientes de influencia en el
sistema de ecuaciones producto de la aplicacion de la condicién de tangencia

de superficie.

BLOQUE 5: Calculo de las variables aerodinamicas y curvas
polares. Basado en la ecuacion de Kutta-Joukosky y desglosando la fuerza
aerodindmica total se obtienen las variables aerodindmicas en funcion del

angulo de ataque.

El Modelo aerodinamico de esta investigacion consiste en la aplicacion
de las hipdtesis especificadas en el apartado 3.1 al fendbmeno fisico y el
desarrollo y aplicaciéon de la ley de Biot-Savart para determinar vectorialmente
la velocidad inducida por un cuadrilatero de vortices y no una herradura como
los desarrollados por Chao Liu y Hsichum Hua y la magnitud de los mismos
para posteriormente calcular las variables aerodindmicas, basado sélo en la
geometria de los paneles a lo largo del ala. Este modelo es valido para un ala
de configuracion sencilla, en el capitulo V se hara hincapié en adaptarlo para

geometrias multi ala de mayor complejidad.
3.9. Modelado Computacional General.
Una vez desarrollado el modelo VLM, se observa que en lineas

generales se trata de resolver el problema fisico con sus hipétesis, partiendo

de una geometria de ala en particular, con unas condiciones de vuelo
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especificas y asi, obtener los coeficientes aerodindmicos correspondientes.

Como se ilustra en la figura 3.21

Curvas Polares

Geometria del ala Modelo Aerodindmico \
VLM

n
g

BEARREREEN

\ Modelo de :
Condiciones de Vuelo /

Figura 3.21. Procedimiento general computacional

Previo al modelado general es conveniente definir algunos algoritmos
para el ordenado en forma matricial de todas la variables geométricas y

aerodinamicas

3.9.1. Dimensionamiento matricial del estacionado de los puntos de

carga, control y extremos.

En las secciones anteriores se almacenaron las coordenadas de los
puntos de carga, control y extremos en vectores de dimensién N?x1, ahora
para el célculo de la velocidad inducida a realizarse por el modelo MChL, es
necesario transformar la distribucion de forma vectorial con contador “i” de 1 a
MxN a una distribucién matricial de dimension igual con contador de filas “n” y

columnas “m”. En la figura 3.22 se presenta la equivalencia i=n,m

v

Figura 3.22 Ordenamiento matricial de las secciones
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3.9.2. Algoritmo para el ordenamiento matricial.

El problema presentado en el apartado anterior se resuelve facilmente

utilizando un arreglo de doble lazo, cuyo algoritmo se expresa de la forma:

Paso 1: Inicializar m=0, n=0 e i=0

Paso 2: m=m+1

Paso 3: n=n+1

Paso 4: i=i+1

Paso 5: X(n,m)=X(i); (X representa cualquier grupo de coordenadas)
Paso 6: Preguntar? n>NsiesNoira3;siesSin=0eira?7

Paso 7: Preguntar? m>N sies Noira 3;siesira8

Paso 8: FIN.

Diagrama de flujo para el ordenamiento matricial.

Introducir N
Nro Divisiones

Inicializar
m=0, n=0, i=0

A\ 4
=
Il
=]
+
-

No

m>N FIN

Figura 3.23 Diagrama de flujo para el ordenamiento matricial
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3.9.3. Ordenamiento matricial de semiala, a ala.

Hasta ahora se han almacenado las coordenadas de los puntos de
carga, control y extremos de vértice principal en una matriz de dimensiones
MxN, para la semiala derecha, a través del diagrama de flujo de la figura 3.23,
guedando seccionada la semiala segun la figura 3.22. En este apartado se
desarrollard un procedimiento para expandir el seccionado hacia el ala
izquierda y realizar el ordenamiento segun lo exige el método del VLM,
comenzando con la primera estacion en la semiala izquierda, en la
interseccion del borde de ataque punta de ala, incrementandose en una
unidad a lo largo de la envergadura hasta terminar la primera fila en el tip del
ala derecha, para luego pasar a la segunda fila en el tip del ala izquierda y
continuar con esta secuencia hasta alcanzar la Ultima estacion en el tip del ala

derecha hacia el borde de fuga, tal como se muestra en la figura 3.24.

m=1 , /
— ]
|

/ 15 \

n=2

n=N L —
Figura 3.24 Estacionado y numeracion de estaciones del ala total.

Para ajustar la numeracion del seccionado de la figura 3.22 al definitivo
de la figura 3.24, se deben primero almacenar todos los datos de las
secciones n,m almacenados en una matriz MxN de la semiala de la figura 3.22

en la misma posicion, pero ahora en una matriz Mx2N del ala de la figura 3.24.
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Por ejemplo: los datos de la seccion 1,1 de la figura 3.22 deben almacenarse
ahora en la seccion 1,4 de la figura 3.24, los de la 1,2 en la 1,5, los de la 1,3
en la 1,6 y asi sucesivamente hasta barrer toda la semiala almacenando el
M,N en el M,2N.

Esto se logra de manera rapida, aplicando el siguiente algoritmo:

Paso 1: Inicializar t=0

Paso 2: Variarnde 1 aN

Paso 3: Variar m de N+1 a 2N

Paso 4: t=t+1

Paso 5: X(n,m)=X(n,t) (Toma los datos después de haber aplicado el
diagrama de flujo de la figura 3.23)

Paso 6: Volver a m.

Paso 7: t=0

Paso 8: Volver a n.

Notese que al aplicar el algoritmo anterior la mitad de la matriz de datos
gueda vacia, estos datos corresponden a las secciones del ala izquierda y

para su almacenado se debe tener en cuenta la condicion de simetria.

Paso 1: Inicializar t=N+1

Paso 2: Variarnde 1 aN

Paso 3: Variar m de N+1 a 2N

Paso 4: t=t-1

Paso 5: X(n,t)=X(n,m) (Toma los datos después de haber aplicado el
algoritmo anterior)

Paso 6: Volver a m.

Paso 7: t=N+1

Paso 8: Volver a n.
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3.10. Modelado de condiciones de vuelo.

3.10.1. Modelado para la introduccion del parametro de

compresibilidad B2.

El factor de compresibilidad B? es un parametro adimensional que
depende del numero de Mach “M” el cual se define como un numero
adimensional que relaciona la velocidad del aire en una condicion atmosférica
dada, con respecto a la velocidad del sonido en la misma condicion, se puede
determinar a través de un modelo matemético sencillo derivado de las

ecuaciones de atmosfera estandar internacional (ISA por sus siglas en inglés)
3.10.2. Modelado de temperatura ISA:

_ H (3.95)
T =Ty~ 65755

Donde H es la altitud con respecto a nivel de la mar, expresada en

metros (m) y Ty la temperatura estandar a nivel del mar.
3.10.3. Modelado de Presién ISA:

H 5.2561 (396)
P =P, (1 —0.0065 T—)
0

Doénde Py es la presion del aire al nivel del mar.
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3.10.4. Modelado del nimero de Mach:

Con las ecuaciones 3.95 y 3.96, la ecuacion de estado para un gas

perfecto (p = ;;T) y la ecuacion para determinar la velocidad del sonido en el

aire (C = ,/yRT) se obtiene la expresion para el calculo del numero de Mach:

Vo (3.97)

\/yR (1o - 6.5 JW)

M =

Y para el célculo de la densidad.

5.2561 398
Py (1 - 0.0065 Tﬂ) (3.98)
p= 7

R (TO — 65 %)

3.11. Modelado Matricial para el Calculo de la velocidad

inducida a traves de la ley de Biot-Savart.

Una vez de determinadas las geometrias de todas las herraduras de
vortice del ala, en primer lugar se genera el procedimiento de calculo de la
velocidad inducida por cada linea de vértice sobre el punto de control a la cual
se le denominara VINLVOR y en segundo lugar la velocidad inducida por todo
el cuadrilatero de voértices a la cual se le denominard VINHERYV, esto con la
finalidad de asignarles un nombre de funcion para ser ejecutadas en MATLAB
durante la implementaciéon del cédigo, ya que este constituye parte

fundamental en la resoluciéon del método.
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3.11.1.  Rutina VINLVOR

La velocidad inducida se calcula a través de una expresion que
representa la forma vectorial de la ley de Biot-Savart modificada para los
efectos de compresibilidad y con la nomenclatura mostrada en la figura 3.25 a

manera de visualizacion:

_ .B2 |rxrp] (r, (0 >] (3.99)

ID = 0 -
4t |r1er|2 I |rpl

La nomenclatura del cuadrilatero de vortices a utilizar se expresa en la
figura 3.25.

D

Figura 3.25. Nomenclatura de herradura de vortice

El procedimiento vectorial se desarrolla en los siguientes pasos:

Paso 1: Calculo del vector producto vectorial r,x rp

nxrp =@ xrp)l+ (pxrp)yj+ (1 x ).k (3.100)

Dénde:
(rx1p)yx = e —y1) (2 — 2p) — (2c — ) Ve — ¥p) (3.101)
(rI ve rD)y = _(xc - xI)(Zc - ZD) - (Zc - ZI)(xc - xD) (3102)

(rx1p); = (e —x) e —yp) — e —y) (xc — xp) (3.103)
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Teniendo en cuenta que los puntos izquierdo y derecho de la linea de
vortice principal esta formada por los puntos extremos, izquierdo y derecho
I(x, yi, z) Y D(Xp, Yp, Zp) como se muestra en la figura 3.25 y el punto de
control C(Xc, Ye, Zc)-

Paso 2: Calculo del valor absoluto del vector producto vectorial r, x rp al

cuadrado (|r; x 15 1?).
I xmpl? = (px1p)i + (p x TD)32/ + (r; x 1p)3 (3.104)

Paso 4: Célculo de las magnitudes de los modulos de los vectores r y rp.

Il =0 —x)2 + Oe = yD? + (2. — 2,)? (3.105)

Irpl = /Cee = xp)2 + (e — ¥p)? + (2 — 2p)? (3.106)

Paso 5: Calculo del producto punto ro.r y ro.rp

0.1 = (xp —x)(xc —x) + p —¥) e —y) + (2p — 2) (2. — 2) (3.107)
1o-Tp = (xp — x)(xc — xp) + p — Y1) e —¥p) + (zp — z,) (2 — 2p) (3.108)

Paso 6: Calculo de la constante de influencia sobre la velocidad inducida K.
En la ecuacion 3.99 se observa que existen un conjunto de variables

constantes a cada cuadrilatero de vortice a las que se les llama: constante de

influencia sobre la velocidad inducida K.

(3.109)

- sl ()
" anrxrplZL O \irgl Trpl
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Paso 7: Calculo de las componentes de la velocidad inducida u, vy w,

por el vértice principal.

u=K(@xrp), (3.110)
v=K(xmp), (3.111)
w=K(rxrp), (3.112)

De esta forma al aplicar la rutina VINLVOR para cada una de las lineas
de vortice de la figura 3.25 se obtienen las expresiones:

Vip = (uq,v1,wy) = VINLVOR(x¢, Yc, Zc, X1, Y1, Z1, Xp» Vs Zp, T) (3.113)
Vi_1o = (Up, V2, wp) = VINLVOR (X¢, V¢, Zc, X1, V1» Z1» X100 Vicor Zioos I') (3.114)

Vp_peo = (U3, v3,w3) = VINLVOR(X¢,Y¢) Zc) Xp» ¥pr ZD» Xpoos YDoos Zpoos I) - (3.115)

Se puede asumir para los vértices libres (Chao, 2007):

Xjeo = Xpoo = 20.b (3.116)
Y1 = Vieo (3.117)
Yp = Ypoo (3.118)
Zio = Xj.SEN QA (3.119)
Zpew = Xp.Sen a (3.120)

Las velocidades de las ecuaciones 3.113, 3.114 y 3.115 se calculan para

cada estacion en donde “I'"” es la magnitud del vortice de la herradura.

3.11.2. Rutina VINHERV

Esta rutina se utilizara para calcular la velocidad total inducida por la

herradura de vortices, la cual es la sumatoria de las velocidades inducidas por
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el vortice principal ID y los vortices libres |-~ y D-D«. Esta se calcula segun la

ecuacion 3.121

— —

Vina = Vip + Vi—10 + Vp_peo (3.121)

o
Donde V;,4 es la velocidad por cada cuadrilatero de vortices sobre el

punto de control (Xc,Yc,Zc) en cada estacion. La rutina se expresa

funcionalmente segun la expresion 3.122:
(u; v, W)t = V[NHERV(X(:D Ygt; th; Xlt) Ylt; ZIt: XDt) YDt) ZDt: xloo; yIOO) ZIoo; xDoo: yDOOJ ZDOO! F) (3 122)

Esto para calcular en forma general la velocidad inducida por cada
vortice sobre el punto de control, pero cada cuadrilatero de vértices induce
una velocidad sobre cada punto de control de cada estacion, entonces, se
denota lo siguiente: cada herradura de vortice “m” induce una velocidad sobre
cada punto de control “n”, donde en el mallado de superficie de la figura 3.24
se llama “t” al subindice de cada estacion, es decir, el vector velocidad
inducida se expresa funcionalmente segun la expresién matricial 3.123

(W, v, Wnm = VINHERV (Xc,,, Ye,» Zeys X1 Vi Z1, XD, Yy Z,ys X1a0,s Yicons Z1eo s XDaogs Yoo Zeons Tn) - (3.123)

Por ejemplo la velocidad inducida por la herradura de vértices 1 sobre

el punto de control 1, se escribe:

(w,v,w)y,1 = VINHERV (X, Ye,, Ze,, X1, Y1, Z1,, XD, Yo, Zb,» X100, Vioys Zicoy» XDooy» YDooy» ZDooy s [1) (3 124)

Y la velocidad inducida por la herradura de vértices 2 sobre el punto de

control 1, se escribe:
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(w,v,w)1 = VINHERV (X¢,,Ye,, Ze,, X1,, Y10 Z1,s XD, Y, 2D, X100, Vicoys Z1ooys XDeoys YDooys ZDanys 12) (3.125)

3.12. Modelado matricial para el calculo de los coeficientes

de influencia.

Para el célculo de los coeficientes de influencia se resuelve la condicion

de borde de impenetrabilidad también llamada de tangencia de velocidad.
V =Via + Vo (3.126)

Donde V.. es la velocidad de la corriente libre. Una vez obtenido V. y
aplicando la condicion de borde, se obtiene un sistema de ecuaciones de
2.MxN ecuaciones con 2.MxN incognitas de la forma:

CiaTy + Cioly 4 Crals + Caly + -+ Cp Ty = Voo 1y

Co 1Ty + Cyoly + Cy3Ts + CyaTy + o+ Cp Ty = Voo 1y

C31Ty + C3oTy + Ca3T5 + Cyaly + =+ 4 C3 Ty = Vo113 (3.127)
T T

Con1Ty + CaTs + CrsTs + Copaly + ++ + C Ty = Voo iy
Los coeficientes de influencia C,n para el calculo de la magnitud de los
vortices [, se obtienen al aplicar la rutina VINHERV de la ecuacion 3.125 y

sustituir M'=1, multiplicado al vector normal de la seccion.

Cn,m = VINHERV(Xcm: ch:Zcm:XIn' YIn'ZIn'XDn' YanZDnt XarYarZa)Xp, yD'ZD'Fn = 1)ﬁm (3128)
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3.13. Modelado matricial para el calculo de la magnitud

de los vortices I,

Para el calculo de la magnitud de los vortices de herradura, se

desarrolla la expresion 3.127 en forma matricial en la ecuacion 3.129.

Cin G Gz o Cp I I (3.129)
C2,1 Cz,z C2,3 Cz,m F2 =V 12
Cn,l Cn,z Cn,3 e Cn,m l-‘n In

Donde |, representa el enésimo término independiente del sistema de

ecuaciones.
En forma matricial la expresion 3.129 queda expresada de la forma:
[Cn,m]- (Fn) = Voo (In) (3130)

Los valores de las magnitudes de los vortices se obtienen despejando de

la ecuaciéon 3.131

) = [Crm] ™ Vior (1) (3.131)



CAPITULO 4
Resultados de la investigacion.

En el &rea de ingenieria aeronautica, mecénica y aeroespacial, a nivel
industrial y educativo, mundialmente, se tienen la necesidad de operar
modelos aerodinamicos computacionales rapidos y sencillos para evaluar, asi,
las actuaciones de prototipos de aeronaves durante la fase preliminar de
disefio y extraer conclusiones sobre las distintas formas en planta y
configuraciones alares a elegir. Esto se debe a que una solucién del problema
aerodinamico completo en forma analitica para geometrias tridimensionales
complejas, o0 no, se hace dificil y costoso hoy en dia. Es por esta razén que ya
existen numerosas soluciones computacionales que van desde los mas
complejos y sofisticados modelos CFD (Computacional Fluid Dynamics) a
manos de programas comerciales como Fluent, hasta modelos mas sencillos
basados en VLM (Vortex Lattice Method) como Tornado, pasando por otros
gue se basan en el método de paneles o en la teoria de la linea sustentadora
de Prandtl. En la figura 4.1 se observan diferentes tipos de mallado.
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Mallado CFD Mallado Método de los Paneles

Mallado por VLM
Figura 4.1 Tipos de Mallado computacional.

De entre la mayoria de las soluciones computacionales a las que una
empresa 0 investigador del &rea tiene acceso, se pueden extraer los

siguientes puntos débiles:

1. Los programas mas sofisticados y cuya solucion se supone ha
de ser la mas confiable y ajustada a la realidad, suelen ser
costosos en algunos casos inaccesibles, requieren un extenso
proceso de aprendizaje para una correcta operacion y tienen

poca transparencia sobre el funcionamiento interno del mismo.

2. Otros programas no comerciales y de codigo abierto, estan
basados en formulaciones complejas que a fin de cuentas,

hacen que su estudio interno sea complicado.
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3. Los programas disponibles basados en VLM, aunque presentan
una formulacion relativamente sencilla, poseen una interfaz por
teclado un tanto engorrosa par el proceso de entrada de datos.
Por otro lado, sus resultados no se ajustan del todo bien a los
datos experimentales por no involucrar en ocasiones datos
geomeétricos y fisicos importantes como por ejemplo la
curvatura del ala y el parametro de compresibilidad y a la vez

consumen mucho tiempo de computacion.

Ante esta situacion, esta investigacion se orienta en profundizar en la
idea de la solucion a través de lineas de vortices de herradura en términos de
extender el concepto para geometrias mas complejas e incluyendo, curvatura,

factor de compresibilidad y superficies de control.

La idea es disefiar una herramienta computacional sencilla y de facil
acceso al codigo para que empresas nacionales o futuros investigadores
puedan ir desarrollando progresivamente de menor a mayor complejidad una
libreria de funciones basadas en un modelo aerodindmico sencillo e intuitivo
que aporten una solucion en funcién exclusivamente de la geometria de
entrada y en forma general, es decir, se busca un codigo en el que la
complejidad de aspectos geométricos a incluir (secciones, superficies de
control, winglets) quede limitada, exclusivamente, por la capacidad de generar
sus respectivos puntos en el espacio, para lo cual se disefiaran funciones
especificas que representen un modulo o submodulo del cédigo, con la base
de que permitan al disefiador introducir geometrias muy variadas. Dichas
funciones se irdn llamando entre si siguiendo una cierta secuencia e iran
generando distintos tipos de estructuras de datos de interés que constituyen,

a su vez, las entradas de otras funciones.
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Durante el disefio del modelo aerodinamico y de la herramienta
computacional, se va a mantener la constancia de esta idea para concluir en
un codigo que cumpla con lo esperado. Asi mismo, se hara un esfuerzo
constante en conseguir unas rutinas eficientes para asi disminuir el tiempo de
computacion la medida de lo posible y que el mismo pueda ser faciimente
modificable para aplicaciones de investigaciones en el area de disefio de

geometrias, generadores eolicos y alas rotativas entre otros.

Como otro aporte fundamental de esta investigacion al final, se propone
el disefio un interfaz grafico para dar conexion a las distintas funciones de la
libreria directas al usuario, el cual trabajara de forma modular facilitando la
introduccién de la geometria del modelo, el aporte de las condiciones de vuelo
o el acceso a los distintos resultados de la solucién que se han considerado

de interés.

4.1. Formulacién general del codigo.

Habiendo desarrollado en el capitulo IV el modelo aerodinamico que se
va a emplear vy recordando que se ha formulado de manera genérica en
funcion de la geometria y condiciones del flujo, corresponde en este apartado
ir implementando en una serie de funciones que engloben los siguientes

aspectos:

1. Crear geometrias en planta complejas multi-cajén y situarlas en
cualquier punto del espacio.
Incluir superficies de control e hipersustentadoras.

Utilizar lineas de curvatura de perfiles reales a partir de archivos .dat

Representar tridimensionalmente las geometrias creadas.

a & WD

Proveer al usuario datos geométricos de interés sobre la geometria

creada.
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6. Incluir derivas para analisis de estabilidad.
Incluir condiciones de vuelo complejas con resbalamiento y rotaciones.
8. Solucionar el problema aerodinamico mutilala teniendo en cuenta las

interferencias entre las distintas superficies y deflexiones de estela.

9. Generar resultados aerodinamicos de interés a partir de la solucion y la

geometria.

Estas funciones, por lo general tomaran estructuras de datos de entrada
y generaran las propias de salida. La idea es que el usuario conozca su
funcionamiento para poder utilizarlas a modo libreria para generar codigos

gue se adapten a sus necesidades.

Pensando en el usuario que no se va a detener en el funcionamiento
interno, a mas alto nivel, se disefiara un interfaz grafico mediante el modulo
Graphic User Interface que MATLAB incorpora y se propondré para una futura
investigacion, el disefio de una serie de modulos que iran llamando a las

distintas funciones segun las utilidades que se consideren oportunas.

La filosofia basica que se seguira en el disefio de la arquitectura global,
consistira, en un codigo que vaya generando archivos con distintos tipos de
estructuras, de manera que en cualquier momento, el disefiador puede irse a
un modulo concreto, hacer modificaciones, sobre escribirlas y finalmente

cargar el nuevo archivo en el modulo que corresponda.

En términos generales el codigo se estructurara en torno a tres nucleos
basicos de programacion que son: 1.- Pre procesamiento. 2.- Resolucion y 3.-
Pos procesamiento. Y en cada nucleo se implementaran funciones para dar

mayor versatilidad al cédigo
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4.2 Aspectos generales para el desarrollo del cddigo

computacional.

Como ya se ha mencionado en ocasiones, para realizar el cédigo
computacional se utilizara el programa MATLAB R2010a, por la versatilidad
gue ofrece al programador con el manejo de funciones y arreglos, para el
desarrollo de algoritmos matematicos complejos con un tiempo corto de
computacion, asi mismo este programa permite elaborar una estructura de
programacién en subcddigos, funciones o bloques de programacién que al
concatenarlos resuelvan el codigo principal, lo cual a futuro facilita que el
programa pueda ser modificado y actualizado con relativa facilidad, para
nuevas investigaciones, lo que constituye parte fundamental del objetivo

general de esta investigacion.

Cada ndcleo se estructurara en N subcadigos, funciones o bloques de

programacioén como sea necesario.

4.3 Estructuracion del cédigo.

En el capitulo IV, durante el desarrollo del modelo aerodinamico,
especificamente en el apartado 3.4.1 se determino el procedimiento general
para la resolucion del problema aerodinAmico, estos se agruparan en 5
bloques procedimentales generales, como lo son:

BLOQUE 1: Datos de entrada.

BLOQUE 2: Mallado o seccionado de superficie.

BLOQUE 3: Calculo de la velocidad inducida por cada herradura

BLOQUE 4: Calculo de la magnitud de los vortices de cada seccion.

BLOQUE 5: Calculo de las variables aerodinamicas y curvas polares.
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Facilmente se puede identificar que los bloques 1 y 2 conforman el
nacleo de pre procesamiento, el bloque 3 y 4 el nucleo de resoluciéon y el

blogue 5 el nlcleo de post procesamiento.

RESOLUCION

BLOQUE 3 -

PRE PROCESAMIENTO POST PROCESAMIENTO

BLOQUE 1

BLOQUE 5

Figura 4.2 Estructuracion General del codigo.
En la figura 4.3 se muestra en forma ilustrativa el esquema del contenido

de cada blogue y la forma de ejecucion del procedimiento general para
determinar las variables aerodinamicas de alas subsénicas a través de VLM.

@ PROCEDIMIENTO PARA EL CALCULO DE VARIABLES AERODINAMICAS A TRAVES DE VLM @

Bloque 1 (= Bloque?2 = Bloque3 =| Bloque4 =) Bloque5

I I I CICLO PARA GRAFICACION l
DE CURVAS POLARES

Afadir datos Calculo de: Calculo de: Graficar:
1.- Torsién. 1.- Torsién.
2.- Curvatura. 2.- Curvatura. 1.- Compresibilidad 1.- Curvas Polares
3.- Compresibilidad 3.- Plotéo del Ala.

4.- Variacién de a

Figura 4.3 Procedimiento para el calculo de variables aerodinamicas a
través de VLM con la contribucion del investigador.

Los bloques de programacion del algoritmo general ilustrado en la
figura 4.3 se puede desglosar a méas detalle, en 14 médulos que conllevan a la

resolucion de cada bloque, de la siguiente forma:
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PARA EL BLOQUE 1:

Modulo 1: Entrada de los datos geométricos del ala y cajones con
validacion de los valores l6gicos de los mismos. Este blogue es netamente de
interfaz con el usuario en donde este Ultimo puede cargar datos geométricos

de la configuraciéon de ala que desee analizar.

Modulo 2: Este modulo se disefia para que el usuario pueda cargar un
archivo .dat que contenga las coordenadas, X, y Z. y Zy de los perfiles alares.

PARA EL BLOQUE 2:

Modulo 3: En este modulo se calculan las coordenadas “Y” a lo largo
de toda el ala (span de puntos en “Y”), asi como también de las cuerdas en
los puntos medios de cada seccion alar (span de cuerdas) y la variacion del
angulo de ataque a lo largo de la envergadura debido a la torsién geométrica

(span de angulos de incidencia Alpha_i).

Modulo 4: En este modulo se calculan las coordenadas X de borde de

ataque y de fuga del ala y se crea el mallado de superficie en el plano XY.

Modulo 5: En este médulo se calculan las coordenadas “X”. de cada
punto del mallado de superficie, tomando en cuenta: la contribucién de diedro,

incidencia, curvaturay la existencia de superficies de control.
PARA EL BLOQUE 3
Modulo 6: En este modulo se calculan en primer lugar los puntos de

contorno de malla (1234), en segundo lugar y a partir de los anteriores, los
puntos de cuadrilatero de vortices (ABCD) sobre el cual se generan los
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vortices, en tercer lugar los puntos de carga (XL,YL,ZL) en donde se
concentra la densidad de voértices y finalmente puntos de control (XC,YC,ZC)
sobre el cual se induce la velocidad del cuadrilatero de vértices. Todos estos

puntos en forma matricial es decir se generan matrices de puntos.

Modulo 7: Reordenamiento de puntos de contorno (1234), puntos de
cuadrilatero de vortices (ABCD) puntos de carga (XL,YL,ZL) y puntos de
control (XC,YC,ZC) de forma matricial a forma vectorial para efectuar
posteriormente el calculo de la velocidad inducida con mayor velocidad de

computo.

Modulo 8: En este modulo se procede al calculo de las condiciones de
vuelo, constituidas por los pardmetros ambientales concernientes al aire
incidente sobre la aeronave como lo son: Temperatura, Presion, Velocidad,
densidad, numero de Mach, angulo de ataque y angulo de resbalamiento

entre otros.

PARA EL BLOQUE 4

Modulo 9: En este modulo se procede al calculo de la velocidad
inducida por cada cuadrilatero de vortices y la matriz de coeficientes de
influencia producto del sistema de ecuaciones que resulta de la aplicacion de

la condicion de borde de impenetrabilidad de flujo.

Modulo 10: En este modulo se realiza el calculo de la densidad de
vortices sobre toda el ala. Esto se logra resolviendo el sistema de ecuaciones

en forma matricial expresado en el modulo 9.
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PARA EL BLOQUE 5

Modulo 11: En este modulo se calculan las variables aerodinamicas de
interés como son los coeficientes aerodindmicos de sustentacion, resistencia,
momento de balanceo, momento de alabeo y sus variaciones con respecto al
angulo de ataque. Aqui se presentan también las tablas de datos

aerodinamicos

Modulo 12: En este modulo se plotéan las figuras y graficas de interés
para el analisis como lo son: la vista tridimensional de la configuracion de alas
cargada, la grafica del perfil usado en cada ala, las curvas aerodinamicas de
sustentacion, resistencia y momento Vs el angulo de ataque de cada ala y de
la configuracion de alas total.

Modulo 13: En este modulo se procede al almacenaje de resultados
importantes en formato .dat y .xIs para las tablas y formato .fig para las
graficas aerodinamicas y vista tridimensional de la configuracion de alas, con
la finalidad de que el usuario cuente con archivos de datos que le sirvan para

realizar analisis posteriores

4.3.1. Identificacion de los md6dulos de programacion.

A cada uno de los moddulos se le asigna una nomenclatura de
identificacion, con nombre y extensién (.m) o funcién de MATLAB para el
desarrollo de cada modulo de programacion con un coédigo individual, lo cual
facilitard a futuro la modificacion del codigo en la elaboracion de nuevas
versiones con fines industriales o de investigacion. La nomenclatura de cada
modulo se describe en la tabla 4.1. Nétese que no se llama directamente a
cada modulo como funcion porque dependera de la complejidad del mismo la

codificacion de una funcidén o una simple subrutina.
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Tabla 4.1
Identificacion de los médulos de programacion
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BLOQUE | MODULO VARIABLES NOMBRE DE MODULO
Entrada de los datos geométricos del ala y cajones con .
1 1 validacion de los valores légicos de los mismos. VLM—mdat—Vl'm
Carga de archivo del perfil y almacenaje de las coordenadas .
2 Xp Y ZLy Zyde los perfiles alares VLM_Loadperfll_vl.m
Célculo de Span de puntos en “Y”, Span de cuerdas y Span .
3 de angulos de incidencia Alpha_i VLM_spanYCrAIpl_vl.m
2 Célculo de las coordenadas X de borde de ataque y de fuga.
4 Crea mallado de superficie en Xy Y VLM_creaX_vl.m
Célculo de las coordenadas Z. contribucion de diedro,
5 incidencia, curvatura y superficie de control VLM_creaZ_vl.m
Calculo de puntos de contorno (1234), puntos de
6 cuadrilatero de vortices (ABCD) puntos de carga (XL,YL,ZL) VLM_calclattM_vi1.m
y puntos de control (XC,YC,ZC) en forma matricial.
Reordenamiento de puntos de contorno (1234), puntos de
3 7 cuadrilatero de vortices (ABCD) puntos de carga (XL,YL,ZL) VLM_calclattV_vl.m
y puntos de control (XC,YC,ZC) en forma vectorial.
Célculo de las condiciones de Vuelo, con parametros
8 atmosféricos VLM_condvue_vl.m
Célculo de la velocidad inducida por cada cuadrilatero de
4 9 vortices y matriz de influencia.. VLM_solveall_vl.m
10 Caélculo de la densidad de vortices y fuerzas aerodindmicas. VLM_solveall vli.m
11 Célculo de las variables aerodinamicas de estabilidad. VLM_aerocalc_vl.m
5 Plotéo de las curvas aerodinamicas de sustentacion,
12 resistencia y momento Vs el &ngulo de ataque. VLM_plOtCU rv_vlm
13 Almacenaje de resultados importantes para andlisis VLM_savedata_vl.m

Fuente: El autor.

4.4. NUcleo de Pre-Procesamiento.

Conformado por los bloques 1y 2 es este, sin duda, el nicleo que va a

aportar al codigo la mayor versatilidad. Debe incorporar rutinas formuladas

con total generalidad para que generen

cualesquiera sean los datos que el usuario introduzca.

la geometria y mallado de

Esta investigacion plantea la posibilidad de poder generar “n” alas,

con “k” cajones, de manera que cada ala, como ente independiente, tuviera

su posicién en el espacio, pudiera ser simétrica 0 no simétrica y que la




Capitulo 4. Resultados de la Investigacion. 120

geometria de cada cajoén fuera totalmente general y configurable en términos
de estrechamiento, flecha, envergadura, diedro, curvatura y superficies de

control.

Previo a la codificacion de las funciones, se debe tener en cuenta como
se deben configurar las variables segun su naturaleza. En cada una de los
apartados siguientes se identificaran las variables a utilizar con una breve

explicacion del manejo de la estructura de la variable.

4.4.1. Cbédigo VLM indat_vl.m

Lo primero que se debe tener en cuenta, son los interfaces de entrada y
salida con los que trabaja cada codigo. Al tratarse de tantas variables, las
cuales se repiten a modo patron, se ha decidido aprovechar las estructuras de
datos, “cell array” que ofrece MATLAB. En la tabla 4.2, 4.3, 4.4 y 45 se
presentan las variables de entrada a manejar en el nucleo de pre
procesamiento asi como su naturaleza y configuracion.

Tabla 4.2
Variables Input(n)

Variable de Entrada (input(n).ldentificacion)
Tipo de Variable | Identificacion descripcion
M Divisiones en "Y" Mallado
.Co Cuerda en la Raiz
.tor0 Angulo de incidencia en la raiz
.pos_ref_x Referencia Posicion X
input(n) .pos_ref_y Referencia Posicion Y
.b Envergadura
.Staver Posee estabilizador Vertical?
.perfil Ecuacion de curvatura de perfil
.cajon(k) Sub-seccidn Alar

Fuente: El autor.
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Noétese que tanto las estructuras input como cajon poseen un
subindice, lo cual implica que son estructuras multiples, es decir, se pueden
rellenar los mismos campos con distintos datos segun el indice, con el cual se
trabaje. Por ejemplo, si el usuario quiere generar un solo ala, basta con que

rellene los campos de la estructura correspondientes a input (1).

Tabla 4.3
Variable .cajon(k)
Variable de Entrada (input(n).cajon(k).ldentificacion)
Tipo de Variable | Identificacion descripcion
.Malla.N Divisiones en "X" Mallado
.bcaj Envergadura del cajon
fle Angulo de flecha
.estrech Estrechamiento
cajon(k) .torc Angulo de incidencia final

die Diedro
flap Posee Flap?
.aleron Posee Aleron?
.sup_cont Posee Superficie de control?

Fuente: El autor.

Los cajones funcionan con el mismo mecanismo. Cada ala, puede tener
“n” cajones siempre y cuando en su estructura input se rellenen los campos
de los correspondientes cajones. A modo de ejemplo, input (2).cajon (3).Die
seria el campo de la estructura asociado al angulo de diedro del tercer cajon
del segundo ala.
De la misma forma se manejan las variables estructuradas .sup_cont y
.geometria cuya identificacién se presenta en las tablas 4.4 y 4.5:

Tabla 4.4
Variable .sup cont

Variable de Entrada (input(n).cajon(k).sup_cont.Ildentificacion)

Tipo de Variable | Identificacion descripcion
.geometria Geometria de la superficie cont

.sup_cont

.deflexién Deflexién de la superficie

Fuente: El autor.
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Tabla 4.5
Variable .geometria
Variable de Entrada (input(n).cajon(k).sup_cont.geometria.ldentificacion)
Tipo de Variable | Identificacion descripcion
.X_char Porcentaje en cuerda de posicion de la charnela
.geometria .pos_max Porcentaje del cajén al que comienza
.pos_min Porcentaje del cajén al que termina

Fuente: El autor.

El cdédigo de entrada de datos se manejo tomando en cuenta dos

aspectos fundamentales que son:

1. Laentrada del nimero de alas (n_alas) .

2. La entrada numero de cajones (n_cajon) por ala con sus respectivas

variables.

Todo esto se ejecuta haciendo en primer lugar una validacion de la
entrada de cada dato asignado por el usuario los (Ver tabla 4.6), para luego
almacenarlo en la estructura ala(N°), asi todos los datos quedan disponibles
para las futuras aplicaciones.

Tabla 4.6
Validaciéon de variables de entrada

VALIDACION DE VARIABLES DE ENTRADA
Tipo de Variable Identificacion descripcion
M Entero, Positivo
.Co Entero, Positivo
ala(n) .tor0 entre -6°y 6°
.b Entero, Positivo
n_cajon Entero, Positivo
.N Entero, Positivo
.bcaj Entero, Positivo
cajén(k) fle entre -60° y 60°
.estrech entreO0y1
.torc entre -6°y 6°
.die entre -30° y 30°
sup_cont .deflexion entre -15°y 15°
.X_char Porcentaje
.geometria .pos_max Envergadura Maxima
.pos_min Envergadura Minima

Fuente: El autor
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Una de las variables mas importantes aun no introducida y concerniente
al ala es la forma de la seccién transversal o perfil alar, sin embargo se deja
expresada en el codigo la entrada para ahondar mas a detalle en el apartado
posterior a este debido a la complejidad del caso con la realizaciéon de un
codigo aparte llamado VLM _Loadperfil_v1.

El cddigo VLM indat vl presenta entonces una estructura de
codificacion sencilla tipo Script o por comandos de ejecucion por linea. Para
investigaciones posteriores, se propone para el ingreso de datos, el disefio de

una interfaz grafica de usuario. El codigo se Presenta en la tabla 4.7.

Tabla 4.7

Cédigo VLM indat v1

%  Codigo VLM_v3.m Script realizado por Ing.Nelson José Diaz Gautier %
9%696%%%%%%6%%6%%%%%6%%%%%%%6%%%%%6%%% % %% %% %% % %% %% % %% %% % %% %% %% % %% 6% % %% %% %% % %% %% % %% %%
%% ENTRADA DE NUMERO DE ALAS %%

%6%%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%% %% % %%6%%% % % %6%6%6%%% % % %6%6%% %% % %6%6%6% %% % %6%6%% % % % %6%6%6%% % % %%6%% %%
%%%%%%%%%%% INICIALIZA VARIABLES PARA MAYOR VELOCIDAD DE COMPUTO %%%%%%%%%%%
ala=struct(°M*,0,"Co",0,"tor0",0, "pos_ref_x",0,"pos_ref_y",0,"Staver”,0, ...
"perfil”,zeros, "cajon”,struct(°N",0, "bcaj*,0,"fle",0, "estrech”,0, ...
“torc*,0,"die",0,"*flap",0,"aleron”,0, "sup_cont*,0, "geometria”, . ..
struct("Y_c",zeros, "tor_span”,zeros)));clc;clear all;aux1=0;bcN_1=0;
XbaP=zeros;XbfP=zeros;flecN=zeros;CcN=zeros;
%%%0%%%%%%%%%%%%%%%%%%% ENTRADA DE NUMERO DE ALAS %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
n_alas=input(“Numero de Alas: 7);
while or(aux1~=0,n_alas<=0)
disp("El Numero de alas debe ser entero positivo")
n_alas=input(" Introduzca de nuevo el Numero de alas: ");
auxl=n_alas-fix(n_alas);
end
clc;aux1=0;
9%6%9%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%%% %% % %6%6%% %% % %6%6%6%%% % % %6%%% %% % %%6%% %% % % %6%6%%% % % %6%6%6%% % % %%6%% %%
%% ENTRADA DE DATOS POR ALA Y CAJONES %%
%% VAL IDADOS %%
%6%%%%6%6%%%%%%%6%6%%%% % %6%%%% % % %%6%% %% % %6%6%6%%% % % %6%%%% % % %%6%% %% % %%6%6%% % % % %%%6%% % % %%6%% %%
for aN=1:n_alas;
ala(aN) .M=input("DIVISIONES DEL ALA EN (X): *);
while or(auxl~=0,ala(aN) .M<=0)
disp("DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN (X)DEBE SER ENTERO POSITIVO®)
ala(aN) .M=input("DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN (X): ");
auxl=ala(aN) -M-fix(ala(aN).M);
end;
ala(aN) .Co=input("CUERDA EN LA RAIZ DEL ALA (m): ™);
while ala(aN).Co<=0
disp("LA CUERDA EN LA RAIZ DEBE SER ENTERO POSITIVO™)
ala(aN) .Co=input(" INTRODUZCA DE NUEVO LA CUERDA EN LA RAIZ: 7);
end
ala(aN) .torO=input("ANGULO DE INCIDENCIA DEL ALA (deg) : ");
while or(ala(aN).tor0<-6,ala(aN).tor0>6)
disp("ANGULO DE INCIDENCIA DEL ALA DEBE ESTAR ENTRE -6 y 6 GRADOS")
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ala(aN) . torO=input(" INTRODUZCA ANGULO DE INCIDENCIA DEL ALA(deg): ");
end
ala(aN) .pos_ref x=input("POSICION DE REFERENCIA DEL ALA EN (X): *);

ala(aN) .pos_ref_z=input("POSICION DE REFERENCIA DEL ALA EN (2): ");
ala(aN).Staver=input("EL ALA ES UN ESTABILIZADOR VERTICAL (S/N): ","s");
while and(ala(aN).Staver~="5S" ,ala(aN).Staver~="N");
disp("LA LETRA DEBE SER "'S™ O "N" MAYUSCULA™)
ala(aN).Staver=input("ES ESTABILIZADOR VERTICAL (S/N): *,"s");
end
9%69%9%%%%6%%%%%%%%6%%%%%%%%%% ENTRADA DE NUMERO DE CAJONES%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
aux1=0;
ala(aN) .n_cajones=input(“Numero de Cajones Mayor de 2: ");
while or(auxl~=0,ala(aN).n_cajones<2)
disp("El Numero de cajones debe ser entero positivo mayo a 2%)
ala(aN) .n_cajones=input("Introduzca de nuevo el Numero de cajones: ");
auxl=ala(aN) .n_cajones-fix(ala(aN).n_cajones);
end
for cN=1:ala(aN).n_cajones
%69%%%%%%%%%%%%%%%%% VAL IDACION DEL CAJON 1 DONDE VA EL FUSELAJE%%%%%%%%%%%%%%
aux2=num2str(aN) ;MSM="INTRODUZCA LOS DATOS DEL CAJON *;
MSM1=" DEL ALA " j;aux3=num2str(cN);
textol=[MSM,aux3,MSM1, aux2];

disp(” "):disp(” ");disp(” );

disp(textol);

disp(” "):disp(” ");disp(” );
it cN==1;

disp("TOME EN CONSIDERACION QUE EN EL CAJON 1 VA EL FUSELAJE™")
ala(aN).cajon(cN) .N=input("DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN (Y): *);
while or(auxl~=0,ala(aN).cajon(cN).N<=1)
disp("DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN(Y)DEBE SER ENTERO POSITIVO y >17)
ala(aN).cajon(cN) .N=input("DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN (Y): ");
auxl=ala(aN).cajon(cN) .N-Fix(ala(aN).cajon(cN).N);
end;aux1=0;
ala(aN).cajon(cN) .bcaj=input("ANCHO DEL FUSELAJE(m): ");
while ala(aN).cajon(cN).bcaj<0
disp("ANCHO DEL FUSELAJE(m)DEBE SER ENTERO POSITIVO™)
ala(aN).cajon(cN) .bcaj=input("ANCHO DEL FUSELAJE(m): ");
end
ala(aN).cajon(cN) .fle=0;
ala(aN).cajon(cN).estrech=1;
ala(aN).cajon(cN) .torc=ala(aN).torO;
ala(aN).cajon(cN).sup_control .deflex=0;
ala(aN).cajon(cN) .sup_control .poschar=0;
else
9%6%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%VAL IDACION DE TODOS LOS DEMASY%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
ala(aN).cajon(cN) .N=input("NUMERO DE DIVISIONES CAJON ALA EN (Y): ");
while or(auxl1~=0,ala(aN).cajon(cN).N<=1)
disp("DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN (Y) DEBE SER ENTERO POSITIVO y >17%)
ala(aN).cajon(cN) .N=input("NUMERO DE DIVISIONES CAJON DEL ALA EN (Y): ");
auxl=ala(aN).cajon(cN) .N-Fix(ala(aN).cajon(cN).N);
end
aux1=0;
ala(aN).cajon(cN) .bcaj=input("ENVERGADURA DEL CAJON DEL ALA (m): ");
whille ala(aN).cajon(cN).bcaj<=0
disp("LA ENVERGADURA DEL CAJON DEL ALA(m)DEBE SER ENTERO POSITIVO*®)
ala(aN).cajon(cN) .bcaj=input("ENVERGADURA DEL CAJON DEL ALA (m): ");
end
ala(aN) .cajon(cN).fle=input("FLECHA DEL BORDE DE ATAQUE (deg) : ");
while or(ala(aN).cajon(cN).fle<-60,ala(aN).cajon(cN).fle>60)
disp("FLECHA DEL CAJON DEL ALA DEBE ESTAR ENTRE -60 Y 60 GRADOS")
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ala(aN).cajon(cN) .fle=input("FLECHA DEL CAJON DEL ALA (deg): ");
end
ala(aN).cajon(cN) .estrech=input("ESTRECHAMIENTO DEL CAJON DEL ALA: *);
whille or( ala(aN).cajon(cN).estrech>1, ala(aN).cajon(cN).estrech<=0)
disp("EL ESTRECHAMIENTO DEL CAJON DEL ALA DEBE ESTAR ENTRE O Y 1°%)
ala(aN).cajon(cN) .estrech=input("EL ESTRECHAMIENTO DEL CAJON DEL ALA: ");
end
ala(aN).cajon(cN).torc=input("ANGULO DE INCIDENCIA DEL CAJON (deg) : ");
while or(ala(aN).cajon(cN).torc<-6,ala(aN).cajon(cN).torc>6)
disp("EL ANGULO DE INCIDENCIA DEL CAJON DEBE ESTAR ENTRE -6 Y 6 GRADOS®)
ala(aN).cajon(cN).torc=input("ANGULO DE INCIDENCIA DEL CAJON (deg): ");
end
ala(aN).cajon(cN) .die=input("ANGULO DE DIEDRO DEL CAJON (deg): ");
while or(ala(aN).cajon(cN).die<-30,ala(aN).cajon(cN) .die>30)
disp("DIEDRO DEL CAJON DEL ALA DEBE ESTAR ENTRE -30 Y 30 GRADOS™)
ala(aN).cajon(cN) .die=input("DIEDRO DEL CAJON DEL ALA (deg): ");
end
ala(aN).cajon(cN) .sup_control . int=input("POSEE UN ALERON O FLAP (S/N):
I,ISI);
while
and(ala(aN).cajon(cN).sup_control.int~="S",ala(aN).cajon(cN).sup_control.int~
="N"):
disp("LA LETRA DEBE SER "'S"™ O "N" MAYUSCULA®)
ala(aN).cajon(cN) .sup_control . int=input("POSEE UN ALERON O FLAP (S/N):
",7s™);
end
if ala(aN).cajon(cN).sup_control.int=="S"
ala(aN) .cajon(cN).sup_control .deflex=input("ANGULO DE DEFLEXION :%)
ala(aN) .cajon(cN).sup_control .posmin=input("POSICION MINIMA EN Y ="
ala(aN) .cajon(cN) .sup_control .posmax=input("POSICION MAXIMA EN Y :*
ala(aN) .cajon(cN).sup_control .poschar=input("POSICION CHARNELA EN X (%

de C):");

ala(aN) .cajon(cN).sup_control .AoF=input("ES ALERON [A] 6 FLAP [F]
1T,7sT);

while
and(ala(aN).cajon(cN).sup_control .AoF~="A" ,ala(aN).cajon(cN) .sup_control .AoF~
="F");

disp("LA LETRA DEBE SER "A™ O "F" MAYUSCULA®)
ala(aN).cajon(cN) .sup_control .AoF=input("ES ALERON [A] 6 FLAP [F]
17,7s%);
end
if ala(aN).cajon(cN).sup_control _AoF=="A"
ala(aN).cajon(cN) .flap=0;ala(aN).aleta=1;ala(aN).defle=1;
else
ala(aN).cajon(cN) .flap=1;ala(aN).aleta=0;ala(aN).defle=0;
end
else
ala(aN).cajon(cN).sup_control .deflex=0;
ala(aN).cajon(cN).sup_control .poschar=0;
ala(aN).cajon(cN).flap=1;
ala(aN) .geomeAla.Z_suc=zeros;
ala(aN).aleta=0;ala(aN) .defle=0;
end
clc;
end
end
clc; aux4=aN+1;
if aux4<=n_alas
aux2=num2str(aux4) ;MSM="INTRODUZCA AHORA LOS DATOS DEL ALA *;
textol=[MSM, aux2];
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disp(” ");disp(” "):disp(” ");
disp(textol);
disp(” ");disp(” "):disp(” ");
else
clc
end

end
clear MSM MSM1 aN aux2 cN auxl aux3 aux4 textol

Fuente: El autor.

4.4.2. Codigo VLM_Loadperfil_vl.m

El codigo VLM_Loadperfil_vl.m al igual que el anterior serd codificado

en primera instancia como Script en este apartado.

Este codigo posee dos tipos de uso:

1.- Da las instrucciones necesarias para que el usuario introduzca un
perfil en la libreria para ser usado.
2.- Pide el nombre de alguno de los perfiles almacenados en la libreria y

extrae la ecuacion de ajuste polindmico de la linea de curvatura del perfil.

La tabla 4.8 presenta el cuadro de variables de entrada y salida de este

caodigo:

Tabla 4.8
Variables de entrada y salida del codigo VLM _Loadperfil_v1

Variable de Entrada (input(n).ldentificacion)

Tipo de Variable Identificacion descripcion
.perfil Nombre del perfil (entrada).dat
.puntos Coordenadas de perfil (entrada)
ala(n) .geomeAla.Zmc_puro | Polinomio de ajuste de curvatura

.geomeAla.Zext_puro | Polinomio de extradds

.geomeAla.Zint_puro | Polinomio de intradods

Fuente: El autor
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El codigo se estructura en nueve subrutinas de trabajo disefiadas para

cumplir con las dos funciones del cédigo estas son:

Subrutina de instrucciones para el uso del modulo
VLM_Loadperfil_vli.m:

En esta subrutina simple solo se presenta en pantalla a usuario dos
instrucciones para que se introduzcan archivos con extension .dat que
contengan las coordenadas del perfil a utilizar o que se escoja algun perfil de

los existentes en la libreria.
Subrutina para dar entrada al nombre del perfil a utilizar:

Una vez desplegadas en pantalla las instrucciones del cddigo
VLM_Loadperfil_vl.m, inmediatamente se le solicita al usuario el nombre del
perfil a utilizar, el cual debe ser copiado con la extension correspondiente, de

lo contrario emitird un mensaje de error. Por ejemplo: S1223.dat.

Todo esto dentro de un bucle de alas que recorre desde el ala 1 hasta el

ala ultima (n_alas), con la finalidad que se pueda asignar un perfil a cada ala.

Subrutina para el calculo del polinomio de ajuste de la linea de
curvatura media del perfil (Zmc).

Esta constituye la subrutina principal del cédigo y se desarrolla en los

siguientes pasos:

1.- Apertura de un bucle de conteo de alas, esto con la finalidad de

calcular el Z,c para cada ala.

2.- Almacenaje del nombre de cada perfil de cada ala en la estructura
tipo ala (ala(aN).perfil).
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3.- Apertura para lectura del archivo .dat con el nombre del perfil, esto se

ejecuta con la funcién fopen

4.- Escaneo de las coordenadas de los puntos con la funcion fscanf,
generando un alerta cada vez que el puntero indicador de lectura de la funcion

encuentre un espacio vacio en el archivo.

5.- Se coloca el puntero indicador al inicio de los datos del archivo con la
funcion frewind y se vuelve a escanear en dos filas. Esto se realiza porque los
catalogos de perfiles punto dat pueden usar ambas presentaciones, es decir
una sola fila o dos.

6.- Se cierra el archivo de lectura y se almacenan las coordenadas Xp y
Zp (coordenadas de puntos del perfil) extrayéndolas de la primera y segunda

fila del vector puntos respectivamente (Xp=puntos(1, : );Zp=puntos(2, : ) )

7.- Calcula el polinomio de ajuste por minimos cuadrados de la linea de
curvatura media del perfil con la funcion polyfix y lo almacena en una

estructura tipo ala.

Tabla 4.9

El cédigo VLM_Loadperfil vl.m
06%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%0%
%% RUTINA PARA INTRODUCIR EL PERFIL DE CADA ALA Y ALMACENADO DE LA %%
% CURVATURA Zmc %
9%%%6%%6%%%%%6%%0%%%6%%6%%%%%6% %% % %% %% % %% %% % %% %% %% % %6%%0% % %6%%0% %% % Y6% %% % %% 0% % %% %% %% % %% %
d i SP (7 XXX HXHKHXHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHK KKK KKK KKK KKK KKK KKK XXX XXXXXX ™)
disp(™"x PASOS PARA CARGAR EL PERFIL DE CADA ALA X")
disp("x xX")
disp("x 1.- Cargue en la carpeta de VLM_vl.m un archivo.dat con las X"
disp("x coordenadas del perfil. estos archivos los puede encontrar Xx°)
disp(™"x en la pagina: www.airfoiltools.com x")
disp("x x")
disp("x 2.- Cuando aparezca en pantalla la pregunta: "INTRODUZCA EL x")
disp(™x PERFIL DEL ALA N°" debe tipear el nombre del perfil tal x")
disp(™x cual como aparece en el archivo de las coordenadas que xX")
disp("x guardo en la carpeta junto con la extension del mismo x")
disp(™x Ejemplo: S1223.dat x")
disp("x )
disp(“x PRESIONE ENTER PARA CONTINUAR x")
d i SP (7 XXX HHXHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHKKHXK KK XXX KKK XXXXXXX )
input(”");

disp(” D)
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%6%9%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%% %% % %6%6%% %% % %6%6%6%6%% % % %6%6%% %% % %6%6%% %% % % %6%6%% % % % %6%%6%% % % % %% %%
% ENTRADA DEL NOMBRE DEL PERFIL POR ALA %
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% % % %% % % %% %
for aN=1:n_alas
aux30=num2str(aN) ;MSM1= "INTRODUZCA EL PERFIL DEL ALA ";MSM2=" :%;
texto=[MSM1,aux30,MSM2] ;
ala(aN) .perfil=input(texto, "s");
end
clc;tic
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% %% %% % % %% % % %% %
% CALCULO DE Zmc DE CADA PERFIL Y GRAFICACION DEL MISMO %
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% %% %% % % %% % % %% %
for aN=1:n_alas
nombre_perfil=ala(aN) .perfil;
%%%%%%% SUBRUTINA PARA ABRIR EL ARCHIVO DEL PERFIL.DAT Y LEERLO 9%%%%%%%%%%%
fid=Fopen(nombre_perfil,"r");
%%%%% SUBRUTINA DE SCANEO DE LOS DATOS EN UN SOLO VECTOR DE UNA FILA  %%%%%
flag=1; k=1;
while flag==1
puntos=fscanf(fid, "%g %g \n"); %Scaneamos de todos los datos
frewind(fid); % Escanear desde el comienzo del archivo.dat
for i=1:k,
fgetl (fid) ;% elimina los caracteres con el nombre del perfil
end
k=k+1;
if isempty(puntos)% Bucle de verificacion de alerta
flag=1;
else
flag=0; % Salir del bucle
end
end
%%%%%%SUBRUT INA DE SCANEO DE LOS DATOS EN UN SOLO VECTOR DE DOS FILAS%%%%%%
%0%%%%%%%%%%% UNA PARA INTRADOS Y OTRA PARA EXTRADOS %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
N=length(puntos)/2; % Calculo de la cantidad de columnas
Ffrewind(Fid); % Ponemos el puntero al principio del documento de nuevo
clear puntos,
flag=1; k=1;
while flag==1
puntos=fscanf(fid, "%g %g \n",[2,N]); %Scaneamos de datos en dos filas
frewind(fid) ;% Escanear desde el comienzo del archivo.dat

for 1=1:k,
fgetl (fid);%elimina los caracteres con el nombre del perfil
end
k=k+1;
if isempty(puntos)% Bucle de verificacion de alerta
flag=1;
else
flag=0; % Salir del bucle
end
end

%%%% SUBRUTINA PARA ASIGNADO DE LAS COORDENADAS Xp y Zp DEL PERFIL %%%%
fclose(fid);% Cerrado del archivo.dat
Xp=puntos(l1,:);% Asigna a Xp la primera fila del vector puntos escaneado
Zp=puntos(2,:);% Asigna a Zp la segunda fila del vector puntos escaneado
%%% SUBRUTINA PARA EL ALMACENADO DE LAS COORDENADAS Xp y Zp DEL PERFIL  %%%
% EN LA ESTRUCTURA PERFIL.COORDENADA PARA POSTERIOR USO %
N=length(Xp);
ind_O=round(N/2);
perfil .x_ext=Xp(ind_0:-1:1); %Valores X de extradods x_ext
perfil .x_int=Xp(ind_0:end); %Valores X de intraddés x_ int
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perfil .z_ext=Zp(ind_0:-1:1); %Valores Z de extradds z_ext
perfil.z_int=Zp(ind_0O:end); %Valores Z de intraddés z_int

%9%% SUBRUTINA PARA EL CALCULO DE LA CURVA DE AJUSTE Y ALMACENADO DE  %%%
% LA LINEA DE CURVATURA POR MINIMOS CUADRADOS GRADO 5 %

perfil _z_ajust_ext=polyfit(perfil_x_ext,perfil_z_ext,5);
perfil.z_ajust_int=polyfit(perfil.x_int,perfil.z_int,5);
XT=linspace(0,1,40); %Vector generico de coordenadas X para evaluar Z
ZE=polyval (perfil.z_ajust_ext,XT);%Datos de ajuste para extrados
Zl=polyval(perfil._z_ajust_int,XT);%Datos de ajuste para intrados

% AJUSTE DE LA LINEA DE CURVATURA POR MINIMOS CUADRADOS GRADO 5 %

perfil _z_mc=0.5*(ZE+Zl);

perfil.z_ajust_mc=polyfit(XT,perfil.z_mc,5);

ZMC=polyval (perfil.z_ajust_mc,XT);

ala(aN) .geomeAla.Zmc_puro=perfil.z_ajust_mc;

ala(aN) .geomeAla.Zext_puro=perfil.z_ajust_ext;

ala(aN) .geomeAla.zZint_puro=perfil.z_ajust_int;
end

Fuente: El autor

Los polinomios de ajuste por minimos cuadrados Zmc_puro , Zext_puro
y Zint_puro , se determinan con MATLAB a través de la funcién polyfit, ésta
realiza el calculo por minimos cuadrados de la curva que mejor se ajusta a las
coordenadas extraidas del archivo .dat del perfil y almacena los coeficientes
del polinomio de ajuste en un vector fila de n+1 elementos, como se muestra
en las ecuaciones 4.1(Polinomio normal) y 4.2 vector representativo del

polinomio para grado 5.

IMCpyro = 01X° + @, X* + a3X3 + a, X% + asX + a, (4.1)

ZMCpyro = [a1 @ a3 a, as ag) (4.2)

Es de hacer notar que los disefiadores de perfiles expresan en catalogos
representativos de los mismos, las coordenadas Xp en forma unitaria, es
decir, con una cuerda de magnitud 1, entonces al momento de usarse la
ecuacion de curvatura en un ala cualquiera se debe multiplicar la ecuacion de
ajuste por el valor de la cuerda respectiva en cada linea “Y” a lo largo de la

envergadura.
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Es conveniente en este momento identificar los elementos geométricos

gue conforman un ala, véase la figura 4.4.

ind neg(3)—1 ind neg(2) md_ne?(i) ind 0

I jnT(i) Jnﬁ(Q)

ind(3)

H_c(3) r Noc(2) e Nec(1) N_c(2) i Ne(3)

Nios

Cajén 1

Fuselaje Cajon 2

Figura 4.4. Indicadores de ala por cajon.

En la figura se muestra un ala con 3 cajones, en donde el cajén 1
representa la union del ala con el fuselaje. Cada cajén posee un numero
indicador de la coordenada Y (ind) de manera de poder dividir en dicha
direccion de forma independiente cada cajén (N_c) en la figura se puede notar
gue el cajon 1 posee estrechamiento 1 no posee alerén o flap, esta condicién
sera tomada en cuenta al momento de calcular las variables geométricas del

ala.

Esta division por cajones se hace con la finalidad de recorrer el ala con
rapidez computacional al momento de calcular los puntos de mallado de
superficie. En lineas generales para ir calculando todo el sistema de alas se
recorren a través de dos bucles uno externo que cuenta cada ala y otro
interno que cuenta cada cajon de cada ala, quedando cada variable de

almacenamiento de algun parametro geométrico, descrito de la forma:

ala(aN).cajon(cN).VARIABLE ... (4.3)

Cajon 3
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Donde “aN” es el contador de alas y “cN” es el contador de cajones.

4.4.3. Codigo VLM_apanYCrAlpi_vl.m

Una vez introducidos los datos concernientes a definir la geometria del
ala para concluir con el mallado de superficie se procede a desarrollar las
lineas de cddigo necesarias para determinar las coordenadas X, Y y Z de

cada punto del sistema de alas que se desea analizar.

Se comienza por la determinacion de todas las coordenadas Y de los
puntos de mallado a lo largo de toda la envergadura. Esto se logra creando un

span de lineas equidistantes sobre el eje Y como se indica en la figura 4.5.

Yl Y2 Y3 Y4 YS Y6 Y7

Figura 4.5. Span de puntos en Y
Esto se logra utilizando la funcion linspace de Matlab que crea una
secuencia de coordenadas “Y” equi-espaciadas una longitud N (resolucion en

Y) como se denota en la expresion 4.4

ala(aN).cajon(cN). geometria.Y, = linspace(0,bcN,NcN) (4.4)
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La expresion anterior crea un vector con todas las lineas de divisiéon Y
por cada cajon de cada ala hasta completar todos los bucles, teniendo en
cuenta que bcN es la envergadura de cada cajon y NcN es la resolucion en Y
de cada cajén. De la misma forma se procede con la torsibn geométrica
(tor_span) y la cuerda (Cr) ya que estas varian en forma lineal a lo largo de la

envergadura.

Al final de este codigo se calcula el vector de indicadores “ind”, que
identifican los puntos de quiebre en “Y” de cada cajén en cada ala (Ver figura
4.4), el cual tiene una estructura ala(aN).ind, este vector se calcula usando las

expresiones 4.5 y 4.6 para los indicadores positivos y negativos

respectivamente.
ind(cN) =ind(cN—1)+N -1 (4.5)
ind_neg(cN) = ind_neg(cN —1) + N (4.6)

Las variables utilizadas en este codigo son:

Tabla 4.10
Variable .geometria
Variable de Salida (ala(aN).cajon(cN)....)
Tipo de Variable variable descripcion
Y_c Span de coordenadas Y por cajon
.geometria .tor_span Span de incidencias o torsion geométrica
.Cr_c Span de cuerdas por cajon

Fuente: El autor.

En la tabla 4.11 a continuacion, se muestra el cédigo que concluye
primordialmente con el calculo y almacenamiento de las variables ilustradas
en la tabla 4.8. Por el momento tanto las variables tor span y Cr_c se
almacenan para su posterior uso en el célculo de la coordenada Z y el ajuste

de las lineas de curvatura Z..
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Tabla 4.11
Creacion de Span de puntos en “Y” angulos de incidencia y cuerdas

96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% % %% % % % %% %% %%
%% CREACION DE SPAN DE PUNTOS EN "Y', ANGULOS DE INCIDENCIA y CUERDAS %%
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% % %% % %% %% % % %% % % %% % %% % % %% % %% %%
for aN=1:n_alas
for cN=1:ala(aN).n_cajones
%ASIGNACION DE VARIABLES AUXILIARES PARA EL PRIMER CAJON
if cN==1;%El primer cajon es el fuselaje
bcN=ala(aN).cajon(cN) .bcaj;
NcN=ala(aN).cajon(cN) .N;
torOaN=ala(aN).torO;
torccN=ala(aN).cajon(cN).torc;
CrOaN=ala(aN) .Co;
E=1;CrOcN=E*CrOaN;
%ASIGNACION DE VALORES DE "Y' e INCIDENCIA PARA EL PRIMER CAJON
ala(aN).cajon(cN).geometria.Y_c=linspace(0,bcN,NcN);
ala(aN).cajon(cN).geometria.tor_span=linspace(tor0OaN,torccN,NcN);
ala(aN).cajon(cN).geometria.Cr_c=linspace(CrOaN,CrOcN,NcN);
ala(aN).ind(cN)=NcN;
ala(aN).ind_neg(cN)=-NcN;
else
%VARIABLES AL INICIO DE CAJON (cN)
bcN=bcN+ala(aN) .cajon(cN).bcaj;
NcN=NcN+ala(aN).cajon(cN) .N;
torccN=ala(aN).cajon(cN).torc;
E=ala(aN) .cajon(cN).estrech;
CrOcN=E*CrOaN;
%VARIABLES AL FINAL DE CAJON (cN-1)
NcN_1=ala(aN) .cajon(cN).N;
bcN_1=bcN_1+ala(aN).cajon(cN-1).bcaj;
torccN_1=ala(aN).cajon(cN-1).torc;
%ASIGNACION DE VALORES DE "Y' e INCIDENCIA PARA LOS DEMAS CAJONES
ala(aN).cajon(cN).geometria.Y_c=linspace(bcN_1,bcN,NcN_1);
ala(aN) .cajon(cN).geometria.tor_span=linspace(torccN_1,torccN,NcN_1);
ala(aN).cajon(cN).geometria.Cr_c=linspace(Cr0OaN,CrOcN,NcN_1);
CrO0aN=CrOcN;
ala(aN).ind(cN)=ala(aN).ind(cN-1)+(ala(aN).cajon(cN) .N-1);
ala(aN).ind_neg(cN)=ala(aN).ind_neg(cN-1)-(ala(aN).cajon(cN).N-1);
end
end
ala(aN).b_Total=2*bcN;
ala(aN) . indT=2*NcN-(2*ala(aN) .n_cajones-1);
ala(aN) .NcN_A=NcN;
bcN=0;NcN=0; torO0aN=0;torccN=0;CrOcN=0;bcN_1=0;
end

Fuente: El autor.

Para finalmente determinar el vector contentivo de cada coordenada Y
de los puntos de mallado de superficie, asi como también cada cuerda de ala
correspondiente a cada coordenada “Y” y cada angulo de incidencia de ala o
torsidbn geométrica, por ala, se procede a concatenar los resultados de cada
cajon a través de las siguientes lineas de cddigo




Capitulo 4. Resultados de la Investigacion. 135

Tabla 4.12

Creacién de coordenadas Y e incidencia ai
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %%%%%% %% %% %%%%% % % % % %% %% %% % % % % %% %% % % % % % % %%
%% CREACION DEL VECTOR Yv E Iv CONTENTIVOS DE LAS COORDENADAS "'y" %%
% Y LA INCIDENCIA "ALFAi'" DE CADA SECCION DEL ALA %
9%0%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %%%%%%%% %% % % %% %%%%%%%% % %% % %% %% %% %% % % % %%
9%0%%0%%%%% RESOLUCION PARA EL ALA POSITIVA Y+ %0%%%%%

for aN=1:n_alas
Y=01:1=01:C=L1;
for cN=1l:ala(aN).n_cajones
if cN<ala(aN).n_cajones
Yl=ala(aN).cajon(cN).geometria.Y_c(1l:(ala(aN).cajon(cN).N-1));
Y2=[Y,Y1];Y=Y2;
I11=ala(aN) .cajon(cN).geometria.tor_span(l:(ala(aN).cajon(cN).N-1));
12=[1,11];1=12;
Cl=ala(aN).cajon(cN).geometria.Cr_c(1:(ala(aN).cajon(cN).N-1));
C2=[C,C1];C=C2;
else
Yl=ala(aN) .cajon(cN).geometria.Y_c(1l:ala(aN).cajon(cN).N);
Y2=[Y,Y1];
I1=ala(aN).cajon(cN).geometria.tor_span(l:ala(aN).cajon(cN).N);
12=[1,11];
Cl=ala(aN).cajon(cN) .geometria.Cr_c(1:ala(aN).cajon(cN).N);
Cc2=[C,C1];
end
end
YvP=Y2; ala(aN).geomeAla.YvP=Y2;
IvP=12; ala(aN).geomeAla.lvP=12;
CvP=C2; ala(aN).geomeAla.CvP=C2;
06%6%6%%6%%%%%%%%%%%%% RUTINA PARA ESTABILIZADOR VERTICAL %%%%%%%%%%%%%%%%%
if ala(aN).Staver=="S"
ala(aN) .geomeAla.Yv=YVP;
ala(aN) .geomeAla.alfai_v=zeros(l,numel(YVP));
ala(aN) .geomeAla.Cr_v=CvP;
else
%%%RESOLUCION PARA EL ALA NEGATIVA Y- y UNION DE Y+ con Y- EN Yv alfai_v%%%
YVN=-Y2(end:-1:2);ala(aN) .geomeAla.YVN=YVN;
IvN=12(end:-1:2);ala(aN).geomeAla. IVvN=IVvN;
CvN=C2(end:-1:2);ala(aN) .geomeAla.CvN=CvN;
ala(aN) .geomeAla.Yv=[YVN,YVP];
ala(aN) .geomeAla.alfai_v=[IVvN, IVP];
ala(aN) .geomeAla.Cr_v=[CvN,CvP];
end
end

Fuente: El autor.

El cddigo se disefia de tal forma de aprovechar la simetria de cada ala y
trabajando en forma de asignacién matricial o vectorial, calculando la semiala
positiva y luego asignando los valores a la semiala negativa para luego

concatenarlos y representar el ala completa.
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4.4.4. Cédigo VLM _creaX_vl1.m

Una vez creada la coordenada Y en forma vectorial (Yv) como se
muestra en el apartado anterior, se procede a determinar la coordenada X de
cada punto de mallado de superficie, para ello se procede de la siguiente

forma:

1. Se calculan los puntos de inicio del borde de ataque (XbaO) y de fin
de borde de ataque (Xbafin) de cada cajon, utilizando la ecuacion
3.54 con k=1.25. conocidos para cada cajon la flecha, el

estrechamiento y la cuerda en la raiz del ala.

2. Crear los puntos del borde de ataque de cada cajon, partiendo del
inicio del mismo (Xba_0) hasta el final (Xbafin) usando la funcién
linspace a lo largo de Y con las divisiones N como se muestra en la

siguiente figura:

Xbal

CAJON 2

EJ: N=4

Figura 4.6. Creacidn de puntos de borde de ataque

Xba = linspace(Xba0, Xbafin, N) 4.7)
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3. Crear los puntos de borde de fuga segun la expresion 4.8

Xbf = Xba + Cy (4.8)

Donde Cy es la cuerda de cada seccién como se expresa en la figura
4.7.

Xba0

Xbafin

Cy = | CAJON2

EJ: N=4

Figura 4.7. Creacién de puntos de borde de fuga

4. Crear mallado en direccion de X, a través de un “linspace” entre Xba
y Xbf y la resolucién en direccion de la cuerda “M”, esto segun la

expresion 4.9:

Xv(,t)=linspace(Xba, Xbt M) (4.9)

Donde la estructura Xv( :,t) transforma a Xv en una matriz de puntos que
representan a las coordenadas X de cada punto del mallado de superficie en
una semiala.

5. Transformar los vectores fila de coordenadas Y, cuerda y torsion

calculados en el apartado anterior (Yv, Alfai_v y Cr_v) como matrices

compactas multiplicando dichos vectores fila por vectores unitarios
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columna de dimensién Mx1, como se observa en la expresion 4.10
para el caso de la coordenada “Y”, la misma expresion aplica para la
cuerda y la incidencia.

YVmatriz = Y Vsector * Ones(M, 1) (4.10)

Las variables mas importantes obtenidas son:

Tabla 4.13
Ala.geomeala
Variable de Salida (ala(aN).geomeala....)
Tipo de Variable variable descripcion
Xv Matriz de coordenadas X
.Yv Matriz comprimida de coordenadas Y
.geomeala - . :

Alfai_v Matriz comprimida de angulos de incidencia
.Cr_v Matriz comprimida de cuerdas

Fuente: El autor.

El codigo queda como se muestra en la tabla 4.14

Tabla 4.14
El cédigo VLM_CreaX_vi.m

%%%6%%%%%%%6%%%%6%%%6%%%%6%%%6%%% %6%%%6%6%% %6%% % %6%% Y6%% % %% % Y6%6%% %% %% %% % %% %% %% % %6%% % %% %%
%% CREACION DEL VECTOR Xbav y Xbfv CONTENTIVOS DE LAS COORDENADAS "x™ %%
% DEL BORDE DE ATAQUE Y DEL BORDE DE FUGA DE CADA SECCION DEL ALA %
%%6%%%%%0%%6%%%%%0%%6%%%%%0%%6%% %% 6% %6%% %% 0% %6%% %% 6% %% % %% 0% %% % %% %% %% % %% 6% %% % %% 6% % %%

%%%0%%%%%%%%%%%%%%PARA EL MODELADO DEL BORDE DE ATAQUE%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
for aN=1:n_alas
for cN=1:ala(aN).n_cajones
if cN==1
REF_x=ala(aN) .pos_ref_x;
fle=0;Yx_0=0;Xba_O0=REF_x;
NX=ala(aN).cajon(cN) .N;
ind0=1;
else
fle=ala(aN).cajon(cN).fle;
Yx_O=ala(aN) .geomeAla.YvP(ala(aN).ind(cN-1));
NX=ala(aN).cajon(cN) .N;
indO=ala(aN).ind(cN-1);
end
Xbafin=(ala(aN) -geomeAla.YvP(ala(aN).-ind(cN))-
Yx_0)*tand(Fle)+Xba_0;
XbaPvl1=linspace(Xba_0,Xbafin,NX);
ala(aN) .geomeAla.XbaPv(indO:ala(aN).ind(cN))=XbaPv1l;
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ala(aN) .geomeAla._XbaNv=ala(aN) .geomeAla.XbaPv(end:-1:2);
Xba_0=Xbafin;
end
06%6%6%%6%%6%%%%%%%%%%%%% RUTINA PARA ESTABILIZADOR VERTICAL %%%%%%%%%%%%%%%
if ala(aN).Staver=="S*
Xbavector=ala(aN) .geomeAla.XbaPv;
ala(aN) .geomeAla.Xbav=Xbavector;
Xbavector=zeros;
Y6%6%6%%6%%6%%%%%%%%%%%%% RUTINA ALA CONVENCIONAL  %6%%%%%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%
else
Xbavector=[ala(aN) .geomeAla.XbaNv,ala(aN) .geomeAla.XbaPv];
ala(aN) .geomeAla.Xbav=Xbavector;
Xbavector=zeros;
end
end
06%6%6%%6%%%%%%%%%%%PARA EL MODELADO DEL BORDE DE FUGAY%Y%%%%%%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%% %%
for aN=1:n_alas
ala(aN) .geomeAla_Xbfv=ala(aN) .geomeAla.Xbav+ala(aN) .geomeAla.Cr_v;
end
toc;tic
%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%%6% 6%
%% GENERACION DE LA MALLA EN *"X" %%
9%%%6%%6%%%%%6%%%%%6%%0%%%%%6% %% % %% %% % %% %% % %% %6% %% % Y6% 0% % %6% %% %% % Y6% %% % %% 6% % %% %% %% % %% %
for aN=1:n_alas
%%%%%%%%%%%%% AVANCE A TRAVES DE TODA EL ALA %%%%%%%%%%%%%%%%%%%
if ala(aN).Staver=="S*
06%6%6%%6%%%%%%%%%%%% ESTABILIZADOR VERTICAL  %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
for t=1:round(ala(aN).indT/2)
XA=ala(aN) -.geomeAla.Xbav(t);
XS=ala(aN) .geomeAla.Xbfv(t);
MX=ala(aN) .M;
ala(aN) .geomeAla_Xv(:,t)=linspace(XA,XS,MX);
end
%6%%6%%%%%%%%%%%%%% ALA CONVENCIONAL CUALQUIERA  %%Y%%%%%%%%%%%%%%%%
else
for t=1:ala(aN).indT
XA=ala(aN) .geomeAla._Xbav(t);
XS=ala(aN) .geomeAla.Xbfv(t);
MX=ala(aN) -M;
ala(aN) .geomeAla.Xv(:,t)=linspace(XA,XS,MX);
end
end
%6%%%%%%%%%%%GENERACION DE Y MATRIZ COMPR IM I DA%Y%%%%%%%%%%%%%%%%%%
ala(aN) .geomeAla.Yv=ones(MX,1)*ala(aN) .geomeAla.Yv;
%%%%%%%%%GENERACION DE alfai_v MATRIZ COMPR IM IDAY%%%%%%%%%%%%%%%%
ala(aN) .geomeAla.alfai_v=ones(MX,1)*ala(aN).geomeAla.alfai_v;
%%%%%%%%%GENERACION DE Cr_v MATRIZ COMPR IM I DAY%Y%%%%%%%%%%%%%%%
ala(aN) .geomeAla.Cr_v=ones(MX,1)*ala(aN).geomeAla.Cr_v;
end

Fuente: El autor.

Hasta este momento se han calculado las coordenadas Xy Y en forma
matricial en cada ala y cuyas dimensiones son, MxNy: , Donde Ny es la

sumatoria total de las resoluciones en Y (N) de cada cajon.
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[ i Y, YNtot (4-11)
, Y, . Yy o
YVatriz = . . YNt ‘
. tot
Yim You .. YNth

En la expresion 4.11 se observa que cada elemento de cada columna
de la matriz de coordenadas “Yv’ corresponde a la coordenada “Y”
correspondiente a cada coordenada “Xv” del mallado de superficie, donde el
subindice 1 corresponde a la coordenada “Y” de los puntos del tip de la
semiala izquierda el subindice Ny a la coordenada Y de los puntos del tip de
la semiala derecha. De igual forma se aplica tanto para la cuerda “Cr” y la
incidencia “Alfai”, estos ultimos necesarios para la determinacion de la
coordenada “Z” de los puntos del mallado superficial, a detallarse en el

proximo apartado.

La matriz Xv posee una diferencia en cuanto a la matriz Yv, la cual es,
gue los valores de las coordenadas X cambian tanto en direccidn de la cuerda

del ala como de la envergadura como se observa en la expresion 4.12.

[ X1 X1 Xnppt] (4.12)
Xl,z XZ,Z e XNtOtrz
XVmatriz = . . o Xy
tots
Xl,M XZ,M . XNtOt'M

4.45. Codigo VLM creaZ vl.m

En este apartado se explica cdmo se obtiene la matriz de coordenadas
“Z" de cada punto del mallado de superficie y el cddigo quedara listo para
graficar la geometria total de la configuracion de alas introducida por el

usuario.
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La coordenada Z es influenciada por cuatro parametros geomeétricos que

son:
1. El angulo de diedro del ala (g).
2. La curvatura del perfil (Znc).
3. El angulo de incidencia del ala o torsién geométrica (Alfai)

4. La deflexion de superficies de control (&e).

Se disefian entonces cuatro subrutinas para la obtencién de la matriz de

coordenadas Zv.

Contribucion del Diedro (Zgie):

En el capitulo 3, ecuacién 3.56 y figura 3.14 se observa un modelo
para el célculo de la contribucion del diedro a la coordenada “Z” de cualquier
punto sobre el ala, extrapolando el modelo aerodinamico al modelo
computacional la ecuacion para la determinacién de la contribucion del diedro

en la coordenada Z queda expresada como:

Zgie = (y — yo) tan(e) + Z, (4.13)

Ahora bien este procedimiento se realiza por cajon utilizando un bucle
interno contador de cajones (cN) por ala, cuyos puntos de inicio y de final del
cajon en la coordenada Y viene dado por (ind(cN-1)) y (ind(cN))
respectivamente. Luego se realiza un linspace entre el inicio y el fin del cajon
para hallar la contribucion en los puntos intermedios del mismo. Tomando en
cuenta que todos los célculos son matriciales y la simetria del ala, el tiempo

de computo se hace minimo.
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A continuacion se presenta el cuadro de variables de entrada y salida

de esta subrutina de contribuciéon del diedro.

Tabla 4.15
Variables de contribucion del diedro
Contribucion del diedro
Tipo de Variable variable descripcion
Z0 Coordenada Z de inicio del cajon
Local Zfin Coordenada Z de fin del cajon

ZPv1 Coordenadas Z de puntos intermedios
YO Coordenada Y de inicio del cajon

Fuente: El autor.
Una vez ejecutado el procedimiento computacional se almacena por
cada ala una matriz comprimida contentiva de la contribucion del diedro a la

coordenada Z del mallado de superficie segun la expresion:

ala(aN). geomeAla.Zg;,, = [Zdie—, Zdie+] (4.14)

La expresion 4.14 almacena la concatenacion de los vectores de la
contribucion del ala derecha Zdie+ y el ala izquierda Zdie-.

El cédigo de subrutina de contribucién del diedro, Superficie de control
y curvatura, se muestra en la tabla 4.16:

Tabla 4.16
El Codigo de Contribucién del diedro a la coordenada “Z”.

0/40/20/40/30/20/40/20/00/40/30/4 0/ 0/2 0/ 0/ 0/20/0 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/,
07070707070707070707070707070707070707070707070707707070707070707070707070707077070707/070707070707070707070770707077070707070707070707070707070707070°7070

%% CREACION DEL VECTOR Zv (DIEDRO, INCIDENCIA, SUP DE CONTROL Y CURVATURA %%
%%%6%%%6%%%%6%%%%6%%%6%%%%6%%%6%%% Y% %% %% % Y6%6% % %6%% %6 %%% 6% %% %% % Y6%6% % %% % %6 %% % 6% %% %% %% %%% %

96%%%%%%%%%%%%%%%%%%% CONTRIBUCION DEL DIEDRO 96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
for aN=1:n_alas
96%%%%%%%%%%%%%% ESTABILIZADOR VERTICAL %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

if ala(aN).Staver=="S"
ala(aN) .geomeAla.Zv=ala(aN) .geomeAla.Yv+ala(aN) .pos_ref_z;
else
%%%%%%%%%%%%%%%%% ALA CONVENCIONAL CUALQUIERA %%9%%%%%%%%%%%%%%%%
MX=ala(aN) -M;
for cN=1l:ala(aN).n_cajones
if cN==1
die=0;Y_0=0;Z_0=0;
NZ=ala(aN).cajon(cN) .N;
ind0=1;
else
die=ala(aN) .cajon(cN) .die;
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Y_O=ala(aN) .geomeAla.YvP(ala(aN).ind(cN-1));
NZ=ala(aN) .cajon(cN).N;
indO=ala(aN).ind(cN-1);
end
Zfin=(ala(aN) .geomeAla.YvP(ala(aN).ind(cN))-Y_O)*tand(die)+Z_0O;
ZPvl=linspace(Z_0,Zfin,N2);
ala(aN) .geomeAla.zZP_die_v(indO:ala(aN).ind(cN))=2ZPv1;
ala(aN) .geomeAla.ZN_die_v=ala(aN) .geomeAla.ZP_die_v(end:-1:2);
Z 0=ZFfin;
end
Zvector=[ala(aN) .geomeAla.ZN_die_v,ala(aN).geomeAla.ZP_die_v];
ala(aN) .geomeAla.Z_Die_v=Zvector;
ala(aN) .geomeAla.Z Die=ones(MX,1)*Zvector;
Zvector=zeros;
end
end

Fuente: El autor.
Contribucién de la curvatura del perfil (Zmc):

En el capitulo 3, ecuacion 3.63, 3.64 y 3.65 se observa un modelo para
el célculo de la contribucion de la curvatura del perfil a la coordenada Z de
cualquier punto sobre el ala, extrapolando el modelo aerodinamico al modelo
computacional la ecuacion para la determinacién de la contribucién de la

curvatura del perfil en la coordenada Z queda expresada como:

Xv —Xba) (4.15)

Zme = Cr xfzmc( =

Donde “fzmc” es la ecuacion de ajuste polindmico obtenida en la
funcion VLM_loadperfil_ vl de las ecuacion 4.2, de la misma forma Cr
constituye la matriz comprimida de cuerdas calculada en la funcién
VLM_spanYCralfai_v1 y las matrices Xv y Xba constituyen las coordenadas X
de los puntos de mallado de superficie y borde de ataque respectivamente. La
multiplicacion de fzmc por Cr se realiza para escalar el polinomio de curvatura
del perfil en la direccion de “X” de (0-1) a (0-Cr).

A continuacion se presenta el cuadro de variables de esta subrutina de

contribucion de la curvatura del perfil.
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Tabla 4.17
Variables de contribucion de la curvatura

Contribucion de la curvatura del perfil
Tipo de Variable variable descripcion
CRi Cuerda de cada seccion
Local poli_Zmc Polinomio de ajuste de curvatura sin escalar
XV Coordenada X de mallado de superficie
Xa Coordenada X de borde de ataque del ala

Fuente: El autor
El recorrido para el célculo de la contribuciéon de la curvatura, se hace
por ala completa y no por cajones como en la contribucion del diedro, pero en
este caso se debe recorrer con dos bucles mas, ademas del bucle contador
de alas ya que el escalado de la curvatura cambia proporcionalmente en

direccién de “X” (bucle j) y en direccion “Y” (bucle i).

Una vez ejecutado el procedimiento computacional se almacena por
cada ala una matriz comprimida elemento a elemento, contentiva de la
contribucién de la curvatura del perfil a la coordenada Z del mallado de

superficie segun la expresion:

ala(aN).geomeAla.Z ;. (i,)) = Zme (4.16)

Contribucién de laincidencia del ala o torsion geométrica (Zinc):

En el capitulo 3, ecuacion 3.68 se observa un modelo para el célculo
de la contribucién de la incidencia del ala a la coordenada Z de cualquier
punto sobre esta. Extrapolando el modelo aerodindmico al modelo
computacional la ecuacion para la determinacion de la contribucion de la

torsion geométrica en la coordenada Z queda expresada como:
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Zine = —tan(Alfai) x (Xv — Xa) (4.17)

Donde Alfai constituye la matriz comprimida de incidencias calculada en
la funcién VLM_spanYCralfai_vl y las matrices “Xv” y “Xba”, constituyen las
coordenadas X de los puntos de mallado de superficie y borde de ataque

respectivamente.

A continuacion se presenta el cuadro de variables de esta subrutina de

contribuciéon de la incidencia del ala.

Tabla 4.18
Variables de contribucién de la incidencia del ala

Contribucion de la incidencia del ala

Tipo de Variable variable descripcion

Alfai incidencia de cada seccion

Local XV Coordenada X de mallado de superficie

Xa Coordenada X de borde de ataque del ala

Fuente: El autor.

El recorrido para el célculo de la contribucién de la incidencia, se hace

por ala completa al igual que en la contribuciéon de la curvatura.

Una vez ejecutado el procedimiento computacional se almacena por
cada ala una matriz comprimida elemento a elemento, contentiva de la
contribucion de la incidencia del ala a la coordenada “Z” del mallado de

superficie segun la expresion:

ala(aN).geomeAla.Z;, . (i,j) = Zine (4.18)

El cédigo para la contribucion de la incidencia y la curvatura del perfil,

se muestra en la tabla 4.19:
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Tabla 4.19
Contribucion de la incidencia y la curvatura del perfil a la coordenada “Z".

9%9%%6%%6%%%%%%%%%%%%%%% CONTRIBUCION DE LA INCIDENCIA Y  %%9%%%%Y%%%%%%%%%%%%%
%%%% CONTRIBUCION DE LA CURVATURA ESCALADO AL TAMANO DE LA CUERDA REAL %%%%
for aN=1:n_alas

if ala(aN).Staver=="S*

ala(aN) .geomeAla.zZv=ala(aN) .geomeAla.Yv+ala(aN) .pos_ref_z;

else

90%696%%6%%6%%%%%%%%%% ALA CONVENCIONAL CUALQUIERA  %6%%%%6%%6%%6%%6%%6%%%%%

%6%%%%%%%%%%%%%  PARAMETROS NECESARIOS PARA Z_iInc  %%%%Y%%%%%%%%%%

Alfai=ala(aN).geomeAla.alfai_v;

Xa=ala(aN) .geomeAla.Xbav;

0%606%%%%%%%%%%%  PARAMETROS NECESARIOS PARA Z_ZMC  %%%%Y%%%%%%%%%%

CRi=ala(aN) .geomeAla.Cr_v;

poli_Zmc=ala(aN).geomeAla.Zmc_puro;

XV=ala(aN) .geomeAla.Xv;

nunUnunUnunUnununununununununununu BUCLE DE CALCULO nUnUnUnunuﬂunUﬂUnUnUnUnUnUﬂUnUnUnUnUnUﬂUnUﬂUnUnU

for j=1:ala(aN).indT

for i=1l:ala(aN).M
ala(aN).geomeAla.Z_inc(i,j)=-tand(Alfai(i,J))*XV(,.j)-Xag));
ala(aN).geomeAla.zZ_zmc(i,j)=polyval((poli_zZmc*CRi(i,jJ)),(XV(i,j)-
Xa(d))/CRi(i,j));
end
end
end

end

Fuente: El autor.

Contribucién de la deflexion de superficies de control (Zsuc):

Esta rutina se desarrolla tomando en cuenta los siguientes aspectos:

1. La simetria de cada semiala, es decir, se determina la contribucion del

ala positiva y luego la negativa segun lo siguiente:

1.1. Si el cajén “cN” del ala derecha posee un flap accionado a un
angulo de deflexiordog>0) , el mismo d&maj“cN” del ala
izquierda posee un flap igual y con una deflexion idéntica con el

mismo signo.

1.2. Si el cajon “cN” del ala derecha posee un alerén accionado a un
angulo de deflexiordog>0) , el mismo d&maj“cN” del ala
izquierda posee un alerdn igual y con una deflexion idéntica pero

con el signo opuesto (6e<0).

2. Se concatena la contribucion en el ala positiva y el ala negativa para
determinar el vector total de la contribucion de la superficie de control.
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Una variable muy importante a tomar en cuenta en esta seccion es la
posicion del eje de charnela o de giro de la superficie de control en direccion
de la cuerda, éste se expresa en porcentaje y constituye el punto en donde
comienza a variar la coordenada “Z” en direccion de la cuerda del perfil en la

seccion.

La expresion general para la determinacién de la contribucion en “Z”
debido a la deflexion de una superficie de control se representa en la

ecuacion 4.19.
Zsuc = tan(de) x (Xvsuc(i’j) B Xvsuc(XChar:j)) x Isc (4.19)

Donde Xysuc almacena las coordenadas X de los puntos de mallado de
superficie, Xchar €S la posicién X de la charnela de la superficie de control y la
variable “Isc” es un indicador l6gico que cuantifica si existe o no en el cajén

una superficie de control. Esto se puede observar en la figura 4.8.

Xchar A

Figura 4.8 Deflexion de superficies de control vista transversal.

Si el cajon posee flap o alerén, Isc=1 y si por el contrario el cajén no
posee alerdn o flap Isc = 0. Al final del calculo se concatenan los resultados

del ala positiva y negativa.
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El codigo queda expresado como se muestra en la tabla 4.20:

Tabla 4.20
Contribucion de la deflexion de las superficies de control a la coordenada “Z”.

for aN=1:n_alas
if ala(aN).Staver=="S"
XVsuc=ala(aN) .geomeAla.Xv;
else
%9%%%%%%%%%%%%%%%% ALA CONVENCIONAL CUALQUIERA %9%%%%Y%%%%%%%%%%%%%
XVsuc=ala(aN) .geomeAla.Xv(1l:ala(aN) -M,round(ala(aN).indT/2):end);
%9%6%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %N CAJONES  POS I T I'VOS%%%%%%%%%%%%%%%6%%%%%%%%%%
end
for cN=1l:ala(aN).n_cajones
ala(aN).cajon(cN) .DEFLEp=-ala(aN) .cajon(cN) .sup_control .deflex;
DEFLEpl=ala(aN).cajon(cN) .DEFLEp;
Pchar=ala(aN) .cajon(cN) .sup_control _poschar;
XaC=ones(ala(aN) .M, 1)*ala(aN) .geomeAla.XbaPv;
if cN==1
ala(aN) .geomeAla.Z_sucP=zeros(ala(aN) -M,ala(aN) .cajon(cN) .N);
ala(aN) .geomeAla.Z_sucNl=zeros(ala(aN) .-M,ala(aN).cajon(cN).N);
else
for j=(ala(aN).ind(cN-1)+1):ala(aN).ind(cN)
Xposchar=((100-Pchar)*ala(aN) .M)/100;
for i=1l:ala(aN).M
if i>=Xposchar
Isc=1;
else
I1sc=0;
end
if ala(aN).cajon(cN).flap==1
ala(aN) .geomeAla.Z_sucP(i,j)=tand(DEFLEp1)*(XVsuc(i,j)-
XVsuc(Xposchar, j))*Isc;
ala(aN) .geomeAla.Z_sucN1(i,j)=ala(aN).geomeAla.Z_sucP(i,j);
else
ala(aN).geomeAla.Z_sucP(i,j)=tand(DEFLEpl)*(XVsuc(i,j)-
XVsuc(Xposchar, j))*Isc;
ala(aN).geomeAla.Z_sucN1(i,j)=-ala(aN).geomeAla.Z_sucP(i,j);
end
end
end
end
end
if ala(aN).Staver=="S"
ala(aN) .geomeAla.Yv=ala(aN) .geomeAla.Z_sucP;
else
ala(aN) .geomeAla.Z_sucN=ala(aN) .geomeAla.Z_sucN1(:,end:-1:2);
ala(aN) .geomeAla.Z_suc=[ala(aN).geomeAla.Z_sucN,ala(aN) .geomeAla.Z_sucP];
end
end

Fuente: El autor.

Célculo de la matriz Zv con todas las contribuciones.

Una vez calculadas todas las contribuciones de las variables que
influyen en la coordenada “Z”, la matriz comprimida de puntos Zv del mallado

de superficie se obtiene segun la expresion 4.20.
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Ly =Zg+ Zimet Zine + Zgyc (4-20)

Tabla 4.21
El Cddigo para el célculo de la matriz total de coordenadas Z

for aN=1:n_alas
if ala(aN).Staver=="S"
ala(aN) .geomeAla.Z_inc=zeros;
ala(aN) .geomeAla.Z Die=zeros;
ala(aN) .geomeAla.Z_zmc=zeros;
else
r‘UnUﬂUnuﬂUnUﬂUnUﬂUnUﬂUnUﬂUnUﬂUnUﬂU ALA CONVENCIONAL CUALQUIERA r‘UnuﬂUnUﬂUnUﬂUnUﬂUnUﬂUnuﬂUnUﬂUnUﬂUnU
“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU CALCULO DE LA MATRIZ ZV “UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“UnU“U
ZT=ala(aN) .geomeAla.Z_inc+ala(aN).geomeAla.Z Die+ala(aN).geomeAla.Z_zmc+ala(a
N) .geomeAla.Z_suc;
ala(aN) .geomeAla.zZv=ZT+ala(aN) .pos_ref_z;
end

end

Fuente: El autor.

Es de hacer notar que cada contribucion a “Z” y el calculo total de la
misma, abre con una verificacion de si el ala analizada es o no un
estabilizador vertical, esto con la intencibn de convalidar que en un
estabilizador vertical, tanto el diedro, como la curvatura y la incidencia son
nulos. Solo influiria en este caso, la deflexibn de una superficie de control

(timon de direccion o rudder).

4.5. Nucleo de Resolucion.

Conformado por los bloques 3 y 4 es éste, el nicleo en donde se
desarrollan los calculos mas importantes del modelo aerodinamico y en el
cual se debe tener mayor cuidado al momento de ahorrar tiempo de cémputo.
Se comienza por determinar los cuadrilateros de vortices ABCD, los puntos de
control (Xc,Yc,Zc) y los puntos de carga (XL, YL, ZL) para posterior mente

calcular la velocidad inducida y la densidad de vortice.
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Todos los célculos tomaran como base las coordenadas de los puntos

de mallado (1234) o Xv,Yv,Zv. Como se menciond en apartados previos.

4.5.1. Cbédigo VLM_calclattM_v1.m

Con este codigo se inicia el calculo de los vortices ligados que inducen
una velocidad sobre el punto de control, la cual se usa para el calculo de la
fuerza aerodinamica. El objetivo especifico de este cddigo es recibir como
entrada las coordenadas de los puntos de mallado de superficie, calculada en
el nucleo de pre procesamiento y calcular las coordenadas de los puntos de

estudio o lattice en forma matricial o arreglos de matrices arrays.

Tabla 4.22
Variables lattice de entrada.

Variables lattice

Variable Tipo Descripcion
M_ala Matriz | Indicador de resolucion en X
N_ala Matriz | Indicador de resolucién enY
Xv Arreglo | Coordenada X de los puntos de la malla
Yv Arreglo | Coordenada Y de los puntos de la malla
Zv Arreglo | Coordenada Z de los puntos de la malla
Sw Matriz | Superficie alar
tor_i Arreglo | Angulo de incidencia central
b_tot Matriz | Envergadura total
Co Matriz | Cuerda en la raiz
Staver Matriz | Condicidn ldgica de si es o no estabilizador vert

pos_ref_x | Matriz | Posicion de referencia en X

pos_ref_z | Matriz | Posicion de referencia en Z

ind_0 Matriz | Indicador de inicio

ind Arreglo | Indicador positivo

ind_neg [ Arreglo | Indicador negativo
aleteado | Arreglo | Indicador de alerdn [A] o flap [F] deflectado

defle Arreglo | Indicador de deflexion de aleron
Fuente: El autor.

En la tabla 4.22 se muestra el tipo de forma de la variable de entrada

lattice. Con el objetivo de reducir el tiempo de codmputo se declaran todas las
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variables del cédigo, las tipo matriz con la funcién zeros y las tipo arreglo con

la funcion cell.

En la tabla 4.23 se identifican las variables de salida lattice.

Tabla 4.23
Variables lattice de salida.
Variables lattice de salida
Variable Tipo Descripcion
(Xv1,Yvl,Zvl)
(Xv2,Yv2,2v2) Arreglo Puntos 1-2-3-4 del mallado de Superficie
(Xv3,Yv3,Zv3)
(Xv4,Yv4,Zv4)
(XvA,YVA,ZvA)
(XvB,YvB,ZvB) " .
Arreglo Puntos A-B-C-D del cuadrilatero de vértices
(XvC,YvC,ZvC)
(XvD,YvD,ZvD)
(XL,YL,ZL) Arreglo Punto de carga
(XC,YC,ZC) Arreglo Punto de control
(XMR,YMR,ZMR) | Arreglo Punto medio del lado 1-2 del mallado
(XMP,YMP,ZMP) | Arreglo Punto medio del lado 3-4 del mallado
S_panel Arreglo Superficie de cada panel de mallado
hP Arreglo Cuerda de cada panel de mallado
(Nx_v,Ny_v,Nz_v) | Arreglo Componentes del vector normal
(Nx,Ny,Nz) Arreglo| Componentes del vector normal estandarizado

Fuente: El autor.

Para hacer el calculo de las coordenadas de los puntos A-B-C-D del
cuadrilatero de vértices se debe tener en cuenta lo desarrollado en el capitulo
3, apartado 3.2, figura 3.10 de donde se plantean las ecuaciones para el
calculo de los puntos de interés, cuyas ecuaciones, en el modelo

computacional se representan a continuacion.
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Célculo de (XVA,YVA,ZVA):

XvA = Xvl + 0.25(Xv4 — Xvl) (4.22)
YvA =Yvl + 0.25(Yv4 —Yvl) (4.22)
ZvA = Zv1 + 0.25(Zv4 — Zvl) (4.23)

Célculo de (XvB,YvB,ZvB):

XvB = Xv2 + 0.25(Xv3 — Xv2) (4.24)
YvB =Yv2 + 0.25(Yv3 — Yv2) (4.25)
ZvB = Zv2 + 0.25(Zv3 — Zv2) (4.26)

Célculo de (XvC,YvC,2vC):

XvC = XvB + 100.Co (4.27)
YvC =YvB (4.28)
ZvC = ZvC;_; — (XvC; — XvC;_,).tan (ag; + kajus) (4.29)

Donde i es un indicador de posicion en la matdz, g es el angulo de
incidencia de la linea del punto B y kajus es el valor de ajuste para pruebas de

deflexion de estela en el borde de fuga.

Célculo de (XvD,YvD,ZvD):

XvD = XvA + 100.Co (4.30)
YvD = YvA (4.31)
ZvD = ZvD;_; — (XvD; — XvD;_,).tan (a,; + kajus) (4.32)

Donde i es un indicador de posicion en la matdz, i es el angulo de

incidencia de la linea del punto A.
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Célculo de (XL,YL,ZL):

XL = 0.5(XvA + XvB) (4.33)
YL = 0.5(YvA + YvB) (4.34)
ZL = 0.5(ZvA + ZvB) (4.35)

Calculo de (XMP,YMP,ZMP):

XMP = 0.5(Xv1 + Xv2) (4.36)
YMP = 0.5(Yv1 + Yv2) (4.37)
ZMP = 0.5(Zv1 + Zv2) (4.38)

Célculo de (XMR,YMR,ZMR):

XMR = 0.5(Xv3 + Xv4) (4.39)
YMR = 0.5(Yv3 + Yv4) (4.40)
ZMR = 0.5(Zv3 + Zv4) (4.41)

Célculo de (XC,YC,zC):

XC = XMP + 0.75(XMR — XMP) (4.42)
YC = YMP + 0.75(YMR — YMP) (4.43)
ZC = ZMP + 0.75(ZMR — ZMP) (4.44)

En este momento se procede al célculo de la cuerda de cada panel en

forma vectorial, segun la ecuacion 4.45

hP = /(XMP — XMR)2 + (YMP — YMR)? + (ZMP — ZMR)? (4.45)
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En la figura 3.10 se demuestra, que el vector superficie, de panel que es

perpendicular a cada seccion, es:
Spaner = |(4 = 1D)x(2 - 1) (4.46)
De la misma forma el vector normal a cada panel se determina utilizando
la definicion de producto vectorial entre la diferencia de los vectores punto de

control y punto 1 y punto de control y punto 2 como de expresa en la ecuacion
4.47.

N = |(Pcont — T)x(Pcont — §)| (4.47)

El vector normal estandarizado de obtiene de manera sencilla segin se

expresa en la ecuacion 4.48.

. N (4.48)
Ns =T
[N

Tabla 4.24
Cabdigo para creacién de puntos de herradura.
%69%9%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%6%%% % %6%6%% %% % %6 %6%6%6%% % % %6%6%6%% % % %%6%6% %% % % %6%6%% % % % %6%6%6%% % % % %% %%
%% CREACION DE LOS PUNTOS DE HERRADURA %%
%69%9%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%6%%% % %6%6%%%% % %6 %6%6%%% % % %6%6%6%% % % %%6%6% %% % % %6%6% %% % % %6%6%6%% % % % %% %%
% En esta parte el programa calculara todos los puntos de interés para %
% el calculo de la variables aerodinamicas en forma de cell arrays por %
% cada proyecto de ala. Estos son: los puntos de cuadricula de malla %
% 1-2-3-4, los puntos de herradura A-B-C-D, el punto de control con sub- %
% indice "C" y el punto de carga con sub-indice "L" %

%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%6%0%
06%6%6%%6%%%%%%%%%%%% CREACION DE VECTORES DE INTERES VACIOS %%%%%%%%%%%%%%%%%%
M_ala=zeros(n_alas,1);% Indicador de resolucion en X
N_ala=zeros(n_alas,1);% Indicador de resolucidén en Y

Xv=cell(n_alas,1);% Coordenada X de los puntos de la malla
Yv=cell(n_alas,1);% Coordenada Y de los puntos de la malla
Zv=cell(n_alas,1);% Coordenada Z de los puntos de la malla
Sw=zeros(n_alas,1);% Superficie alar

tor_i=cell (n_alas,1);% Angullo de incidencia central
b_tot=zeros(n_alas,1);% Envergadura total

Co=zeros(n_alas,1);% Cuerda en la raiz

Staver=zeros(n_alas,1);% Condicion logica de si es o no estabilizador vert
pos_ref_x=zeros(n_alas,1);% Posicion de referencia en X

pos_ref _z=zeros(n_alas,1);% Posicion de referencia en Z
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ind_O=zeros(n_alas,1);% Indicador de inicio
ind=cell(n_alas,1);% Indicador positivo
ind_neg=cell(n_alas,1);% Indicador negativo
aleteado=cell(n_alas,1);% Indicador de aleron [A] o flap [F] deflectado
defle=cell(n_alas,1);% Indicador de deflexidon de aleron
9%9%%6%%%%%%%%%%%% CAMBIOS A VECTORES Y ARREGLOS %9%0%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
for aN=1:n_alas

M_ala(aN)=ala(aN) .M-1;%Transformado de N°Div a N° paneles

if ala(aN).Staver=="S*

N_ala(aN)=Cala(aN).indT-1)/2;%Transformado de N°Div a N° paneles

b_tot(aN)=ala(aN).b_Total/2;

else

N_ala(aN)=ala(aN).indT-1;%Transformado de N°Div a N° paneles

b_tot(aN)=ala(aN).-b_Total;

end

Xv{aN}=ala(aN) .geomeAla._Xv;

Yv{aN}=ala(aN) .geomeAla.Yv;

zv{aN}=ala(aN) .geomeAla.Zv;

tor_i{aN}=ala(aN) .geomeAla.alfai_v;

Co(aN)=ala(aN) .Co;

Staver(aN)=ala(aN) .Staver;

pos_ref_x(aN)=ala(aN) .pos_ref_x;

pos_ref_z(aN)=ala(aN) .pos_ref_z;

ind{aN}=ala(aN).ind;

ind_neg{aN}=ala.ind_neg;

aleteado{aN}=ala(aN) .aleta;

defle{aN}=ala(aN) .defle;

end
96%%%%%%%%%% DECLARACION DE ARREGLOS Y VECTORES POR ALA %%%%%%%%%%%%%%%%Y%
96%%%%%%%%%%%% PUNTOS DE MALLA 1-2-3-4 96%%%%%%%%%%%%%%%%%%

Xvl=cell(n_alas,1);Xv2=cell(n_alas,1);Xv3=cell(n_alas,1);Xv4=cell(n_alas,1);
Yvl=cell(n_alas,1);Yv2=cell(n_alas,1);Yv3=cell(n_alas,1);Yv4=cell(n_alas,1);
Zvl=cell(n_alas,1);zZv2=cell(n_alas,1);2Zv3=cell(n_alas,1);Zv4=cell(n_alas,1);
%6%%%%%6%%%%% %% PUNTOS DE HERRADURA A-B-C-D %6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%%6%%6%
XvA=cell(n_alas, 1) ;XvB=cell(n_alas,1);XvC=cell(n_alas,1);XvD=cell(n_alas,1);
YvA=cell(n_alas,1);YvB=cell(n_alas,1);YvC=cell(n_alas,1);YvD=cell(n_alas,1);
ZvA=cell(n_alas,1);zZvB=cell(n_alas,1);ZvC=cell(n_alas,1);zZvD=cell(n_alas,1);

%%%%%%%%%%%%% ANGULOS DE INCIDENCIA %%%%%%%%%%%%%%%%%%%
tor_iA=cell(n_alas,1);tor_iB=cell(n_alas,1);

%%%%%%%%%%%%% PUNTOS DE CARGA %6%%0%%%%%%%%%%%%%%%%
XL=cell(n_alas,1);YL=cell(n_alas,1);ZL=cell(n_alas,1);

%6%%%%%%%%%%%% PUNTOS DE CONTROL 96%%%%%%%%%%%%%%%%%
XC=cell(n_alas,1);YC=cell(n_alas,1);ZC=cell(n_alas,1);

%9%%%%%%%%%%%% PUNTOS DE CUERDA MEDIA %%%%%%%%%%%%%%%%%%

XMP=cell(n_alas,1);YMP=cell(n_alas,1);ZMP=cell(n_alas,1);
XMR=cell(n_alas,1);YMR=cell(n_alas,1);ZMR=cell(n_alas,1);
%6%%%%6%6%%%%% %% CUERDA Y SUPERFICIE DE PANEL %6%%%%%%6%%%%%% % %%%%
S _panel=cell(n_alas,1);
hP=cell(n_alas,1);
%6%%%%6%6%%%%% %% VECTOR NORMAL A CADA PANEL %6%%%%%%6%%%%%% % %%%%
Nx_v=cell(n_alas,1);Ny_v=cell(n_alas,1);Nz_v=cell(n_alas,1);
%6%%%%6%6%%%%% %% VECTOR NORMAL ESTANDARIZADO EN CADA PANEL  %%%%%%%%%%%%%
Nx=cell(n_alas,1);Ny=cell(n_alas,1);Nz=cell(n_alas,1);modN=cell(n_alas,1);
%6%%%%6%6%%%%%%%6%6%%%% % %6%6%6%%% % %6%6%% %% % % %6%6%6%% % % %6%6%6%% % % %%6%6%% % % % %6%6%%% % % 6%6%6%% % % % %% %%
%% DECLARACION Y CALCULO DE VARIABLES VLM (FORMA MATRICIAL) %%
%6%%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%6%%% % %%6%% %% %% %6%6%6%% % % %6%6%6%% % % %%6%6% %% % % %6%6%6% % % % %6%6%6%6% % % % %%%%
K_ajus=0;
for aN=1:n_alas

M=M_ala(aN);% Resolucion en X

N=N_ala(aN);% Resolucion en Y
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S_panel{aN}=zeros(M,N);% Superficie del panel

%

XvC{aN}=zeros(M, N) ; %%%%%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%%6%%6%
YvC{aN}=zeros(M,N) ;% VORTICE LIBRE 1ZQUIERDO %
ZvC{aN}=zeros(M, N) ; %%%%6%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%%0%
%

XvD{aN}=zeros(M, N) ; %%%%%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%0%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%%0%
YvD{aN}=zeros(M,N) ;% VORTICE LIBRE DERECHO %
ZvD{aN}=zeros(M, N) ; %%%%%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%
%

tor_iA{aN}(1:M,1:N)=tor_i{aN}(2:M,1:=N);  %606%%%6%%%%0%%0%Y0%%0 %% % Y% Y0%%%%%%e%%%
% %%%% ANGULOS DE INCIDENCIA %%%
tor_iB{aN}(1:M,1:N)=tor_i{aN}(1:M,2:N+1) ; %o%%%%%%%%%%6 %% %% Y% %% %% %% %%
%
Xvi{aN}(1:M,1:N)=Xv{aN}(1:M, 1:N) ; %o%%%%%%%%%%%%%%% %% Y% Y% % Y666 % %%
Yvi{aN}(1:M,1:N)=Yv{aN}(1:M,1:N);% PUNTO 1 DEL MALLADO %
Zvi{aN}(1:M,1:N)=Zv{aN}(1:M, 1 :=N) ; %%%%%%%%%%%%%6%%% %% % %% %%
%
Xv2{aN}(1:M,1:N)=Xv{aN}(1:M, 2:zN+1) ; %%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% % %% %% %%
Yv2{aN}(1:M,1:N)=Yv{aN}(1:M,2:N+1);% PUNTO 2 DEL MALLADO %
Zv2{aN}(1:M,1:N)=Zv{aN}(1:M, 2z N+1) ; %%%%%%%%%%%%%%%%% %% % Y% % %Y %e%%e%%%%%
%
Xv3{aN}(1:M,1:N)=Xv{aN}(2:M+1,2:N+1) ; %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %%%% %% % %%
Yv3{aN}(1:M,1:N)=Yv{aN}(2:M+1,2:N+1);% PUNTO 3 DEL MALLADO %
Zv3{aN}(1:M,1:N)=Zv{aN}(2:M+1, 2 :N+1) ; %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% % %% %% % % %%
%
Xva{aN}(1:M,1:N)=Xv{aN}(2:M+1,1:N) ; %o%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% Y% %% Y%
Yv4{aN}(1:M,1:N)=Yv{aN}(2:M+1,1:N);% PUNTO 4 DEL MALLADO %
ZvA{aN}(1:M,1:N)=Zv{aN}(2:M+1, 1 :N) ; %o%%%%%%%%%%%%%%%Y %% Y% %% Y% Y% % Y% Y%
%6%%6%%6%%%%%%%%%%%%%%%%% HERRADURA DE VORTICES  %%Y%%%%%%%%%%%6%%6%%6%%6%%% %% %%
% PUNTOS A (Inicio de Vortice principal)
XvA{aN}(1:M,1:N)=Xvi{aN}+0.25* (Xv4{aN}-Xvi{aN}) ; %%6%%6%%6%%0%%%Y %% %% %% %% %%

YVA{aN}(1:M,1:N)=Yv1i{aN}+0.25*(Yv4{aN}-Yvi{aN}) ;% %
ZvA{aN}(1:M,1:N)=Zvi{aN}+0.25*(Zv4{aN}-Zvi{aN}) ;% VORTICE %
% PUNTOS B (Fin de Vortice principal) % %
XvB{aN}(1:M,1:N)=Xv2{aN}+0.25*(Xv3{aN}-Xv2{aN}) ;% PRINCIPAL %
YvB{aN}(1:M,1:N)=Yv2{aN}+0.25*(Yv3{aN}-Yv2{aN}) ;% %

ZvB{aN}(1:M,1:N)=Zv2{aN}+0.25*(Zv3{aN}-Zv2{aN}) ; %b%%o%%%%%76%%%% %% %% %

% PUNTOS C (Vortice Libre Derecho)

XvC{aN}(1:M-1,1:N)=XvB{aN}(2:M,1:N);

XvC{aN}(M,1:N)=XvB{aN}(M,1:N)+100*Co(aN);

YvC{aN}(1:M,1:N)=YvB{aN};

ZvC{aN}(1:M-1,1:N)=zvB{aN}(2:M,1:N);

ZvC{aN}(M,1:N)=2vC{aN}((M-1),1:N)-(XvC{aN}(M,1:N)-. ..
XvC{aN}((M-1),1:N)) -*tand(tor_iB{aN}(M,1:N)+K_ajus*pi/180);

% PUNTOS D (Vortice Libre lzquierdo)

XvD{aN}(1:M-1,1:N)=XvA{aN}(2:M,1:N);

XvD{aN} (M, 1:N)=XvA{aN}(M,1:N)+100*Co(aN);

YvD{aN}(1:M,1:N)=YVvA{aN};

ZvD{aN}(1:M-1,1:N)=zvA{aN}(2:M,1:N);

zvD{aN} (M, 1:N)=zvD{aN}((M-1),1:N)-(XvD{aN}(M,1:N)-. ..
XvD{aN}((M-1),1:N)) -*tand(tor_iA{aN}(M,1:N)+K_ajus*pi/180);

%6%%%%%%%%%%%%%%%%%% CALCULO DE PUNTOS DE CARGA %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

XL{aN}(1:M,1:N)=0.5*(XvA{aN}+XvB{LaN}) ; %%6o6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6 %6006 %%0%

YL{aN}(1:M,1:N)=0.5*(CYvA{aN}+YvB{aN}) ;% PUNTOS DE CARGA %

ZL{aN}(1:M,1:N)=0.5*(ZvA{aN}+ZvB{LaN}) ; %o6o%6o6%6%6%6%6%6%%0%6%0 %0006 Y% %% %%

%9%6%%%%%%%%%%%%%%%%% CALCULO DE PUNTOS DE CONTROL %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

%%%%%%%% CALCULO DEL PUNTO MEDIO "P* DEL VORTICE PRINCIPAL %%%%%%%%%%%Y%

XMP{aN}(1:M,1:N)=0.5*(Xvi{aN}+Xv2{aN}) ; %bonooo%nvo60% % %%% %% %% % %% %% %%

YMP{aN}(1:M,1:N)=0.5*(Yvi{aN}+Yv2{aN}) ;% PUNTOS MEDIO "'P" %
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ZMP{aN}(1:M,1:N)=0.5*(Zv1i{aN}+Zv2{aN}) ; %oo6o6%6%6%6%6%6%6 %% Y000 0% Y% Ye %Y %%e%
%%%%%%%% CALCULO DEL PUNTO MEDIO "R"™ DEL VORTICE DE FUGA  %%%%%%%%%%%%%
XMR{aN}(1:M,1:N)=0.5*(Xv3{aN}+Xva{aN}) ; %o6%o6%6%6%6%6%6%%6%6%6 %0006 %% %%0%
YMR{aN}(1:M,1:N)=0.5*CYv3{aN}+Yv4{aN}) ;% PUNTOS MEDIO "R™ %
ZMR{aN}(1:M,1:N)=0.5*(Zv3{aN}+Zv4{aN}) ; %%%%%%%%%%%%% % %% %% %% %% %% % % % %%%%
%9%6%%%%%%%%%%%%%%% CALCULO DEL PUNTOS DE CONTROL 9%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
XC{aN}(1:M, 1:N)=XMP{aN}+0.75* (XMR{aN}-XMP{LaN}) ; %%%6%%6%6%6%%6%%6%%6%6 0% %% %% %% %%
YC{aN}(1:M,1:N)=YMP{aN}+0.75*(YMR{aN}-YMP{aN});% PUNTOS DE CONTROL %
ZC{aN}(1:M,1:N)=ZMP{aN}+0.75* (ZMR{aN}-ZMP{LaN}) ; %%%6%6%6%%6%%6%%6% %% Y06 % %%
%%% CALCULO DE LA CUERDA DE CADA PANEL "hP'™ Y SUPERFICIE "'S_panel™ %%%%
hP{aN}(1:M,1:N)=sqgrt((XMP{aN}-XMR{aN}) -~2+(YMP{aN}-YMR{aN}) - ~2+. ..
(MP{aN}-zZMR{aN}) -~2);
for i=1:M,
for j=1:N,

S _panel{aN}(i,j)=norm(cross([Xv4{aN}(i,j)-Xvi{aN}(i,j),---
Yva{aN}(i,j)-Yvi{aN}(i,§),Zv4{aN}(i,j)-Zvi{aN}(i.§)]. - -
[Xv2{aN}(i,j)-Xvi{aN}(i,J),Yv2{aN}(i,j)-Yvi{aN}(i,J), - - -
Zv2{aN}(i,j)-2vi{aN}(i,.J)D);

end
end
Sw(aN)=sum(sum(S_panel{aN}));

%6%%6%%%%%%%%%%%% VECTOR NORMAL EN EL PUNTO DE CONTROL  %%Y%%Y%%%%%6%%6%%%%%%%

Nx_v{aN}(1:M,1:N)=-((YC{aN}-Yvi{aN}) .*(ZC{aN}-zv2{aN})-. ..
(YC{aN}-Yv2{aN}) . *(zC{aN}-zvi{aN}));

Ny_v{aN}(1:M,1:N)=-((XC{aN}-Xv2{aN}) . *(ZC{aN}-Zvi{aN})-. . .
(XC{aN}-Xvi{aN}) . *(zC{aN}-zv2{aN}));

Nz_v{aN}(1:M,1:N)=-((XC{aN}-Xvi{aN}) . *(YC{aN}-Yv2{aN})-. ..
(XC{aN}-Xv2{aN}) .*(YC{aN}-Yvi{aN}));

%%%%%%%%%%% MODULO VECTOR NORMAL EN EL PUNTO DE CONTROL %%%%%%%%%%%%%%%

modN{aN}(1:M,1:N)=sqrt((Nx_v{aN}) - ~"2+(Ny_v{aN}) -~2+(Nz_v{aN}) ."2);

9%9%%%%%%%%%%% VECTOR NORMAL ESTANDARIZADO EN CADA PANEL %9%0%%%%%%%%%%

Nx{aN}(1:M, 1:=N)=Nx_v{aN}./modN{aN} ; %%%%%%%%%%%%%%%a%Ya %Y %Y % Y% Ya %% Y% Y% Y0%

Ny{aN}(1:M,1:N)=Ny v{aN}./modN{aN};% VECTOR NORMAL ESTANDARIZADO %

Nz{aN}(1:M,1:N)=Nz_v{aN}./modN{aN} ; %%%%%%%%%%%%%%%a%Ya %% Y% % Y% %eYe%%e%Ye%Y0%

End

Fuente: El autor.

4.5.2. Cobdigo VLM_calclattV_vl.m

Con este codigo se transforman los arreglos y matrices calculados con
VLM_calclattV_vl.m en vectores fila, cuyas dimensiones seran: 1 fila por
2NxM columnas de la totalidad de alas introducidas por el usuario, esto con la
finalidad de acelerar los célculos de la velocidad inducida por cada

cuadrilatero de vortice sobre cada punto de control en un solo bucle.

El codigo posee practicamente las mismas variables del cédigo anterior
y se aprovecha el uso de la funcion reshape de MATLAB para generar de
forma rapida los vectores deseados, quedando el codigo:
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Tabla 4.25
El cédigo VLM _calclattM_v1.m

%%%6%%%%%%%%%%%6%%%%%% %% %% %% % %% %% %% %% %% % %% %% %% % Y6%%% %% % % %% % %% % % %% % %% %% %% % % %% % %
%% DECLARACION Y CALCULO DE VARIABLES VLM (FORMA VECTORIAL) %%
%%%6%%%%%%%%%%%6%%%%%%%6%% % %% % %% %% %% %% %%% %% %% %% % 6% %% %% % % %% % %% % % %% % %% %% %% %% %% % %
%%%%%%%%%%%%% DECLARACION E INICIALIZACION DE VARIABLES 9%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
%%%%%%%%% CREACION DE LA ESTRUCTURA DE SALIDA "aero™ O AERONAVE %%%%%%%%%%%
%%%6%%%%%%%6%%%%6%%%6%%%%6%% % %% % %% %% %% % %6%6%% %% %% %% % 6% %% %% % %% % %% % % %% % %% %% %% % % %% % %
EV=zeros(n_alas, 1) ;%%%%%%%% NUMERO DE ELEMENTOS DE VECTOR SALIDA %%%%%%%%%%
%%%6%%%%%%%6%%%%6%%%%6%%%6%% % %% % %% %% %% % % %6%% %6%% % %% % %% %% %% % % %6%% %% % % %% % %% %% %% % % %% % %

aero.geom.M=M_ala; % Vector de divisiones de X %
aero.geom.N=N_ala; % Vector de divisiones de Y %
aero.geom.hP=hP; % Arreglo cuerda de los paneles %
aero.geom.Sw=Sw; % Vector de superficie total %
aero.geom.Sp=S_panel; % Arreglo de superficie de cada panel %
aero.geom.b_tot=b_tot; % Vector de envergadura total de cada ala %
aero.geom.Co=Co; % Vector de cuerdas en la raiz %
aero.geom.Staver=Staver; % Vector pregunta estabilizador vertical %
aero.geom.pos_ref _x=pos_ref _x; % Vector posicion en X del ala %
aero.geom.pos_ref_z=pos_ref_z; % Vector posicion en Z del ala %
aero.geom.ind=ind; % Vector de indicadores positivos %
aero.geom.ind_neg=ind_neg; % Vector de indicadores negativos %
%6%9%%%6%6%%%%%%%6%6%6%%% % %6%6%6%% % % %6%6%% %% % % %6%6%6%% % % %6%6%6%% % % %%6%6%% % % % %6%6%%% % % %6%6%6%% % % % %% %%
%%%%% FORMACION DE VECTORES PARA EL ALA NUMERO 1 %%%%%

%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%
MxN=zeros;MxN(1)=M_ala(1)*N_ala(l);
%6%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%6%0%

aero.vect.XA_v(1:MxN(1))=reshape(XvA{1}",1,MxN(1));% %
aero.vect_XB_v(1:MxN(1))=reshape(XvB{1}",1,MxN(1)) ;% %
aero.vect.XC_v(1:MxN(1))=reshape(XvC{1}",1,MxN(1));% %
aero.vect.XD_v(1:MxN(1))=reshape(XvD{1}",1,MxN(1));% %

% %
aero.vect.YA _v(1:MxN(1))=reshape(YVA{1}",1,MxXN(1));:% %
aero.vect._YB_v(1:MxN(1))=reshape(YvB{1}",1,MxN(1)) ;% %
aero.vect.YC_v(1:MxN(1))=reshape(YVC{1}",1,MXN(1)) ;% REORDENAMIENTO %
aero.vect.YD_v(1:MxN(1))=reshape(YVD{1}",1,MxN(1)) ;% %

% DE %
aero.vect.ZA v(1:MxN(1))=reshape(ZvA{1}",1,MxN(1)) ;% %
aero.vect.ZB_v(1:MxN(1))=reshape(ZvB{1}",1,MxN(1));% MATRICES %
aero.vect.ZC_v(1:MxN(1))=reshape(ZvC{1}",1,MxN(1)) ;% %
aero.vect.ZD_v(1:MxN(1))=reshape(ZvD{1}",1,MxXN(1));% A %

% %
aero.vect.Xc_v(1:MxN(1))=reshape(XC{1}",1,MxN(1)); % VECTORES %
aero.vect.Yc_v(1:MxN(1))=reshape(YC{1}",1,MxN(1)); % %
aero.vect.Zc_v(1:MxN(1))=reshape(ZC{1}",1,MxN(1)); % %

% %
aero.vect Nx_v(1:MxN(1))=reshape(Nx{1}",1,MxN(1)); % %
aero.vect.Ny v(1:MxN(1))=reshape(Ny{1}",1,MxN(1)); % %
aero.vect.Nz_v(1:MxN(1))=reshape(Nz{1}",1,MxN(1)); % %

%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%%6%6%%6%%6%6%6%6%6%6%%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%6%6%6%6%%6%%6% 0%
aero.matri  Xv{1}=Xv{1};
aero.matri.Yv{1}=Yv{1l};
aero.matri.zZv{1}=2v{1};

aero.matri . XC{1}=XC{1};
aero.matri.YC{1}=YC{1};
aero.matri.ZC{1}=2C{1};

aero.matri . XL{1}=XL{1};
aero.matri . YL{1}=YL{1};
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aero.matri . ZL{1}=7L{1};

aero.matri Nx{1}=Nx{1};
aero.matri Ny{1}=Ny{1};
aero.matri Nz{1}=Nz{1};

aero.MxN(1)=MxN(1);
aero.n_alas(1)=n_alas;

0/40/20/40/30/20/40/20/00/40/30/4 0/ 0/20/ 0/ 0/20/4 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/ 0/,
0707070707070707070707/0707070707070707070707070707707070707070707070707070707077070707707070707070707070707070707070707070707070707070707070707070707070

%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6% %% 0%
%%%%% FORMACION DE VECTORES PARA EL ALA NUMERO aN %%%%%
%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%%6%%6% 6%
for aN=2:n_alas

MxN(aN)=M_ala(aN)*N_ala(aN);

aero.vect.XA_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(XvA{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.XB_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(XvB{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect_XC_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(XvC{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.XD_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(XvD{aN}",1,MxN(aN));

aero.vect.YA v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(YvA{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect._YB_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(YvB{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.YC_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(YvC{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.YD_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(YvD{aN}",1,MxN(aN));

aero.vect.ZA v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(ZvA{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.ZB_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(ZvB{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.ZC_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(ZvC{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.ZD_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(ZvD{aN}",1,MxN(aN));

aero.vect_Xc_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(XC{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect.Yc_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(YC{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect._Zc_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(ZC{aN}",1,MxN(aN));

aero.vect _Nx_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(Nx{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect_Ny_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(Ny{aN}",1,MxN(aN));
aero.vect_Nz_v((1:MxN(aN))+sum(MxN(1: (aN-1))))=reshape(Nz{aN}",1,MxN(aN));

aero.matri.Xv{aN}=Xv{aN};
aero.matri.Yv{aN}=Yv{aN};
aero.matri.zv{aN}=2Zv{aN};

aero.matri.XC{aN}=XC{aN};
aero.matri.YC{aN}=YC{aN};
aero.matri.zZC{aN}=zC{aN};

aero.matri.XL{aN}=XL{aN};
aero.matri.YL{aN}=YL{aN};
aero.matri.ZL{aN}=ZL{aN};

aero.matri .Nx{aN}=Nx{aN};
aero.matri _Ny{aN}=Ny{aN};
aero.matri.Nz{aN}=Nz{aN};

aero.MxN(aN)=MxN(aN) ;
aero.n_alas(aN)=n_alas;
end

Fuente: El autor.
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4.5.3. Cbdigo VLM_condvue_vl.m

Este codigo se usa para calcular todos los parametros dindmicos y
ambientales referentes al aire como fluido de trabajo y a las condiciones de

operacion del ala o aeronave que se va a analizar:

Las variables de entrada a manejar en el codigo se muestran y se
describen en la tabla 4.26.

Tabla 4.26
Variables de entrada de las condiciones de vuelo.

Variables de entrada de las condiciones de vuelo (aero.cond_vu.Variable)

Variable Tipo Descripcion
.Uinf Escalar |Velocidad de la corriente libre (m/s)
Alti Escalar [ Altitud de Vuelo (<25000 metros)
.Alfa_0 |Escalar [Angulo de ataque inicial para graficar (°)
.Alfa_f [Escalar |Angulo de ataque final para graficar (°)

P_r Escalar | Rotacion angular en X (rad/seg)
Q_r Escalar [Rotacién angular enY (rad/seg)
.R_r Escalar | Rotacion angular en Z (rad/seg)

.beta Escalar [ Angulo de resbalamiento (°)
Fuente: El autor.

A continuacién se define en el cddigo un span de 30 angulos de ataque
para posteriormente generar las curvas aerodinamicas efectuando los célculos
para cada angulo desde el inicial Alfa_0 hasta el final Alfa_f con la funcion
linspace.

AoA = linspace(Alf ay, Alf ag, 30) (4.49)

Creandose el vector AoA de angulos de ataque.
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Se hace necesario determinar el factor de compresibilidad B2, el cual se
modelé en el capitulo 3, apartado 3.6. En la tabla 4.27 se describen las

constantes a utilizar en el modelo mencionado:

Tabla 4.27
Constantes de las condiciones de vuelo
Constantes de las condiciones de vuelo
Constante Valor Descripcion
g 9,8066 (m/seg2) Aceleracion de gravedad
R 287,05287 (KJ/kg.K) Constante universal del gas aire
CPCV 1,4 Coeficiente de dilatacion adiabatica
Grad_T -0.0065 (K/m) Gradiente Térmico
TO 288,15 (K) Temperatura a nivel del mar
PO 101325 (Pa) Presidn a nivel del mar
rho_0 1,2252 (kg/m3) Densidad a nivel del mar
P_11 22552 (Pa) Presion a 11000 metros
rho_11 0,3629 (kg/m3) Densidad a 11000 metros

Fuente: El autor.

Se calculan las condiciones de vuelo usando las ecuaciones del modelo
del capitulo 3, apartado 3.6 0 ecuaciones de atmosfera estandar generandose

las variables de salida de la tabla 4.28.

Tabla 4.28
Variables de salida de las condiciones de vuelo
Variables de salida de las condiciones de vuelo (aero.cond_vu.Variable
Variable Tipo Descripcion
temp Escalar Temperatura a la altitud de Vuelo
.pres Escalar Presion a la altitud de Vuelo
.vels Escalar Velocidad del sonido a la altitud de Vuelo
.dens Escalar Densidad a la altitud de Vuelo
.Mach Escalar Numero de Mach a la altitud de Vuelo
.B2 Escalar Factor de compresibilidad

Fuente: El autor.

El cddigo VLM _condvue_v1.m gqueda como se muestra en la tabla 4.29:
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disp("x 5.- Componentes rotacionales de la velocidad en [rad/s]
disp("x
disp("x 6.- Angulo de resbalamiento en grados

Tabla 4.29
El c6digo VLM condvue vl.m
%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%%%6%%6%%6%%6%%6%%%%6%%6%%6%%6%6%6%%6%6%6%6%6 %% %% %% %6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6 %% %% %%
%% RUTINA PARA ENTRADA Y CALCULO DE PARAMETROS RELATIVOS AL FLUJO %%
% DE AIRE (VLM_UinfISA) %
96%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%
clc;
d i SP (7 XXX HKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHK KKK KKK KKK KKK HKHKHKHKHKHKHKHKHKHKHK KKK KKK XXX XXXXK ™)
disp(™"x A CONTINUACION DEBE CARGAR LOS DATOS DE x")
disp("x LAS CONDICIONES DE VUELO x")
disp("x 1.- Velocidad de la corriente libre en [m/s]. x")
disp(™x x")
disp("x 2.- Altitud de vuelo en [m] x")
disp(™x x")
disp("x 3.- Angulo de ataque inicial alfa_0 en grados x")
disp(™x x")
disp("x 4.- Angulo de ataque final alfa_f en grados x")
disp(™"x x")
xX")
X")
x")
disp("x x")
disp("x PRESIONE ENTER PARA CONTINUAR x")
d i SP (7" XXXXXXXXXHXHXHXHXHXHXKHKKHXKHXHKHXKHXHKHKKHXKHXKHKKHXKHXKHXKHXKHXKX KKK KK KKK XXX XXX XXXXXXX )
input(”");
disp(” P)
%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6 %666 %
% ENTRADA DEL PARAMETROS DE VUELO Y AMBIENTALES %

%6%%6%%6%%6%%6%%6%6%6%%6%%6%6%6%6%6%%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6 %66 %%
aero.cond_vu.Uinf=input("VELOCIDAD DE LA CORRIENTE LIBRE(m/s): ");

while aero.cond_vu.Uinf<0

disp("LA VELOCIDAD DE LA CORRIENTE LIBRE DEBE SER POSITIVA*®)

aero.cond_vu._Uinf=input("VELOCIDAD DE LA CORRIENTE LIBRE(m/s): ");

end

aero.cond_vu.Alti=input("ALTITUD DE VUELO(m): );

while and(aero.cond_vu.Alti<0,aero.cond_vu.Alti>25000)

disp("LA ALTITUD DEBE SER POSITIVA Y MENOR DE 25000 M.*%)

aero.cond_vu.Alti=input(“ALTITUD DE VUELO(m): *);

end
%colocar leyenda del uso del angulo de ataque introducido
aero.cond_vu.Alfa_O=input("ANGULO DE ATAQUE INICIAL (°): ");
aero.cond_vu.Alfa_f=input("ANGULO DE ATAQUE FINAL (°): ");
aero.cond_vu.P_r=input("ROTACION ANGULAR EN *'X'" DE LA VELOCIDAD (rad/s): ");
aero.cond_vu.Q_r=input("ROTACION ANGULAR EN "Y' DE LA VELOCIDAD (rad/s): ");
aero.cond_vu.R_r=input("ROTACION ANGULAR EN *'Z'" DE LA VELOCIDAD (rad/s): ");
aero.cond_vu._beta=input("ANGULO DE RESBALAMIENTO (°): ");clc
06%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%

% PREPARACION DE RUTINA PARA CREACION DE CICLO PARA %
% GRAFICAR CURVAS AERODINAMICAS %
%%%6%%%%%%%%%%%6%%%%%%%6%% %% %% %% %% %% % %% %% %% % %% %% %% %% %% % % %% % %% % %% %% %% %% %% % %% %% %
%%%6%%%%%%%% CREACION DE SPAN DE ANGULOS DE ATAQUE %%%%%%%%

Alfa_O=aero.cond_vu.Alfa _0;Alfa_f=aero.cond_vu.Alfa_f;
AoA=linspace(Alfa_0,Alfa_¥T,30);

%%%% CREACION DE ARREGLO PARA ALMACENADO DE COEF y FUERZAS vs ALFA  %%%%%%
aero.aerodinamica.CoefAero=cell(n_alas,1);
aero.aerodinamica.FuerAero=cell(n_alas,1);

%6%%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%%% % % %%6%% %% % %6%6%6%6%% % % %6%6%% % % % %6%6%6%% % % %%6%6%% % % % %6%6%6%% % % % %% %%
%%% DECLARACION DE VELOCIDAD CORRIENTE LIBRE, ALTITUD Y RESBALAMIENTO  %%%
%69%%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%%6%% % % %6%6%% %% % %6%6%6%6% % % % %6%6%% % % % %%6%6% %% % % %6%6%6%% % % %6%%6%% % % % %% %%
Uinf=aero.cond_vu.Uinf; % %
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ht=aero.cond_vu._Alti; % DECLARACION DE DATOS DEL AIRE A USAR %
beta=aero.cond_vu.beta; % %
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% % % %% % % %% %
%% ENTRADA DE PARAMETROS AMBIENTALES (ATM.I1SA) %%

%%9%6%%%6%%%%6%%%%6%%%6%%%%6%%%6%%% %6%%% %% % Y6%% % 6%%%6%% % %% %% %% % 6% %% %% % %6%% % %% %% %% % %% %% %
%%%%%%%% VALORES CONSTANTES PARA ATMOSFERA ESTANDAR INTERNACIONAL %%%%%%%%%
%%9%6%%%6%%%%6%%%%6%%%6%%%%6%%%6%%% %% %% %% % Y6%% % 6% % %6%%% 6% %% %% % 6% %% %% % %% %% %% %% %% % %% %% %

g=9.8066; % Aceleracion de la gravedad [m/s”2] %
R=287.05287; % Constante universal del aire [m2/(s"2*K)]%
CPCV=1.4; % Coeficiente de dilatacién adiabatica %
Grad_T=-0.0065; % Gradiente térmico [K/m] %
T0=288.1500; % Temperatura a nivel del mar [K] %

P0=101325; % Presion a nivel del mar [Pa] %
rho_0=1.2252; % Densidad a nivel del mar [kg/m"3] %
P_11=22552; % Presion a 11000m [Pa] %
rho_11=0.3629; % Densidad a 11000m [kg/m~3] %
%69%%%%6%6%%%%%%%6%6%%%% % %6%%% %% % %6%6%% %% % %6%6%6%6%% % % %6%%% % % % %%6%% %% % %%6%6%% % % % %6%%%% % % % %% %%
% CALCULO DE TEMPERATURA PRESION DENSIDAD Y VELOCIDAD DEL SONIDO %

96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% %
if ht<11000

T=TO+Grad_T*ht;

P=PO*((TO+Grad_T*ht)/T0)"~(-g/R/CPCV);

rho=rho_0*((TO0+Grad_T*ht)/T0)~(-g/R/Grad_T-1);
else

T=216.65;

P=P_11*exp(-g*(ht-11000)/R/T);

rho=rho_11*exp(-g*(ht-11000)/R/T);
end

V_s=sqrt(CPCV*R*T) ; %%%%% VELOCIDAD DEL SONIDO A LA ALTURA DE VUELO %%%%%
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% %% %% % % %% % % %% % % %% % % %% %
% DETERMINACION DEL FACTOR DE COMPRESIBILIDAD B"2 %
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% % % %% % % %% % % %% % % %% %
Mach=aero.cond_vu.Uinf/V_s;
B2=1-Mach”2;clc
90%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% % %% %% %%%%%%% %% % % %% %%%%%%%% % % % % % %%%%%%%%% %%
% ALMACENADO DE LOS RESULTADOS EN LA ESTRUCTURA AERO %
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% %
aero.cond_vu.temp=T;
aero.cond_vu.pres=P;
aero.cond_vu.dens=rho;
aero.cond vu.vels=V_s;
aero.cond_vu.Mach=Mach;

Fuente: El autor.

4.5.4. Codigo VLM _solveall _vli.m

Como se expreso en la tabla 4.1, este cédigo abarca dos médulos el 9 y

10, que cubren completamente el bloque 4 de programacion. El objetivo

principal de este codigo es determinar la densidad de vértices en forma

vectorial, para ello se procede en forma general segun el siguiente

procedimiento:
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1. Se inicia un bucle de 30 pasos, cuya funcién es calcular cada variable
para cada angulo de ataque.

2. Se calculan las componentes del vector velocidad de la corriente
libre, el cual es funcion del angulo de ataque (Alfa_n) y el angulo de
resbalamiento (beta), como se expreso en el modelo Hsichum Hua en
el capitulo 2 ecuaciones 2.91, 2.92 y 2.93.

3. Se calculan las componentes rotacionales del vector velocidad de la

corriente libre,.

UOORX = QR.ZC - RR.YC (450)
UOOR}/ = RR.XC - PR.ZC (451)
Usy, = Pg.Yc — Qg.Xc (4.52)

4. Se calculan las componentes X,Y y Z de la velocidad de la corriente

libre total.

P xTotal = U°°x + U°°Rx (453)
OyTotal = U°°y + U°°Ry (454)
®zTotal = U°°z + U°°Rz (455)

5. Calculo de la velocidad inducida. Como se expreso en los capitulos 2
y 3 este calculo se realiza desarrollando la ecuacién de Biot-Savart.
En este punto se disefla un coédigo basado en el modelo
aerodinamico del capitulo 3 en el apartado 3.7. esto con la finalidad
de optimizar el tiempo computacional, ya que se debe aplicar el
procedimiento para cada angulo de ataque. El cddigo a continuacion
representa la funcion BiotSXYZ.m.
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Tabla 4.30
El Cédigo para la funcion BiotSXYZ.m

%6%%6%%6%%6%%%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%%%6%%%%%%6%%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6% %% %%
%% FUNCION PARA RESOLVER LA LEY DE BIOT-SAVART EN LA RESOLUCION DE VLM %%
%%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%%%6%%6%%%%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%%6%%6%%6%6%6%6%6%6%6%%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6% %6 %% %%
% Descripcion: Esta funcion consiste en la resolucién vectorial de la ley %

% de BIOT-SAVART para determinar la velocidad inducida por un%
% hilo de voértices sobre un punto cualquiera en la herradura,%
% para el caso del VLM el punto "R" es el punto de control y %
% los puntos "P" y "Q" son los extremos del hilo de vértices %
% VARIABLES DE ENTRADA %
% %
% Variables: (Xr,Yr,Zr): Representa al punto de control en la herradura de%
% Vortices sobre el cual se calculara la velocidad %
% Inducida. Las coordenadas Xr, Yr y Zr pueden ser %
% escalares o matrices. %
% %
% Variables: (xP,yP,zP): Representa al punto de Inicio del vértice de uno %
% de los vértices de la herradura. Las coordenadas %
% XP, yP y zP pueden ser escalares o matrices. %
% %
% Variables: (xQ,yQ,zQ): Representa al punto de fin del voértice de uno %
% de los vortices de la herradura. Las coordenadas %
% XQ, yQ y zQ pueden ser escalares o matrices. %
% %
% Variable: B2: Representa el factor de compresibilidad del aire debido a %
% Velocidad. para esta version representa un escalar que se %
% calcula a través de la expresion B2=1-M"2, para futuras %
% versiones, queda el estudio particular de este parametro %
% sobre cada herradura. %
% %
% Formato: BiotSXYZ(B2,Xr,Yr,Zr,xP,yP,zP,xQ,yQ,zQ) %
% %
% VARIABLES DE SALIDA %
% %
% Variable: [V_PQ , W_PQ]: Consiste en una matriz cuyos elementos son las %
% componentes Y y Z de la velocidad inducida por %
% el vortice PQ sobre el punto de control R %

%%%6%%6%%%6%%6%%%%%%%6%%%%%6%%6%% %% %% %%% %% %% % %% %% %% % %6%%6% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %% %%
function [V_PQ,W_PQ]=BiotSXYzZ(B2,Xr,Yr,Zr ,xP,yP,zP,xQ,yQ,zQ)

96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % %% %% % %% %
absP=sqrt((Xr-xP) .~"2+(Yr-yP) ."2+(Zr-zP) .~2); %  VALORES ABSOLUTOS DE %
absQ=sqrt((Xr-xQ) .- "2+(Yr-yQ) ."2+(Zr-zQ) ."2); % LOS VECTORES HSHOE %
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%6%%% % %% %% %% % %% %% % %% %% % %% %6%%6% % %% %% % %% %% %% % %% %% %% % %% %% %%
rPQsP=(xQ-xP) . *(Xr-xP)+(yQ-yP) . *(Yr-yP)+(zQ-zP) . *(Zr-zP); % PRODUCTOS %
rPQsQ=(xQ-xP) . *(Xr-xQ)+(yQ-yP) - *(Yr-yQ)+(zQ-zP) .*(Zr-zQ); %  ESCALARES %
9%6%%%%%%%%%6%%%%%%%%%%%%6%%6% % %% %% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% %%

sPxsQ_x=(Yr-yP) .*(Zr-zQ)-(Zr-zP) . *(Yr-yQ); % COMPONENTES %
sPxsQ_y=(Zr-zP) . *(Xr-xQ)-(Xr-xP) . *(Zr-zQ); % DEL %
sPxsQ_z=(Xr-xP) . *(Yr-yQ)-(Yr-yP) . *(Xr-xQ); % PRODUCTO VECTORIAL %
06%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%6%
modsPxsQ2=(sPxsQ_Xx."2+sPxsQ_y."2+sPxsQ_z."2);% MODULO DE (PxQ)"2 %

9%6%%%%%%%%%%%%%%6%%6%%%%%6%%% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %6% %% % %% %% %% % %% %% % %% %% %% % %% %% %%
V_PQ=B2*1/4/pi ./ (modsPxsQ2+107"-12) . *(rPQsP./absP-rPQsQ./absQ) . *sPxsQ_vy;
W_PQ=B2*1/4/pi ./ (modsPxsQ2+107"-12) .*(rPQsP./absP-rPQsQ./absQ) . *sPxsQ_z;

Fuente: El autor.

6. Se calcula la matriz de coeficientes de influencia, segun el modelo
aerodindmico explicado en el capitulo 3 apartado 3.8.
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7. Se calcula la matriz de términos independientes (Termind).
8. Se calcula la magnitud de la circulacion total segun el modelo
aerodinamico del capitulo 3, apartado 3.9.

9. Se calcula la densidad de la circulacion total segun la ecuacién 4.56.

Iy (4.56)
Yij = h_1]

En el capitulo 3 figura 3.16 observa que el modelo aerodindmico
plantea la determinacion de la densidad de vortice o de circulacion
aplicada sobre el punto de carga o como un coeficiente incremental a

lo largo del eje X.

I — Dioqs 4.57
Y(XL, YL, ZL);; = ”h—lll ( )
ij

10. Célculo de la distribucion de cuerdas medias y de las variables
aerodinamicas. EI modelo aerodinamico explica, como se calculan, la

distribucion de cuerdas medias y las variables aerodinamicas.

También se disefia un codigo que tiene como salida, las variables
aerodinamicas de interés necesarias para graficar los resultados
necesarios para la realizacion de los analisis aerodindmicos que el
usuario desee procesar a un ala en particular o un sistema de

configuracion de alas.

La tabla 4.31 presenta las variables de salida mas importantes de

este cadigo:



Capitulo 4. Resultados de la Investigacion. 167

Tabla 4.31
Variables de salida del cédigo VLM solveall v1l.m

Variables de Salida del cédigo VLM_solveall_vl.m
Variable Tipo Descripcion

L Matriz | SUTENTACION [N]
Delta_L Arreglo | INCREMENTO DE "L" POR PANEL [N]
D Matriz | RESISTENCIA [N]
Delta_D Arreglo | INCREMENTO DE "D" POR PANEL [N]
cl Matriz | COEFICIENTE DE SUSTENTACION
Cdi Matriz | COEFICIENTE DE RESISTENCIA INDUCIDA
Ccd Matriz | COEFICIENTE DE RESISTENCIA TOTAL
AR Matriz | ALARGAMIENTO o ASPECT RATIO
Eff Matriz | EFICIENCIA AERODINAMICA
M_roll Matriz | MOMENTO DE BALANCEO [N.m]
Cn Matriz | COEFICIENTE DE MOMENTO DE BALANCEO
DeltaM_r Arreglo | INCREMENTO DE "Mr" POR PANEL [N.m]
M_pitch Matriz | MOMENTO DE CABECEO [N.m]
DeltaM_p Arreglo | INCREMENTO DE "Mp" POR PANEL[N.m]
Cm Matriz | COEFICIENTE DE MOMENTO DE CABECEO
Gamma Arreglo [ CIRCULACION TOTAL [m/s]
Densigamma | Arreglo | DENSIDAD DE CIRCULACION [m/s]
cy Arreglo | DISTRIBUCION DE CUERDA EN "Y"
Circu Arreglo | DISTRIBUCION DE CIRCULACION EN "Y"
ymed Arreglo | DISTRIBUCION DE PUNTOS MEDIOS EN "Y"
e Matriz | COEFICIENTE DE OSWALD

Fuente: El autor

El calculo del coeficiente de Oswald (e), es uno de los
procedimientos que reviste gran importancia para la obtencion de la
resistencia inducida y en consecuencia en la determinacion del
cédigo en el proximo apartado, para graficar la curva polar de
resistencia, la cual es de gran importancia, para la toma de
decisiones en cuanto a la optimizacibn geométrica de aeronaves o
alas, por tal razon, para el calculo del coeficiente de Oswald se
disefio una funcion aparte para la libreria de MATLAB cuyo cédigo se

representa a continuacion:
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Tabla 4.32
Cddigo effOsw.m (coeficiente de Oswald).

function e=effOsw(b,Circu,N,ymed)

Y6%%6%%6%%6%%%%%%%%%%%% NUMERO DE TERMINOS DE FOUR I ER%%%%%%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%6%%%
Nfou=100;

Y6%%6%%6%%%%%%%%%%%%%% DEFINICION DE EXTREMOS DEL ALA  %%%%%%%%%6%%6%%6%%%%%%%
yterp(1)=-b/2; yterp(N+2)=b/2;

yterp(2: (N+1))=ymed(1:N);% Asignacion de extremos a ymed
%6%%6%%6%%%%%%%%%%%%%% ASIGNACION DE CIRCULACION EN EXTREMOSY%%%%%%%%%%%%%%
Cterp(1)=0; Cterp(N+2)=0;

Cterp(2: (N+1))=Circu(1:N); %Asignacion a extremos

%6%%%%%%%%%%%% DISTRIBUCION DE ANGULOS THETAS DE LA SERIE %%%%%%%%%%%%%%
Ntheta=500; theta=linspace(0,pi,Ntheta);
ytheta(l:Ntheta)=-b/2.*cos(theta);
Ctheta(1:Ntheta)=interpl(yterp,Cterp,ytheta);%Interpolacion

%%%%%%%%%% CALCULO DE LOS COEFICIENTES DE LA SERIE DE FOURIER %%%%%%%%%
a=zeros(1,Nfou);

for n=1:Nfou,

a(n)=2/pi*Ctheta*sin(n*theta) "*(pi/(Ntheta-1));

end

% Discusion de ARMONICOS

% Circufou=zeros(1,Ntheta);

% for k=1:Ntheta

% Circufou(k)=a*sin((1:Nfou)*theta(k))";

% end

%6%%6%%%%%%%%%%%%% DETERMINACION DEL COEFICIENTE DE OSWALD %%%%%%%%%%%%%%
suma0s=0;

for coefos=2:Nfou

sumaOs=sumaOs+(coefos*(a(coefos)/a(1))"2);

end

e=1/(1+sumals);

end

Fuente: El autor.

Cédigo VLM _solveall vli.m

Por su amplia extension e importancia para la generacion de resultados
de interés al calculo aerodindmico, asi como también el ser el cédigo mas
propenso a sufrir modificaciones para versiones futuras de la herramienta, el

mismo se presenta en el anexo Al.

4.6. Nucleo de Post-Procesamiento.

En este nucleo se elaboran los procedimientos computacionales para el

célculo de variables de estabilidad y gréficacién de los resultados.
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El objetivo final de este ndcleo es calcular algunas variables de interés
para el andlisis de estabilidad estatica de aeronaves asi como también de
generar las graficas de las curvas polares y almacenaje de los resultados en

archivos de formatos utiles a los usuarios para sus analisis.

4.6.1. Cédigo VLM _aerocalc_vl.m

Una vez calculados en el modulo anterior todas las cargas
aerodindmicas (Fuerzas y Momentos) de interés, se procede a determinar
otras variables de importancia para el disefio preliminar como las que se listan
en la tabla 4.17.

Tabla 4.33
Variables de salida del Codigo VLM aerocalc v1.

Variables de Salida del cédigo por ala (ala(aN).geomeAla.Variable)

Variable Tipo Descripcion
.MAC_ala |Matriz | Cuerda Media Aerodinamica (m)
.Ymac_ala |Matriz | Posicion Y de la MCA del ala (m)

X_ac Matriz | Centro aerodinamico del ala

Variables de Salida (aero.aerodinamica.Variable)

Variable Tipo Descripcion
.Cm_ca Matriz | Coeficiente de Momento respecto CA
.CLO Matriz | CL para Alfa 0° cero grados
.Clalfa Matriz [ Pendiente de curva de sustentacién (1/°)
Alfa_zZL Matriz | Linea de sustentacion Nula (°)
.Cmalfa Matriz | Pendiente de curva de momento pitch (1/°)
.CmCL Matriz | Coeficiente estabilidad estatica longitudinal
.Cm_0 Matriz | Cm para Alfa 0° cero grados
.deTrim_m | Matriz | Deflexion de elevador para estabilidad (°)
.Cnalfa Matriz | Pendiente de curva de momento roll (1/°)
.CnCL Matriz | Coeficiente estabilidad estatica lateral
.Cn_0 Matriz | Cn para Alfa 0° cero grados

.deTrim_n | Matriz | Deflexion de alerén para estabilidad (°)
Fuente: El autor.
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Célculo de la cuerda media aerodinamica (.MAC)

La cuerda media aerodindmica por definicion es la cuerda promedio
representativa del ala. Para alas simétricas, coincide con la cuerda del perfil
central o en el encastre. Para esta investigacién se calculara en una matriz el
resultado de la cuerda media aerodinamica de cada semiala en funcion del

estrechamiento de cada cajén usando la ecuacion 4.58.

MAC.y = (=
cN (3 14+2A

2> . (1 +A+ 7\2> (4.58)

Donde A es el estrechamiento de cada cajon y Co es la cuerda al inicio
de cada cajon. La ecuacion 4.51 calcula la cuerda media en cada cajon, para
el célculo de la MAC en cada ala (MAC,) se procede a realizar una
integracion lineal por superficie de cada cajon como se muestra en las
ecuaciones 4.59, 4.60y 4.61

n_cajones (4_59)
MACS = Z MACCN . SCN
2

Sey = (1 4+ ). (b%N)_co (4.60)

MACg (4.61)

MACay = ——
C

De la misma forma se calcula la coordenada “Y” del centro
aerodinamico, a través de dos bucles de recorrido, de cajon y de ala,

respectivamente. El codigo de la subrutina se muestra a continuacion:
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Tabla 4.34
Cddigo para el calculo de la cuerda media aerodinamica

96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% %% %% % % %% % % %% %
%%% CALCULO DE LA CUERDA MEDIA AERODINAMICA DE CADA ALA %%%
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% % % %% %% %% %
for aN=1:n_alas
for cN=1:ala(aN).n_cajones
it cN==1
Cr=ala(aN) .Co;
MAC=Cr;ala(aN).cajon(cN) -MAC=MAC;
Ymac=0;ala(aN).cajon(cN).Ymac=Ymac;
bcN=ala(aN) .cajon(cN) .bcaj;
Scaj=MAC*bcN;ala(aN) .cajon(cN).Scaj=Scaj ;sumScaj=Scaj ;
SumMAC=MAC*Scaj ; sumYmac=Ymac*Scaj ;
else
bcN=ala(aN).cajon(cN).bcaj;
estrech=ala(aN) .cajon(cN) .estrech;
MAC=(2/3)*Cr*((1+estrech+estrech”™2)/(l+estrech));
ala(aN) .cajon(cN) .MAC=MAC;
if estrech==1
Ymac=ala(aN) .cajon(cN) .bcaj;
else
Ymac=(bcN/2)*(1-MAC/Cr)/(1-estrech);
end
ala(aN).cajon(cN).Ymac=Ymac;
Scaj=(1+estrech)*(bcN/2)*Cr;ala(aN).cajon(cN) .Scaj=Scaj ;
SumMAC=sumMAC+MAC*Scaj ;
sumyYmac=sumYmac+Ymac*Scaj ;
sumScaj=sumScaj+Scaj; Cr=Cr*estrech;
end
end
MAC_ala=sumMAC/sumScaj ;ala(aN) .geomeAla_.MAC_ala=MAC_ala;
Ymac_ala=sumYmac/sumScaj ;ala(aN) .geomeAla.Ymac_ala=Ymac_ala;
End

Fuente: El autor.

Célculo del centro aerodinamico de cada ala (.X_ca)

La definicién de centro aerodinamico establece que es el punto sobre el
ala, alrededor del cual, el momento longitudinal se hace constante e
independiente de la variacién del angulo de ataque del ala. Basados en esta
definicion, el codigo se disefia obteniendo en primer lugar la sustentacion en
cada panel para dos angulos de ataque diferentes en forma acumulativa,
luego se calcula el momento con cada sustentacion y posteriormente la
diferencia entre estos momentos (fmac) de manera que esta funcién diferencia
de momentos, se haga lo mas cercano a cero posible iterando en cada paso

en el punto medio del intervalo tomado.
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Este procedimiento de calculo numérico es llamado el método de

biseccion.

Tabla 4.35
Cadigo para el célculo de centro aerodinamico de cada ala.

9%9%9%%%6%6%%%%%%%6%6%%%% % %6%6%% %% % %%6%%%% % %6 %6%6%6%% % % %6%6%6% %% % %%6%% %% % % %6%6%% %% % %%6%6%% % % % %%%%
%%% CALCULO DEL CENTRO AERODINAMICO DE CADA ALA %%%
%%%%%6%6%%%%%%%6%6%%%% % %6%6%% %% % %%6%%%% % % %6%6%%% % % %6%6%% %% % %%6%% %% % % %6%6%%% % % %6%6%6%% % % % %%%%
for aN=1:n_alas
DeltalLacl=ala(aN).DeltalLacl;
DeltalLac2=ala(aN).DeltalLac2;
X1=ala(aN) .pos_ref_x+0.01*ala(aN) .Co;
X2=ala(aN) .pos_ref_x+0.9*ala(aN).Co;
iter=0;
Err=100;TOL=0.001;
while Err>TOL
iter=iter+1;
Xac=0.5*(X2+X1);
fl=DeltalLacl.*(XC{aN}-X1);F11T=-sum(sum(Ffl));
f2=DeltalLac2.*(XC{aN}-X1);F12T=-sum(sum(F2));
FIT=F12T-F11T;%Calcullo de 1T Punto Inicio
flac=DeltalLacl.*(XC{aN}-Xac);flacT=-sum(sum(flac));
f2ac=DeltalLac2.*(XC{aN}-Xac); f2acT=-sum(sum(f2ac));
facT=f2acT-flacT;%Calculo de facT Punto problema
if (F1T*facT)<0
X2=Xac;
else
X1=Xac;
end
Err=abs(facT);
end
XAC=(Xac-ala(aN) .pos_ref_x)/ala(aN).Co;
ala(aN) .geomeAla._X_ac=XAC;
end

Fuente: El autor.

Célculo del coeficiente de momento respecto al centro

aerodinamico de cada ala (Cm_ca).
El momento total se calcula segun la ecuacion:
My = ALpanel- (Xca — Xc) (4.62)

Y luego el coeficiente de momento a través de la ecuacion 4.63
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Mac (4.63)
0.5.p.U2,S,,MAC,y

Cmy. =

Tabla 4.36
El Cédigo para el ajuste del coeficiente del momento de cabeceo.

96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% % % %% % % %% % % %% %
%%% AJUSTE DEL COEFICIENTE DE MOMENTO DE CABECEO AL CENTRO AERODINAMICO %%%
96%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% % % %% %% %% %
for VA0OA=1:30
for aN=1:n_alas
Sw=aero.geom.Sw(aN);
Delta_Lcal=Delta_lLca{aN,VAoA};
XCAl=ala(aN).geomeAla.X_ac;
Xcontr=XC{aN};
Mpca=Delta_Lcal.*(XCAl-Xcontr);
aero.aerodinamica.Mp_ca{aN}=Mpca;
MACl=ala(aN).geomeAla.MAC ala;
CmAC=Mpca/ (0.5*rho*Uinf"2*Sw*MAC1) ;
CmACdef=sum(sum(CmAC));
aero.aerodinamica.Cm_ca{aN}=CmACdef;
aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(7,VAoA)=CmACdef;
end
end

Fuente: El autor.

Célculo de los coeficientes sustentacion y resistencia total para

cada angulo de ataque.

Al haber calculado en el apartado anterior los coeficientes de
sustentacién y resistencia para cada ala segun las ecuaciones 2.3 y 2.4 del
capitulo 2, se procede a calcular la contribucion de todas las alas del sistema
integrando por unidad de superficie como se muestra en las ecuaciones 4.64 y
4.65.

Z CLala- Sw (4.64)
CLaero = Z—S
w
S CDaya. S (4.65)
CDgero = %
w

De la misma forma el coeficiente de momento se determina segun la

ecuacion 4.66.
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o ECMaiy Sy barg (4.66)
aero Z Sw- bala

Al obtener los valores estos se almacenan en una estructura de la

forma aero.coef_total para ser utilizadas a posteriori.

Tabla 4.37
Cadigo para el calculo de las fuerzas de sustentacion y resistencia contra angulo de ataque

%69%%%%6%6%%%%%%%6%6%%%% % %6%6%6%% % % %%6%% %% % % %6%6%6%% % % %6%6%6%% % % %%6%% %% % Y% %6%6%%% % % %6%6%6%6% % % % %%%%
%%% CALCULO DE L Y D TOTAL DE TODA LA AERONAVE vs Alfa %%%
%69%%%%6%6%%%%%%6%6%6%%%% % %6%6%6%% % % %%6%% %% % % %6%6%%% % % %6%6%6%6% % % %%6%6% %% %% %%6%%% % % %6%6%6%6% % % % %% %%
acumDL=zeros;acumDD=zeros;acumCL_S=zeros;acumCM_S_b=zeros;acumCN_S_b=zeros;
acumSb=zeros;acumCD_S=zeros;acumCM_ca=zeros;acumMACS=zeros;
for aN=1:n_alas
MAC=ala(aN) .geomeAla.MAC_ala;
Sw=aero.geom.Sw(aN);
acumDL=acumDL+aero.aerodinamica.FuerAero{aN}(2,:);
acumCL_S=acumCL_S+Sw*aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(2,:);
acumDD=acumDD+aero.aerodinamica.FuerAero{aN}(3,:);
acumCD_S=acumCD_S+Sw*aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(3,:);
acumCM_S_b=acumCM_S_b+Sw*b(aN)*aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(4,:);
acumCM_ca=acumCM_ca+Sw*MAC*aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(7,:);
acumCN_S_b=acumCN_S_b+Sw*b(aN)*aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(5,:);
acumSb=acumSb+Sw*b(aN) ; acumMACS=acumMACS+MAC*Sw;

end

%%%%%%%%% MATRIZ DE ALFA CON SUSTENTACION Y RESISTENCIA TOTAL %%%%%%%%%%%%%
aero.coef_Total (1, :)=A0A; % AoA fila 1 %
aero.coef_Total (2, :)=acumCL_S/sum(aero.geom.Sw);% CL total fila 2 %
aero.coef_Total (3, :)=acumCD_S/sum(aero.geom.Sw) ;% CD total fila 3 %
aero.coef_Total (4, :)=acumCM_S_b/acumSb; % CM total fila 4 %
aero.coef_Total (5, :)=acumCN_S_b/acumSb; % CN total fila 5 %
aero.coef_Total (6, :)=aero.coef_Total(2,:)./aero.coef_Total(3,:);%eff Filac%
aero.coef_Total (7, :)=acumCM_ca/acumMACS; % CN total fila 5 %
aero.fuerza Total (1, :)=A0A; % Angulos de ataque fila 1 %
aero.fuerza_Total(2,:)=acumDL; % Fuerza total de sustentacion %
aero.fuerza_Total (3, :)=acumbDD; % Fuerza de resistencia %

%%9%6%%%6%6%%%6%%%6%6%%%6%6%%%6%%%6%6%%%6%%%6%6%%Y6%6%% Y6%%%6%%% Y6%% % %6%% Y6%6%% %6%%%6%6%% %6%%% %% %%6%6%% %

Fuente: El autor.

Célculo de las curvas polares.

Hasta este punto ya se posee informacion suficiente para el calculo de
las curvas polares y resaltar algunos puntos o parametros de especial interés
dentro de dichas curvas. Previamente se definid el vector angulos de ataque
(AoA) el cual constituye las abscisas de las curvas que inicialmente se
calculan para el ala y luego para el conjunto de alas o aeronave.
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Curva CL vs a(angulo de ataque):

Esta curva muestra el comportamiento del coeficiente de sustentacion
del ala o aeronave cuando se varia el angulo de atague, este comportamiento

en forma general es como se observa en la figura 4.9.

MACA63-212 ® 20
CL verses AQA

RE = 9.0 X 10" p
THEORY OF WING 15 ﬁi

SECTIONS

CL ﬁ“

L ]
S,
By

L
P A.:, i \
10 = llll

CLo
w NGL |
\_}fﬂ
20 -5 410 %;f" 5§ 1 15 20
{ . Angle of attack, deg
£ 05
[ ]
b4
A
\ e 1.0
Lt e
[ ]
° 45
[ ]
20

Figura 4.9 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque.
Fuente: Abbott, 1995.

Se observa que el comportamiento de la curva es creciente en una zona
recta, hasta un punto en donde el crecimiento deja de ser lineal, se alcanza un
méximo y comienza a decrecer, la zona no lineal es la zona de
desprendimiento debido a la viscosidad y los efectos de friccion de la
superficie, en esta investigacion la zona no lineal no aparece en los resultados

debido a que el modelo aerodinAmico es no viscoso.

Entonces la ecuacion que define la curva es:
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CLya = CLg. @ + CLg (4.67)

Donde CL, es la pendiente de la curva de sustentacion, esta se calcula
tomando dos puntos cualesquiera de la zona recta ce la curva. Para esta
investigacion se tomaron los puntos de la posicion 18 y 25 del vector &ngulos

de ataque con su respectivo CL, tal que:

_ CLZS - CL18 (4_68)
U255 — Q13

CL,

Y CLo constituye el coeficiente de sustentacion cuando el angulo de
ataque es nulo. De la misma forma también es importante destacar de la
curva, el angulo de ataque para el cual el coeficiente de sustentacion es nulo,
este se denomina Linea de Sustentacién Nula del Ala (az) y se obtiene al
sustituir en la ecuacion 4.67. CL;,=0 y despejar el angulo de ataque

obteniéndose la ecuacion 4.69.

CLy (4.69)

Az, = CL
o

Tabla 4.38
El codigo para el célculo de la pendiente de la curva de sustentacion angulo de ataque

%%%%%%%% CALCULO DE LA PENDIENTE DE LA CURVA DE SUSTENTACION CIALFA %%%%%%
for aN=1:n_alas
alfa_18=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(1,18);
alfa_25=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(1,25);
CL_18=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(2,18);
CL_25=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(2,25);
aero.aerodinamica.CLalfa(aN)=(CL_25-CL_18)/(alfa_25-alfa_18);

%%%%%%%% CALCULO DEL COEFICIENTE DE SUSTENTACION A 0° DE AoA %%%%%%%%%%%
aero.aerodinamica.CL_0(aN)=CL_25-(aero.aerodinamica.CLalfa(aN))*alfa_25;
%%%%%%%% CALCULO DE LA LINEA DE SUSTENTACION NULA DEL ALA %6%%%%6%6%%%%% %%

CLO=aero.aerodinamica.CL_0O(aN);CLAlfa=aero.aerodinamica.CLalfa(aN);
aero.aerodinamica.alfa_ZL(aN)=(-CLO/CLAIfa);%en grados
end

Fuente: El autor.
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CurvaCm vs a

La representacion de esta curva, predice el comportamiento del ala o
aeronave en cuanto a su estabilidad longitudinal. Como se muestra en la
figura 4.10.

Nose Up
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m
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.‘i"""‘\
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- 154
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Figura 4.10 Curva Cm vs Alfa.
Fuente: Nelson, 2002.

Al igual que la curva anterior su comportamiento es lineal de la forma:

Cmy, = Cmy. o + Cmyg (4.70)

Donde equivalentemente a la curva CL vs Alfa tanto Cmg como Oetrim S€

obtienen segun las ecuaciones 4.71 y 4.72 respectivamente.

Cm _ Cm25 - Cm18 (4.71)
* U5 — U3
Setrim = — Cm
o

Cmy representa el parametro de estabilidad estatica del ala o de la
aeronave, como se observa en la figura 4.10, si este es negativo el ala o la

aeronave es estable mientras que si este es positivo indica que el ala o la
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aeronave es inestable y el angulod «uim constituye el angulo para el cual el

momento total es nulo.

Otro parametro importante es el coeficiente de estabilidad estatica
longitudinal con mando fijo que es la variacion del coeficiente de momento
respecto de la variacion del coeficiente de angulo de ataque, el cual se
obtiene al dividir las pendientes de ambas curvas y representa fisicamente el
margen de estabilidad de la aeronave o en otras palabras que tanto se puede
mover el centro de gravedad de la aeronave en vuelo recto y nivelado

manteniéndose la condicion de estabilidad.

dCm Cmg (4.73)
dCL  CL,

dCm (4.74)
- 0
M.E L x 100%

El parametro de4im representa el angulo al que se debe ajustar el ala o la

aeronave para que el momento sea nulo.

Tabla 4.39
Cadigo para el calculo del coeficiente de estabilidad estéatica longitudinal.

%%%% CALCULO DEL COEFICIENTE DE ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL M/F %%%%Y%
for aN=1:n_alas
Cm_18=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(4,18);
Cm_25=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(4,25);
aero.aerodinamica.Cmalfa(aN)=(Cm_25-Cm_18)/(alfa_25-alfa_18);% pendiente
%%%%%%%% COEFICIENTE DE ESTABILIDAD ESTATICA LONGITUDINAL M/F S/P %%%%%%%%Y%
CMalfa=aero.aerodinamica.Cmalfa(aN) ;CLAlfa=aero.aerodinamica.CLalfa(aN);
aero.aerodinamica.CmCL(aN)=CMalfa/CLAlfa;

%%%%%%%% CALCULO DEL COEFICIENTE DE MOMENTO PITCH A 0° DE AoA 9%%%%%%%%%%%
aero.aerodinamica.Cm_0(aN)=Cm_25-(aero.aerodinamica.Cmalfa(aN))*alfa_25;
%%%%%%%% CALCULO DEL ANGULO DE TRIMEO LONGITUDINAL 9%%%6%%%%%%%%%%%%%%%%%%

CM_O=aero.aerodinamica.Cm_0(aN);
aero.aerodinamica.deTrim_m(aN)=(-CM_0O/CMalfa);% En grados
end

Fuente: El autor.

De forma analoga se procede para el caso lateral calculandose los

pardmetros pertinentes con las siguientes lineas de cédigo:
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Tabla 4.40
Cddigo para el calculo del coeficiente de estabilidad estética lateral.

%%%% CALCULO DEL COEFICIENTE DE ESTABILIDAD ESTATICA LATERAL M/F %%%%%
for aN=1:n_alas
Cn_18=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(5,18);
Cn_25=aero.aerodinamica.CoefAero{aN}(5,25);
aero.aerodinamica.Cnalfa(aN)=(Cn_25-Cn_18)/(alfa_25-alfa_18);% pendiente
%%%%%%%% COEFICIENTE DE ESTABILIDAD ESTATICA LATERAL M/F S/P %%%%%%%%%%%%%%
CNalfa=aero.aerodinamica.Cnalfa(aN) ;CLAlfa=aero.aerodinamica.CLalfa(aN);
aero.aerodinamica.CnCL(aN)=CNalfa/CLAlfa;

%%%%%%%% CALCULO DEL COEFICIENTE DE MOMENTO ROLL A O° DE AoA %%%%%%%%%%%
aero.aerodinamica.Cn_0(aN)=Cn_25-(aero.aerodinamica.Cnalfa(aN))*alfa_25;
%%%%%%%% CALCULO DEL ANGULO DE TRIMEO LATERAL %9%6%%%%%%%%%%%%%%6%%%%%

CN_O=aero.aerodinamica.Cn_0(aN);
aero.aerodinamica.deTrim_n(aN)=(-CN_0/CMalfa);% En grados
end

Fuente: El autor.

4.6.2. Cédigo VLM _plotcurv_vi.m

Este cddigo tiene la funcién principal de representar graficamente los
objetos y las curvas de interés. El investigador considera pertinente
representar los siguientes resultados en pantalla para facilitar el analisis

aerodinamico.

Vista 3D del ala o aeronave.
Vista 2D del perfil del ala principal.
Tabla de resultados de las condiciones de vuelo.

Tablas de parametros aerodinAmicos para angulos de ataque por ala.

a r w N

Tablas de pardmetros aerodinamicos para angulos de ataque por
aeronave.

Curvas aerodinamicas por ala.

Curvas aerodindmicas por aeronave.

Parametros de interés de las curvas por ala.

© ©® N O

Parametros de interés de las curvas por aeronave.

10. Distribuciéon de coeficientes de sustentacion sobre el ala.
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Por su extensién e importancia el codigo de plotéo de resultados se

observa a detalle en el anexo A.2.

4.6.3. Codigo VLM_savedata_vi1.m

Este codigo permite al usuario almacenar en formato “xIsx” y “dat” los
archivos que contienen las tablas de los coeficientes aerodinamicos con
respecto a angulos de ataque, asi mismo en formato “fig” las figuras y graficos
de importancia, todo esto organizado en una carpeta de resultados con el
nombre del proyecto que el usuario asigna, divididos por ala. En el proximo
capitulo se mostraran los resultados como los muestra el programa y como los

almacena para su uso fuera de MATLAB.

El c4digo VLM_savedata_vl.m se puede observar a detalle en el anexo
A.3.



CAPITULO 5
Analisis de Resultados

En este capitulo se mostraran algunos resultados que el investigador
considera resaltantes mostrar, acerca del uso y operacion del programa asi
como también hacer comentarios para futuras versiones del programa en pro
de mejorar sus capacidades y cumplir con el fin dltimo para el cual este codigo
fue disefiado. El capitulo se desarrolla de manera de ir mostrando al lector las
diferentes pantallas que muestra el cédigo y a la vez ir validando el cédigo con
los trabajos de investigacién seleccionados para ello.

5.1. Trabajos para validacion.

La validacion se realizara de acuerdo a los siguientes criterios:

1. Validacion de ala simple.

2. Validacién de conjunto de alas o aeronave.

5.1.1. Validacién de ala simple.

Esta validacion se realizara con el ala del trabajo de Chao Liu quien
utilizé un ala de geometria simple para calcular las curvas de sustentacion y
resistencia comparando los resultados con datos experimentales los cuales

seran también usados en esta investigacion.
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En el siguiente apartado se muestran los resultados, tomados del

modelo de Chao Liu (ChL), comparado con datos experimentales.

5.1.2. Datos Geométricos y Resultados del Modelo ChL
comparados con resultados experimentales.
En figura 5.1 se observan algunos de los datos geométricos del ala

simple del modelo ChL.

(a)

i N

0.726m

Figura 5.1. Geometria del modelo ChL.
Fuente: Chao, 2007

Este modelo consiste en una sola ala con un solo cajon de
estrechamiento A=0,4 y perfil NACA 65-210.

Los puntos de control se muestran en la figura 5.2.
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Figura 5.2. Puntos de Control del modelo ChL.
Fuente: Chao, 2007
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Los resultados comparativos, se presentan en la tabla 5.1

Tabla 5.1
Resultados del coeficiente de sustentacion del modelo ChL.
CL vs Alfa (1) CL vs Alfa (2
Alfa CL (Mod ChL) CL (exper) Alfa CL (Mod ChL) CL (exper)
-3 -0,175 -0,15 7,5 0,77 0,77
-2 -0,085 -0,05 8,5 0,86 0,84
-1 0,005 0,04 10 0,995 0,95
0 0,095 0,14 10,5 1,04 1,03
1 0,185 0,22 11,2 1,103 1,08
2 0,275 0,32 12 1,175 1,1
3,5 0,41 0,4 12,3 1,202 1,15
4,5 0,5 0,47 13 1,265 1,2
5,5 0,59 0,58 13,5 1,31 1,23
6,5 0,68 0,65 14 1,355 1,08

Fuente: Chao, 2007.

Con estos resultados la curva de comparacion entre los datos

experimentales con los del modelo ChL es:

CL vs Alfa
16
CL

1,4
12 \D

L
0,8
0,6 /

’ el

/ —&—CL (Mod cht)

fal =

’ —o— CL (exper)
0,2

-5 ()] L 10 15

6,2 Angulo de Ataque (o)
faly;|

Figura 5.3. Comparaciéon entre datos experimentales y modelo ChL (CL

vs Alfa)
Fuente: Chao, 2007.
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El modelo de ChL también presenta una comparacion de la curva polar

de resistencia, estos resultados se muestran en la tabla 5.2

Tabla 5.2
Resultados del coeficiente de resistencia del modelo ChL.
CLvs CD (1) CLvs CD (2)

CcD CL (Mod Chl) CL (exper) CD CL (Mod ChlL) CL (exper)
0,006 0,412 -0,1200 0,03 0,921 0,78
0,005 0,376 -0,036 0,041 1,077 0,9
0,004 0,336 0,04 0,047 1,153 0,94
0,004 0,336 0,11 0,052 1,213 1,02
0,005 0,376 0,22 0,056 1,258 1,08
0,009 0,504 0,282 0,06 1,302 1,1
0,011 0,558 0,4 0,064 1,345 1,15
0,016 0,673 0,52 0,068 1,387 1,2
0,02 0,752 0,58 0,072 1,427 1,21
0,028 0,890 0,68

Fuente: Chao, 2007
Con estos resultados la curva de comparacion entre los datos

experimentales con los del modelo ChL es:

1,000 | |
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Coeficiente de Resistencia (CD)

Figura 5.4. Comparaciéon entre datos experimentales y modelo ChL (CL
vs CD)
Fuente: Chao, 2007.
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5.1.3. Operacion y obtencién de resultados con la herramienta

VLM_NDVen_v1.m con validacién de resultados.

Una vez obtenidos en el apartado anterior, los resultados del modelo
ChL, ahora se aplicara el cdédigo VLM_NDVen_v1 para obtener los resultados
para el ala simple del modelo ChL y a la vez, ir desarrollando en forma
explicativa la operacién de la herramienta computacional, paso a paso, para al
final graficar los resultados y compararlos con el modelo ChL. Se decide
utilizar la metodologia de disefio por Script, aunque sea poco vistosa al
usuario, para que la herramienta sea facilmente modificable por futuros
investigadores, En el anexo A.4 se encuentra un manual de uso de la

herramienta computacional.

Introduccion de la geometria.
En la ventana Command Window de MATLAB la herramienta solicitara al

usuario los datos geométricos, como se muestra en la figura 5.5
Command Window

DIVISICHNES DEL ALA EN (X): 20

CUERDE EN LA RAIZ DEL ALR (m): 0.726

BNGULC DE INCIDENCIZ DEL ALA (deg) : O
POSICICHN DE REFERENCIA DEL ALA EN (X): O
POSICICH DE REFERENCIA DEL ALA EN (Z): O

EL ALZ E5 UN ESTABILIZADCR VERTICAL (5/N): N

NHumero de Cajones Mayor de 2: 2

INTRODUZCA LCS DATOS DEL CAJCN 1 DEL ALAR 1

TCME EN CONSIDERACICN QUE EN EL CAJON 1 VA EL FUSELAJE
DIVISICHNES DEL CAJON DEL ALAZ EN (Y): 2

BHMCHO DEL FUSELAJE (m): 0.01
‘k Para ala Simple

INTRODUZCA LCS DATOS DEL CAJCN 2 DEL ALR 1

NUMERC DE DIVISICNES CAJON ALA EN (Y): 30
ENVERGADURA DEL CAJON DEL ALA (m): 2.2
FLECHZ DEL BORDE DE ATAQUE (deg) : 2.7
ESTRECHAMIENTO DEL CAJON DEL ALA: 0.4
ANGULC DE INCIDENCIA DEL CAJON (deg) : O
ANGULC DE DIEDRC DEL CAJCN (deg): O

fx POSEE UN ALERON O FLAP (S/N):

Figura 5.5 Ventana de entrada de datos.



Capitulo 5.Andlisis de Resultados 186

La herramienta solicita inicialmente cada dato, por ala y en cada ala por
cajon pasando de dato a dato con la tecla [ENTER], tomando en cuenta que el
cajon 1 de cada ala corresponde al lugar donde se ubicara el fuselaje. En este
punto para la validacion del ala simple del modelo ChL se tomo este cajon con
solo dos divisiones en Y y una envergadura de 0.01 m de manera que el

efecto del fuselaje se desprecie en el caso de ala simple.

Introduccion del perfil de cada ala.

Inmediatamente después de cargar todos los datos geométricos, la
herramienta solicita se introduzca el nombre del perfil con las instrucciones
respectivas de como hacerlo como se muestra en la figura 5.6.

CommandWindow

HEEHE NN AN N NN R HEKHHEXHERH
x PRSCS PARA CRRGARAR EL PERFIL DE CADA ALRL 4
x x
®x 1.- Cargue en la carpeta de VLM vl.m un archivo.dat con las b4
X coordenadas del perfil. estos achivos los puede encontrar x
X en la pagina: www.airfoiltools.com ®
x x
X 2.- Cuando aparezca en pantalla la pregunta: "INTRCDUZCA EL ®
X PERFIL DEL ALL N°" debe tipear el nombre del perfil tal X
X cual como aparece en el archivo de las coordenadas gue X
X guardo en la carpeta junto con la extension del mismo b4
X Ejemplo: 51223.dat X
x 4
x FEESICNE ENTER FARA CONTINUAR x
HEEHE NN AN N NN R HEKHHEXHERH

fx INTRODUZCA EL PERFIL DEL ALA 1 :nacaé5210.dat|

Figura 5.6 Ventana de carga del perfil por ala.

Notese en la figura 5.6, que la herramienta sugiere al usuario el uso de
una pagina web para la carga de las coordenadas del perfil en caso de que el
mismo no haya sido cargado previamente en el sistema. El investigador ya
almaceno un conjunto de perfiles en la base de datos para ahorrar un poco el
trabajo al usuario, aunque el procedimiento para almacenarlos en bastante

sencillo.
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Luego de haber sido cargados los perfiles, la herramienta comienza a
calcular y almacenar en variables tipo matriz o arreglo, las coordenadas del
los puntos de mallado superficial (1234), los puntos extremos de los
cuadrilateros de vértice (ABCD), los puntos de carga (XL,YL, ZL) y los puntos
de control (XC, YC, ZC). En esta parte es importante medir el tiempo de
computacion para cuantificar de alguna forma cuan eficiente es la

herramienta, esto se analizara en un apartado posterior.

Carga de los datos de condiciones de vuelo

La herramienta solicita al usuario una serie de datos como se muestra
en la figura 5.7.
CommandWindow

AN N R A A N N A R A A A RN NN RN AN NN RN
A CCONTINUACICN DEBE CARGAR LOS DATOS DE
L45 CONDICICHNES DE VUELOC
1.- Velocidad de la corriente libre en [m/=].

%]
|

Altitud de wvuelo en [m]

3.- Angulo de atagque inicial alfa 0 en grados

4.- Ingulo de ataque final alfa f en grados

5.- Componentes rotacionales de la wvelocidad en [rad/s]

6.— Angulo de resbalamiento en grados

POoMOM oM OM oMM oM oMM N oM oM oMM
POoMOM oM OM oMM oM oMM N oM oM oMM

PRESICNE ENTER PRRR CONTINUAR
330 P 0 R R 6 R R M M R R R M

VELOCIDAD DE LA CORRIENTE LIERE (m/s): &0

ALTITUD DE VUELC (m): 1000

BNGULO DE ATACUE INICIAL (°): -3

ANGULO DE ATAQUE FINAL (°): 14

ROTACION ANGULAR EN "X" DE LA VELOCIDAD (rad/s): 0

ROTACION ANGULAR EN "Y" DE Lk VELOCIDAD (rad/s): O

ROTACION ANGULAR EN "Z" DE LA VELOCIDAD (rad/s): 0
J& ANGULO DE RESBALAMIENTO (°): 0

Figura 5.7. Ventana de carga de las condiciones de vuelo

Los datos de velocidad, altitud y &ngulos de ataque fueron tomados con

los valores mostrados para hacerlos coincidir con los del modelo ChL.
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De esta forma los analisis tanto del modelo teérico ChL como los datos

experimentales se pueden aproximar en semejanza para un mejor analisis.

Resultados de la herramienta.

Para mostrar los resultados en primer lugar la herramienta muestra un
listado de lo mostrara después de que el usuario presione la tecla [ENTER],
como se muestra en la figura 5.8

CommandWindow

AN N N N N R N A N N NN N N N N RN N NN NRR
L CONTINUACION SE MUSTRAN LOS SIGUIENTES
RESULTADCS
1.- Vista 3D de la geometria introducida.

Temperatura, N°de Mach vy factor de compresibilidad.

%]
|

3.- Curvas Polares por ala:
CL v= Alfa.
CD ws Alfa.
CH vs Alfa.
CH w= Alfa.
CL wv= CD.
CL/CD vs Alfa.

4.- Curvas Polares por aeronave:
CL w= Alfa.
CD vs Alfa.
CHM v= &lfa.
CH ws Alfa.
CL v= CD.
CL/CD w= Alfa.

5.- Parametros aerodinamicos de interes (CLo,CLalfa,e,Xac,MAC)

6€.- Parametros para estabilidad estatica (Cmo,Cmalfa,dCm/dCL)
(Cno,Cnalfa,de_trim)

WoMOR R M oMM OKH KM OM R KR M MM KR MM RBE KR KMHMEHRKRRHR
WoMOR R M oMM OKH KM OM R KR M MM KR MM RBE KR KMHMEHRKRRHR

PREESICNE ENTER FLRL CONTINUAR
PSS S HE SO SSRGS DD S DSBS S S S SASHG DGOSR SSRGS 55

fx

Figura 5.8 Lista de resultados.

Es de hacer notar que los resultados se desplegaran en pantalla en el
orden que aparece en la lista de la figura 5.8. y el usuario los podra visualizar

y detallar hasta presionar de nuevo la tecla [ENTER].
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Despliegue de la vista 3D de la geometria introducida

El usuario puede visualizar la vista 3D de la aeronave o ala, con el

mallado superficial respectivo como se muestra en la figura 5.9.

Figures - Vista 30 de |a aeronave EI@

File Edit View Inset Tools Debug Desktop Window Help ¥ X

NEde | LE|RKROPDRAL- 2| 0E 0D BODA =0

Figura 5.9 Vista 3D de la aeronave y 2D del perfil del ala.

En este caso particular muestra solo un ala ya que se cargaron los datos
geomeétricos del ala simple de validacién del modelo ChL. El ala o la aeronave
se pueden manipular en la figura con los botones de control de la parte

superior. El mallado de superficie utilizado en la validacion es de 60x20.
Resultados de las condiciones de vuelo.
Luego del despliegue de la vista 3D de la aeronave, al presionar la tecla

[ENTER] se visualiza en pantalla un recuadro con los resultados de los
parametros calculados de las condiciones de vuelo.
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En la figura 5.10 se visualiza la tabla desplegada en pantalla.

CommandWindow

RESULTADCS DE LAS CCHNDICICNES DE VUELC

] TEMPERATURA: ] 281.65 K ]
] PRESICHN: ] 101381.4294 Pa :
] DENSIDAD: ; 1.1118 kg/m"3 ;
] VELOCIDAD DEL SONIDO: ; 336.434 m'= ]
] FLCTOR DE COMPRESIEILIDAD: ] 0.396819 ]
] NUMERC DE MACH: ] 0.17834 ]

PEESICNE [ENTER] FARA CONTINUAR

Fx

Figura 5.10 Resultados de las condiciones de vuelo.

Aqui observamos otro parametro que nos certifica la compatibilidad de
los datos introducidos en la herramienta con los utilizados por el modelo ChL,
como lo es el Numero de Mach el cual es igual al utilizado en el modelo ChL

durante el calculo experimental.

Gréfico y tablas de curvas polares por ala.

La herramienta entrega al usuario para su graficacion y almacenaje las
tablas de datos aerodinamicos y las graficas de las curvas polares de interés
mostradas en la ventana de la figura 5.11. Las tablas son mostradas en
pantalla, una a una, por ala y luego muestra la tabla solucion por aeronave.
Una vez mostradas las tablas la herramienta muestra un panel que contiene
las seis graficas de la misma forma por ala y luego un panel por la aeronave
total.

Para el caso de la validacion a través del modelo ChL solo muestra los

resultados para una sola ala e igual al de la aeronave ya que es un ala simple.
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CLvs ALFA CD vs ALFA Polar de Resistencia
15 . . 01 . . .
O IR S S |l D08 f------mtermmemmdn b
(10115 SRR RS . S
o -] S S L S o 3
004 -
L [ 002bemnamts .
b ——cLws ALFA : CD vs ALFA
-05 ; 0 ;
5 0 5 10 15 2 0 5 10 15
Alfa Alfa
Cmvs ALFA Cnvs ALFA
0.02 : 1 : : :
L (| boeeeaes )| SR, .- Y SRR
1 U S A S o
E S Of- ] S A0 - et
B e e D : : : o
00V P SR AU = L R I [ L e e LRRE
H Cmvs ALFA i | —+—Cnvs ALFA H Eff vs ALFA
-0.08 - -1 . -10 .
5 0 5 10 15 E 0 5 10 15 -5 0 5 10 15
Alfa Alfa Alfa

Figura 5.11 Graficas de curvas polares.

Grafica de la distribucion de coeficientes de sustentacion a lo largo

de la envergadura.

Con la finalidad de que el usuario tenga una idea visual de cémo es el
comportamiento de la distribucién de coeficientes de sustentacion a lo largo
del ala y éste pueda tomar decisiones en cuanto a la modificacion o no de la
geometria, la herramienta despliega la grafica de Cl vs Y en pantalla para un

angulo de ataque dado por el usuario, como se muestra en la figura 5.12

‘iiIliIlnﬁIilh---------------------------------EIIIIlJ
EER A AN NN AN AN A AN AN HR A
x SELECCIONE UN ANGULO DE ATAQUE PARA EL CUAL CQUIERE VISUALIZAR LA x
% LA DISTRIEUCION DE SUSTENTACION A LO LARGO DE LA ENVERGADURL ®
% DE CADA ALA ®
e e e e R R R R R R R R R R R R R R R M M M M M M M M M N M M M M M M M M M M M M MMM M M B B B B
fx INGRESE EL ANGULC DE ATAQUE: 0

Figura 5.12. Ventana de solicitud de angulo de ataque para grafica Cl vs
Y.
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Luego la herramienta muestra en pantalla la grafica de la distribucion de
coeficientes de sustentacion, como se muestra en la figura 5.13. para el

angulo de ataque alfa seleccionado por el usuario mostrado en la leyenda.

Distribucion de Sustentacion del alal EI@

File Edit View Inset Tools Desktop Window Help E
NEdL KRNI DEL- 3| 0E 0D

Distribucion de Sustentacion del Ala 1

0.16

0.15

0.4

0.13

25 -2 -1.5 -1 0.5 0 0.5 1 15 2 245

Figura 5.13 Distribucién de sustentacién para angulo de ataque
determinado.

Almacenamiento de resultados en archivos de extensién .txt y .xIsx.

Con la finalidad de que el usuario cuente con tener los resultados en
formatos de manejo de datos para realizar los analisis de su preferencia, la
herramienta consta de una rutina de almacenaje de datos, la cual inicia una
vez desplegada la grafica de la distribucion de coeficientes de sustentacion a
lo largo de la envergadura, con un mend como el que se muestra en la figura
5.14.
‘Command Window

L0 0 T A DS A D e S R R R DA 3 e e R R e R R R R M M M
® AL PRESIONAR LA TECLA [ENTER] EL PROGRAMIL GUARDARD LOS RESULTADOS x
®x EN UNA CARPETAR QUE SE UBICARAR EN EL CURRENT FOLDER CON EL NOMERE x
x QUE USTED LE ASIGNE & 50U PROYECTO (FORMATOS: txt y x1sx) 5.4
5.4 FPRESIONE ENTER PARAR CONTINULR 5.4
NN NN N N NN N NN N N M M NN NN NN NN NN N M N N NN

j% NOMEBERE DEL PROYECTO: ValidacionChL

Figura 5.14 Ventana inicial para almacenaje de datos.
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Las carpetas de almacenaje de datos recibirdn el nombre del proyecto
asignado por el usuario para su facil identificacion y ubicacion en las carpeta
de archivos MATLAB, en la ventana Current Folder, como se muestra en la
figura 5.152. Al abrir la carpeta de resultados se encuentran tantas carpetas
como alas posea la aeronave analizada que contienen archivos de resultados
por ala y una carpeta que contiene los archivos de resultados de la aeronave

completa como se muestra en la figura 5.15b,

4\ MATLAB 7.10.0 (R2010a) A\ MATLAE 7100 (R2010a)
File Edit View Debug Parallel Desktop W File Edit View Debug Parallel Desktop Wi
P = - ~ . - 5 .
DG s22B20 BB @ NS s aR20 BB |@|«
Shoyestaliionicl o J AW Ll Shortcuts (2] How to Add (2] What's New
\Cuneotokdey
MCugentaldes
L) < Nuevo Metodo » hP-IE - 2
@ & | || « RESULTADOSPROVE.. » v 0O #f~
Name
) CODIGO POR SUB-RUTINAS Name
& CODIGOS DE AYUDA 3 ives de la Aeronave ValidacionChL
® Geometria de prueba £ Archives del Alal
= LIBRERIA DE PERFILES
& RESULTADOS PROYECTO Melson

I3 RESULTADOS PROVECTO ValidacionChL

ﬁ’_“ effOsw.m

) guardaarchivos.m
|Z] nacab5210.dat
ﬂ pruebal.m

|Z] §1223.dat

=] SAM_4463.JPG
) vind.m

Figura 5.15. a).- Carpeta de almacenaje de resultados. b).-Carpetas de
almacenaje por alay por aeronave.

En cada carpeta de la figura 5.15b, se almacenan los resultados del
proyecto por ala y por aeronave en los formatos .txt, .xIsx, .fig y .mat el ultimo
contentivo de los valores de todas las variables utilizadas por la herramienta
para futuras aplicaciones con la intencion de que el usuario investigador
ahorre tiempo y pueda probar varias configuraciones de forma rapida.

La carpeta “Archivos del Ala N°” contiene 7 archivos y la carpeta
“Archivos de la aeronave Nombre del proyecto” contiene 8 archivos con todos
los resultados del proyecto como se muestra en la figura 5.16a y 5.16b
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4\ MATLAB 7.100 (R2010a)

File Edit View Debug Parallel Desktop Wi
G| & B & rd B | @ |
Shortcuts (2] How to Add  [2] What's New
auuentEolder
@ % || « Archivos del Alal v 0| &
MName
ﬂ coeffig
| coef_aero.bdt
B coef_aeroxds
Ba Dataala.mat
) distr_Cly.fig

EH Paraaerodi.mat
B param_aeroaxls

4\ MATLAB 7.10.0 (R2010a)

File Edit View Debug Parallel Desktop Wit
al=lF Rl @ B e |
Shortcuts (2] How to Add (2] What's New

Current Folder

LY

@ | % Archivos dela Aeron... MK -2

MName
ﬂ coef.fig
| coef_aeronave.bd
@_] coef_aeronave.xls
E‘I_] condvuelo_aeronavexls
Hﬂ Dataerc.mat
E‘I_] param_aerod_aercnavexls
] vaD fig
Ea workspace.mat

Figura 5.16 a).- Archivos del Ala. b).- Archivos de la aeronave.

5.1.4. Tabla de resultados de CL vs Alfa obtenidos de la herramienta.

La tabla 5.3 contiene los resultados de CL vs angulo de ataque

emitidos por el codigo VLM_ND de esta investigacion para su comparacion

con los resultados del modelo ChL y los datos experimentales.

Tabla 5.3

Comparacioén de resultados de CL vs Alfa para validacion del ala simple.

CL vs Alfa (1) CL vs Alfa (2)

Alfa | CL(Mod ChL) CL (VLM_ND) CL (exper) Alfa CL (Mod ChL) | CL(VLM_ND) CL (exper)
-3 -0,175 -0,1419 -0,15 7,5 0,77 0,7874 0,77
-2 -0,085 -0,0531 -0,05 8,5 0,86 0,875 0,84
-1 0,005 0,0357 0,04 10 0,995 1,006 0,95
0 0,095 0,1245 0,14 10,5 1,04 1,049 1,03
1 0,185 0,2133 0,22 11,2 1,103 1,1102 1,08
2 0,275 0,302 0,32 12 1,175 1,1794 1,1

3,5 0,41 0,4348 0,42 12,3 1,202 1,2053 1,15
4,5 0,5 0,5232 0,49 13 1,265 1,2656 1,2
5,5 0,59 0,6115 0,61 13,5 1,31 1,3086 1,23
6,5 0,68 0,6996 0,69 14 1,355 1,355 1,08

Fuente: El autor.

Los resultados concernientes al CL experimental y el CL del modelo

ChL fueron tomados del trabajo de Chao Lui y mostrados en el apartado 5.1,

mientras que los de la herramienta se tomaron del archivo .xIxs vy

posteriormente trabajados en la hoja de célculo donde se genero la grafica de

comparacion de la figura 5.17 en donde se observa el comportamiento del

parametro aerodinamico coeficiente de sustentacion con respecto al &ngulo de
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ataque Alfa, calculado por el modelo ChL, tdnel de viento (exper) y la

herramienta disefiada (VLM_NDVen_v1.m).

..a
e

|
14 CLvs a
=
Ei 1D
T 12 —]
=]
L=}
— e
=
2z
(%]
— 208
(7]
L]
-
— [:1] 0O-&
= Lnd =d
c }/f +— CL(Mod ChL)
— S g4 =
5 // —=—CL(VLM_ND)
© 9 —— CL (exper)

ﬁ/fw 5 1L 15

Fatis)
Uz

Angulo de Ataque (a)

[a=]

A
i

Figura 5.17 Grafica de comparacion de resultados de CL vs Alfa para
validacion del ala simple.

En la grafica, se observa que los resultados de ambos modelos son
bastante aproximados a los valores experimentales del ala analizada,
observandose una desviacién considerable para angulos mayores de 10°,
esto debido a que los modelos VLM trabajan considerando que el flujo es no

Vviscoso, por lo tanto no existe zona de desprendimiento.

Utilizando la ecuacién 5.1 y una hoja de célculo para determinar el error
porcentual promedio en la determinacion del CL calculado por el cédigo
VLM_ND y por el modelo ChL para cada angulo de ataque, con respecto a los
datos experimentales:

[CLmod = CLexper| 00, (5.1)
|CLexper
El error porcentual promedio en el célculo de CL del Modelo ChL es de

ERR%=15% y el del Modelo de esta investigacion VLM_ND es de ERR%=6%.

ERR% =
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5.1.5. Tabla de resultados de CL vs CD obtenidos de la
herramienta.

La tabla 5.4 contiene los resultados de CL vs CD emitidos por el cédigo
VLM_ND de esta investigacién para su comparacion con los resultados del

modelo ChL y los datos experimentales.

Tabla 5.4
Comparacion de resultados de CL vs CD para validacion del ala simple.
CLvs CD (1) CLvs CD (2)

CD | CL(Mod chL) | CL (exper) | CL(VLM_ND) | €D | CL(Mod ChL) [ CL (exper) | CL(VLM_ND)
0,006 0,412 -0,1200 0,408 0,03 0,921 0,78 0,914
0,005 0,376 -0,036 0,326 0,041 1,077 0,9 1,069
0,004 0,336 0,04 0,333 0,047 1,153 0,94 1,145
0,004 0,336 0,11 0,333 0,052 1,213 1,02 1,204
0,005 0,376 0,22 0,326 0,056 1,258 1,08 1,25
0,009 0,504 0,282 0,5002 0,06 1,302 1,1 1,294
0,011 0,558 0,4 0,553 0,064 1,345 1,15 1,336
0,016 0,673 0,52 0,667 0,068 1,387 1,2 1,39
0,02 0,752 0,58 0,747 0,072 1,427 1,21 1,432
0,028 0,890 0,68 0,883

Fuente: El autor.

De estos resultados se obtiene la grafica comparativa de la figura 5.18.

1,600 |
1,400 4 CLvs CD +
1,200 "A/

1,000 i n

// .
5 n
0,800 {r

/ -
0,600

.
L}
== CL [Mod ChL)
0,400 4= I
B CL(exper)

-
0,200 n CL{VLM_ND]

Coeficiente de Sustentacion (CL)

0,000

|

L]

L
= 002 o04 o6 008

-0,200

Coeficiente de Resistencia (CD)

Figura 5.18 Grafica de comparacién de resultados de CL vs CD para
validacion del ala simple.
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En la grafica de la figura 5.18 se puede resaltar la gran similitud entre los
resultados de los modelos tedricos, existiendo una gran diferencia de ambos
modelos con respecto a los resultados experimentales, esto se debe a que los
modelos VLM trabajan bajo la condicion de flujo no viscoso, por tanto este
modelo ideal en cuanto a resistencia no considera el efecto de la friccion,
ahora bien es importante observar que existe tendencia al paralelismo entre
las curvas de los modelos VLM vy la de los resultados experimentales, esto
indica que, existe diferencia entre el CD del modelo y el CD experimental para
un mismo CL, este valor tendera a ser constante e igual al CD debido a la

friccion Cdg

Cdy = CDmodcr; = CDexpercy,- (5.2)

A través de una hoja de calculo se realizé la operacion descrita en la
ecuacion 5.2 para 6 puntos de la figura 5.18 obteniéndose un Cdy aproximado
de: Cdp=0.015, este valor es usado como referencia para la herramienta

computacional desarrollada en esta investigacion.

5.1.6. Validacion de conjunto de alas o de aeronave.

Esta validacion se realizara con la aeronave de disefio Venezolano
ANCE, realizada por los ingenieros Pedro Boschetti y Elsa Cérdenas. Esta
aeronave a servido de base para el desarrollo de una gran cantidad de
trabajos de investigacion ejecutados en su mayoria entre los afios 2005 y
2013 en la UNEFA y la USB, esta investigacion tomara el trabajo de
investigacion titulado: “Reduccion de la resistencia aerodindmica en el avion
no tripulado de conservacién ecoldgica” realizado en el afio 2007 y el cual
contiene un excelente analisis experimental. En adelante al referirnos a este

trabajo lo denominaremos Proyecto ANCE.
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5.1.7. Geometria de la aeronave ANCE.

Esta se tomé de los anexos del proyecto ANCE las dimensiones se

presentan en la tabla 5.5.

Tabla 5.5
Dimensiones de la aeronave ANCE
Variable Valor Descripcion

n_alas 3 (m) Numero de Alas
n_cajones |2 p/ala Numero de cajones por ala

Col 0,603 (m) |Cuerda en la Raiz del Ala 1

Co2 0,381 (m) |Cuerda en la Raiz del Ala 2

Co3 0,381 (m) [Cuerda en la Raiz del Ala 3
b1l 0,225 (m) |Envergadura del cajén 1delalal
b21 2,4 (m) Envergadura del cajon 2 delala 1
b12 0,001(m) Envergadura del cajon 1 del ala 2
b22 0,739 (m) |Envergadura del cajon 2 del ala 2
b3 0,6 (m) Envergadura del ala 3

Xref 3 1,8785 (m) | Posicidon de referencia en X del ala 3
Xref2 1,8785 (m) | Posicidén de referencia en X del ala 2

Fuente: Boschetti, 2006.

Se cargan los datos en la herramienta VLM_NDVen_vl.m haciendo
notar, que aunque la aeronave ANCE posee doble estabilizador vertical, solo
se cargara uno a modo ilustrativo, ya que para las condiciones de analisis el

timon de direccion no ejerce ninguna influencia sobre los resultados.
Perfiles alares del Proyecto ANCE
Perfil del Ala 1: NACA 4415

Perfil del Ala 2: NACA 0009
Perfil del Ala 3: NACA 0009

A continuacion se presentan los resultados obtenidos para el ANCE.
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5.1.8. Vista 3D de la aeronave ANCE modelada en VLM_NDVen_v1.m

Figures—VistaEDdeIaaaronave
File Edit View Inset Tools Debug Desktop Window Help

=y |

N X

N HS KRR RL- S| 0E | 2@ BOE=DO

nacal00s. dat

(05 [Foreseacostes

Figura 5.19 Vista 3D de la aeronave ANCE.

5.1.9 Tabla de Datos de Condiciones de Vuelo.
La tabla 5.6 presenta los resultados de condiciones de vuelo emitidos

por el codigo VLM_ND para el proyecto ANCE

Tabla 5.6.
Condiciones de Vuelo del proyecto ANCE
T(K) P(Pa) rho(Kg/m~3) | Vs(m/s) BA2 Mach
281,65 101381,429 1,111824656 | 336,433971 | 0,98067431 | 0,13901688

Fuente: El autor.
5.1.10 Tabla de Parametros Aerodinamicos y de Estabilidad.

La tabla 5.7 presenta los resultados de datos aerodinamicos y de

estabilidad, emitidos por el codigo VLM_ND para el proyecto ANCE

Tabla 5.7
Parametros Aerodinamicos y de estabilidad de ANCE.
ClLo CLa aZL Cma dCm/dCL
0,4318 0,0721 -5,9866 -0,0052 -0,0718
Cmo Strim_m dCn/dCL Cno Strim_n
-0,0201 -3,8864 0,0000 0,0000 0,0000

Fuente: El autor.
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5.1.11. Tabla de datos comparativos para curva CL vs Alfa.

La tabla 5.8 contiene los resultados de CL vs angulo de ataque
emitidos por el codigo VLM_ND de esta investigacion para su comparacion
con los resultados del proyecto ANCE.

Tabla 5.8
Comparacioén de datos de CL del Proyecto ANCE.
CLvs Alfa (1)
Alfa | CLANCE CL (VLM_ND)
-8 -0,15 -0,131
-6 0,025 0,040
-4 0,22 0,211
-2 0,4 0,382
0 0,59 0,552
2 0,76 0,722
4 0,93 0,891
6 1,1 1,059
8 1,28 1,225
10 1,42 1,390
12 1,54 1,553
14 1,41 1,714
16 1,12 1,874

Fuente: El autor.

Grafico comparativo para validacion.
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Figura 5.20 Grafica comparativa del CL del proyecto ANCE vy la
herramienta VLM_NDVen_v1.m
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Con la ecuacion 5.1 se determina el error porcentual promedio dando
como resultado: ERR%=15.14%. Aunque el error parece alto en la grafica de
la figura 5.20 se observa gran similitud sobre todo en la zona de adherencia
de capa limite lo cual es satisfactorio, ya que esta es la zona de disefio

aerodinamico.
5.1.12. Tabla de datos comparativos para curva CD vs Alfa.

La tabla 5.9 contiene los resultados de CD vs angulo de ataque emitidos
por el codigo VLM _ND de esta investigacion para su comparacion con los
resultados del proyecto ANCE.

Tabla 5.9
Comparacién de CD ANCE y CD VLM_ND

CL vs Alfa (1)
Alfa CD ANCE CD (VLM_ND)
-6 0,048 0,0170
4 0,041 0,0176
2 0,041 0,0202
0 0,048 0,0248
2 0,06 0,0313
4 0,077 0,0398
6 0,095 0,0501
8 0,115 0,0622
10 0,135 0,0761
12 0,155 0,0917

De la tabla 5.9 se obtiene la gréfica de la figura 5.21, donde se observa
una diferencia notoria entre los datos experimentales de la aeronave ANCE
con respecto a los de la herramienta VLM_NDVen_vl.m. Esta diferencia es
esperada ya que el modelo aerodinamico de esta investigacion, es no viscoso,
por tanto como ya se explico en el andlisis del ala simple, no se considera la
resistencia debido a friccidn, esta resistencia ejerce mayor influencia para
angulos de ataque altos por esta razon en la grafica se observa que para

angulos de ataque elevados la diferencia se incrementa.
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Figura 5.21 Grafica comparativa del CD del proyecto ANCE y la
herramienta VLM_NDVen _v1.m

5.2. Trabajo para prueba de la herramienta computacional.

Las pruebas de resultados con la herramienta se realizaron utilizando un
proyecto de aeronave no tripulada realizada por un grupo de estudiantes de la
UNEFA en el afio 2010, el cual llevo por nombre, proyecto CARIUM, en la

figura 5.22 se observa una isometria de esta aeronave.
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Figura 5.22 Isometria de la aeronave CARIUM.
Fuente: Planos del proyecto CARIUM, Grupo 1, Competencia Aerodesign Venezuela 2010,
UNEFA Maracay Venezuela.
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5.2.1. Modelado geométrico de la aeronave CARIUM

Utilizando los planos del proyecto se definen los parametros geométricos
de la aeronave y se realizo un mallado en cada cajon de cada ala de 10x20 y

se modelo la aeronave para 2 condiciones particulares:

1. Alerdn con deflexion 0°. (AO)
2. Alerdn con deflexion 30°. (A30)

Geometria resultante del modelado AO.
Al introducir los datos geométricos de la aeronave CARIUM con

deflexién de alerén 0° en el programa VLM _ND, resulta el mallado de la vista
3D de la figura 5.23.

Figure;—Vi;taEDde\a aeronave EI@

File Edit View Inset Tools Debug Desktop Window Help
NEEdS | 2| ANTDEL- 2|08 0O HOB =0
51223 dat

Figura 5.23. Modelado CARIUM AQ
Geometria resultante del modelado A30.

Al introducir los datos geométricos de la aeronave CARIUM con
deflexién de aleron 30° en el cajon 3 del ala en el programa VLM _ND, resulta

el mallado de la vista 3D de la figura 5.24.

AR X
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Figura 5.24. Modelado CARIUM A30

Curva comparativa CL vs Alfa
En la figura 5.25 se muestran las curvas comparativas entre el modelo
A0 y A30 con respecto a las curvas CL vs Alfa, CD vs Alfa, eff vs Alfa y la

distribucion de sustentacidn sobre la envergadura para su analisis simple.

1
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Figura 5.25 Grafica comparativa de CL vs Alfa Modelo A0y A30
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Debido a la gran curvatura del perfil S1223 el efecto de la deflexién anti
simétrica de los alerones no produce perdida de sustentacion considerable en
el ala, contribuyendo en un mayor grado la deflexién de 30° positiva del alerén
en el ala derecha, produciéndose en la sumatoria de CL un incremento del CL
para el modelo A30.

Curva comparativa de CD vs Alfa.
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Figura 5.26 Grafica comparativa de CD vs Alfa Modelo A0y A30

Como se observa en la figura 5.26, la deflexion de alerones enfrenta esta
superficie a la corriente de aire lo cual tedricamente generara un incremento
del coeficiente de resistencia de forma y de friccidn, es de hacer notar que los
resultados mostrados en la figura 5.24 en donde se observa un coeficiente de
resistencia mayor para el modelo A30 (Alerén deflectado 30°) no corresponde

al incremento de la resistencia de forma y de friccion, ya que el modelo
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aerodindmico de esta investigacion es no viscoso. El incremento del
coeficiente de resistencia mostrado en la figura 5.24 se debe al incremento del
coeficiente de resistencia inducido, el cual depende del coeficiente de

sustentacion.

En la figura 5.27 se observa una grafica comparativa del la curva de

eficiencia aerodinamica del modelo AO y A30 .

Curva comparativa de eff=CL/CD vs Alfa.
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Figura 5.27 Eficiencia Aerodinamica vs Alfa.

Se observa en la figura 5.27 que para el ala pura sin deflexion de aleron
se obtiene una mayor eficiencia esto indica que el efecto de deflexion de
aleron influye de manera resaltante en el incremento de la resistencia mas

que en el incremento del coeficiente de sustentacion anti-simétrica. De igual
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forma se observa un detalle importante en el modelo AO, en donde, el angulo
para el cual se obtiene la maxima eficiencia es negativo (entre -3° y -2°) lo
cual es debido a que el perfil S1223 posee una gran curvatura por lo que se
tiene una linea de sustentacién nula por el orden de los -10°. Como se
observa este parametro es de gran importancia y se debe tener en cuenta al
momento de realizar una optimizacion geométrica.

La herramienta también permite la posibilidad de analizar la distribucién
de sustentacion sobre el ala, para la toma de decisiones en cuanto a la
optimizacién geométrica en conjunto con la eficiencia aerodinamica. Esto se

muestra en la figura 5.28 para el modelo A0 y en la 5.29 para el modelo A30

Distribucion de Sustentacion del Ala 1

ClLy

Figura 5.28. Distribucién de sustentacién para el modelo AO.
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25

2

15

CLy
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Figura 5.29 Distribucién de sustentacién para el modelo A30.
En la figura 5.28 se observa la caida del coeficiente de sustentacién en

el cambio de seccidon entre los cajones 2 y 3 del ala 1, mientras que en la
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figura 5.29 se observa que la disminucion del coeficiente de sustentacion del
ala izquierda, por el orden de los -0.02 tiene poca influencia sobre la
sustentacion global en comparacion con el incremento de de sustentacion
generado en el ala derecha por el orden de 2.5, todo esto debido a la gran
curvatura del perfil S1223.

Otros parametros de interés para el analisis que también muestra la

herramienta, son los que se presentan en las tablas 5.9y 5.10

Tabla 5.9
Parametros aerodinamicos y de estabilidad del modelo AO
ClLo ClLalfa alfazL Cmalfa dCm/dCL
0,6916 0,0664 -10,4094 -0,0059 -0,0890
Cmo Atrim_long dCn/dCL Cno Atrim_Lat
-0,0762 -12,8911 -0,0015 -0,0012 -0,1972

Fuente: El autor.

Tabla 5.10
Parametros aerodinamicos y de estabilidad del modelo A30
ClLo Clalfa alfazL Cmalfa dCm/dCL
0,7731 0,0667 -11,5904 -0,0060 -0,0895
Cmo Atrim_long dCn/dCL Cno Atrim_Lat
-0,0849 -14,2213 -0,0037 -0,1497 -25,0830

Fuente: El autor.

Como se observa en las fila 2 de ambas tablas los parametros ClLalfa,
AlfaZL, Cmalfa y dCm/dCL es decir, la pendiente de la curva de sustentacion
a 0° la linea de sustentacion nula, la pendiente de la curva de momento
longitudinal y el coeficiente de estabilidad estatica longitudinal no cambia o
cambia poco como era de esperarse ya que la deflexion de alerones no es
influyente sobre el movimiento longitudinal de la aeronave, mientras que si
tiene influencia notoria sobre el movimiento lateral como se observa en los
valores de dCn/dCL, Cpo y Atrim_Lat es decir, el coeficiente de estabilidad
estética lateral, el coeficiente de momento lateral para angulo de ataque 0° y

el &ngulo de ajuste lateral.
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5.3 Tiempo de computo de los codigos computacionales

de la herramienta.

Se ejecutara como referencia de tiempo de cémputo, el codigo de esta
investigacion en un computador con procesador Intel® Core™ i5-2310 de
2.90Ghz, 4G de memoria RAM y sistema operativo de 64 bits. El codigo se
ejecutara con el modelo CARIUM AO.

Tabla 5.11
Tiempos computacionales en cada codigo.
MODULO TIEMPO DE EJECUCION (seg)
VLM indat vl.m Depende del Usuario
VLM_Loadperfil vli.m 0,036274
VLM_spanYCrAlpi_vl.m 0,032425
VLM_creaX_vl.m 0,030638
VLM _creaZ _vl.m 0,118579
VLM_calclattM_v1.m 0,381661
VLM_calclattV_vl.m 0,123932
VLM condvue vli.m Depende del Usuario
VLM_solveall vi.m 29,271945
VLM_aerocalc_vl.m 0,141816
VLM plotcurv_vl.m 2,427965
VLM savedata vl.m 25,042743
Tiempo Total de ejecucion 57,607978

Se observa que el tiempo total de cémputo es de menos de un minuto
relativamente bajo tomando en cuenta que es una geometria de mas de 1000
cuadrilateros de voértice, ahora bien en la tabla 5.11 también se observa de
forma resaltante que el 94% del tiempo total de ejecucion se consume en solo
dos maodulos, el modulo de resolucion y el de guardado.

Conviene entonces para futuras versiones hacer una revision del ciclo
iterativo para el calculo de la velocidad inducida para cada angulo de ataque,
el cual en esta version consta de 30 angulos lo cual pudiese reducirse sin

influir de forma determinante en la exactitud de los resultados aerodindamicos.



Capitulo 5.Andlisis de Resultados 210

De la misma forma se pueden eliminar formatos de guardado y solo

dejar uno el que sea mas util al usuario.



CAPITULO 6
Conclusiones y Recomendaciones

6.1 Conclusiones.

Se realizé un extenso estudio tedrico-bibliografico del método numérico
VLM para el calculo de las variables aerodindmicas con la finalidad de
desarrollar el modelo aerodinAmico que sirve de algoritmo general para el
desarrollo de la herramienta computacional, el modelo se puede condensar en
5 grandes bloques procedimentales: 1. Carga de datos geométricos. 2.
Mallado de superficie. 3. Célculo de la geometria lattice (Cuadrilatero de
Vértices, puntos de carga y control). 4. Célculo de la velocidad inducida por
cada vortice y resolucion de sistema de ecuaciones para determinar la
magnitud de los voértices y 5. Célculo de las variables aerodindmicas con la

ecuacion de Kutta.

De toda la bibliografia y trabajos de investigacion analizados, se
determind que todos coincidian en la forma de calculo en cada bloque excepto
en el bloque cuatro en donde en resumen se determinaron dos
procedimientos de calculo para la determinacion de la velocidad inducida a
través de la ecuacion de Biot-Savart, el primero a través de métodos de
calculo diferencial e integral y otro a través de un procedimiento vectorial
exacto, se utilizé en esta investigacion el método vectorial por su simplicidad

de célculo.
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Se desarroll6 una estructura de programacion secuencial (script) de 12
subrutinas o codigos en base a los algoritmos desarrollados en cada uno de
los blogues procedimentales, a fin de que se puedan desarrollar mas
facilmente a futuro, versiones que estén orientadas a la introduccion de
nuevos parametros de estudio o a la reduccion del tiempo de computacion, se
hizo hincapié en este punto, ya que el fin primordial de esta investigacion fue
el de disefar una herramienta computacional versétil y facilmente modificable
gue sirva de punto de inicio para el desarrollo de trabajos de investigacion en

el area de disefio aerodindmico optimizado.

Esta primera version de la herramienta, tiene un gran alcance para el
analisis de aeronaves en cuanto a geometria, ya que permite analizar no solo
alas simples sino también configuraciones de ala (estabilizador horizontal en
“T" o en “V” y estabilizador vertical) en donde cada una de estas pueden
poseer un perfil aerodindmico con curvatura, torsion geomeétrica, diedro, flecha
y superficie de control o hipersustentador. En este aspecto presenta
limitaciones en el célculo de reductores de resistencia de punta de ala
(winglets) y estabilizadores en “H”.

En cuanto al calculo de variables de interés para el analisis aerodinamico
de alas o aeronaves, la herramienta tiene un gran alcance ya que posee la
capacidad de célculo de las cargas y coeficientes aerodinamicos

fundamentales para el modelo no viscoso como lo son:

1. Fuerza de Sustentacion y coeficiente de sustentacion.
2. Resistencia inducida y coeficiente de resistencia inducida
3. Momento longitudinal y coeficiente de momento longitudinal

4. Momento lateral y coeficiente de momento lateral.
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Se realiz6 la validacion de los resultados de la herramienta
computacional en cuanto a los valores del coeficiente de sustentacion y
resistencia inducida para distintos angulos de ataque y se pudo observar en
general tanto para ala simple como para configuracion de alas que estos
fueron satisfactorios al ser comparados con trabajos experimentales previos
como el trabajo de Chao Liu y el proyecto ANCE, generandose errores bajos,
aunque se debe resaltar en cuanto a los valores de resistencia, que la
calculada por la herramienta es la inducida asumiendo un coeficiente de
resistencia de forma debido a que el modelo es no viscoso, sin embargo el

comportamiento de la curva polar de resistencia es satisfactorio.

En cuanto a los momentos, longitudinal y lateral asi como sus
coeficientes, los resultados fueron satisfactorios en cuanto al comportamiento
de las curvas y en cuanto a sus magnitudes, también quedan validadas
indirectamente ya que ambos momentos son funcion del coeficiente de la
fuerza de sustentacién. La herramienta tiene una limitacibn en cuanto al
célculo del momento direccional ya que la determinacién del mismo es
altamente influenciado por la friccion del ala principal y el estabilizador
horizontal, lo cual incide sobre el angulo de deslizamiento del estabilizador

vertical.

Ademas de la capacidad de calculo de las fuerzas y coeficientes
fundamentales que tiene la herramienta, esta también permite determinar
otros pardmetros de interés para el analisis de estabilidad estatica, como lo

son.

1. Pendiente de la curva de sustentacion (CL).

2. Coeficiente de sustentacion a angulo de ataque 0° (CLy).
3. Linea de sustentacion nula (0z).
4

Pendiente de la curva de momento longitudinal (Cmg,).
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Coeficiente de momento longitudinal a angulo de ataque 0° (Cmy).

Angulo de ajuste o trim longitudinal (SetrimL)-

5
6
7. Coeficiente de estabilidad estatica longitudinal con mando fijo (dCm/dCL).
8. Pendiente de la curva de momento lateral (Cny).

9

Coeficiente de momento lateral a &ngulo de ataque 0° (Cmy).
10. Angulo de ajuste o trim lateral (SetrimL)-

11. Coeficiente de estabilidad estatica lateral con mando fijo (dCn/dCL).

El célculo de estos coeficientes, amplia la versatilidad del codigo y todos
son producto del calculo de los parametros fundamentales, por lo tanto sus

resultados fueron también validados satisfactoriamente.

El tiempo de computacibn empleado para la resolucion del modelo
aerodinamico depende de la velocidad de procesamiento de datos del
computador, la complejidad de la configuracion de alas de la aeronave y de la
resoluciéon del mallado de superficie, basado en esto para determinar una
estimacion referencial del tiempo de computo se utilizé una geometria con un
nivel de complejidad medio (Proyecto CARIUM), con un mallado de superficie
de alta resoluciéon (mas de 1000 paneles) y un computador con velocidad de
procesamiento de datos de medio a alto, resulto un tiempo de cémputo por el
orden de los 57 segundos. Este tiempo es aceptable tomando en cuenta gran
parte del tiempo de computo se consume en el almacenaje de datos en
archivos con diferentes extensiones lo cual es facilmente reducible en futuras

versiones, en pro de utilizar la herramienta para optimizacion geométrica.
6.2 Recomendaciones.

Aunque ya se ha mencionado que la herramienta posee una gran
versatilidad y esta disefiada de forma sencilla en cuanto a interfaz de usuario,
para que sea facilmente modificable para adaptarla a calculos para los cuales

esta version esta limitada, es recomendable disefiar una interfaz grafica de
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usuario un poco mas amigable para aquellos usuarios que deseen usar la

herramienta con fines didacticos educativos o de célculo ingenieril. Para la

presente version se disefid un modelo de interfaz de usuario pero sélo como

propuesta, la cual se aplicara para el desarrollo de la version did4ctica de la

herramienta. En la figura 6.1 y 6.2 se muestran las ventanas de entrada y

carga de datos que seran activadas para la version didactica.

B Mintro

GENERAR GEOMETRIA

Figura 6.1 Ventana de entrada para la interfaz de

VLM Aerodinamica

Ing. Nelson Jose Diaz Gautier
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Figura 6.2 Ventana de generar geometria para la interfaz de usuario de la

version didactica.
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Para las futuras versiones se recomienda hacer estudios para mejorar la

versatilidad de la herramienta en los siguientes aspectos:

1. Realizar estudios con la finalidad de adaptar el modelo aerodinamico para
incluir los efectos viscosos, para el calculo de los coeficientes de
sustentacion y resistencia.

2. Modificar la entrada de la velocidad de la corriente libre y las condiciones de
vuelo a fin de adaptar la herramienta para el estudio de alas rotativas como
palas de helicopteros y generadores edlicos.

3. Un parametro que se podria incluir de forma inmediata para una segunda
version luego de haber incluido en el modelo los efectos viscosos, es el
calculo de los parametros referentes al momento direccional.

4. Validar estudios dindmicos cuasi estacionarios de aeronaves utilizando las
variables rotacionales ya incluidas en esta version, asi como también
variaciones del &ngulo de deslizamiento.

5. Desarrollar un moédulo con la finalidad de ampliar el radio de accién en la
determinacion de los parametros de estabilidad estética a fin de incluir
resultados concernientes a la influencia de los efectos de potencia y
movimiento de las superficies de control. En este caso la version actual
cuenta con el médulo para definir la geometria de la deflexién de superficies
de control, lo cual limitaria el desarrollo a la realizacién s6lo del modulo de
resolucion y post-procesamiento.

6. Desarrollar el médulo para la determinacibn de los parametros de

estabilidad dinamica.

Es conveniente que se realice un estudio para la reduccion del tiempo de
computo a fin de que la herramienta pueda ser adaptada para realizar la

optimizacién geométrica a través de algun método heuristico.
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xB v=aero. vect XB Vv, % COORDENADAS "

x" DE LCS %
xC_v=aero.vect.XC v; % VECTORES A, B,C Y D %
xD_v=aero. vect. XD v, % %
yA v=aero.vect.YA v, % %
yB _v=aero.vect.YB_v;, % COORDENADAS "y" DE LOS %
yC v=aero.vect.YC v; % VECTORES A,B,C Y D %
yD_v=aero. vect. YD v % %
ZA v=aero.vect. ZA v, % %
zB v=aero.vect.ZB v; % COORDENADAS "z" DE LOS %
zC v=aero.vect.ZC v; % VECTORES A,B,C Y D %
zD v=aero. vect. ZD_v, % %

xCont _v=aero. vect. x VvV, % %
yCont _v=aero.vect.Yc_v; % VECTOR DE PUNTCS DE CONTROL AERONAVE %
zCont _v=aero.vect.Zc_v; % %
yCont =aero. rmtrl YC % MATRI Z DE PUNTCS DE CONTROL AERONAVE %
zCont =aero. matri. ZC, % %
Xv=aero. matri. Xv; % %
yv=aero.matri. Yv; % MATRI Z DE PUNTCS DE NMALLADO AERONAVE %
zv=aero. matri. Zv; % %
XL=aero. matri. XL; % %
YL=aero.matri.YL; % MATRI Z DE PUNTOS DE CARGA AERONAVE %
ZlL=aero. matri. ZL % %
nx_v=aer 0. vect. Nx_v, % %
ny_v=aero.vect.Ny_v; % VECTOR DE VECTORES NORVMALES AERONAVE %
nz_v=aeroo. vect Nz v % %

nx=aero. matri. Nx; % %
ny=aero. matri.Ny; % MATRI Z DE VECTORES NORVALES AERONAVE %
nz=aero.matri.Nz; % %

L=zeros(n_al as, 1); %988088086 SUTENTACI ON

[N 9888888
Delta_L=cell(n_alas,1); %®88808661 NCRENMNENTO DE "L" POR PANEL [ N] 908N
D=zeros(n_al as, 1); 988808806 RESI STENCI A [ N %8R8
Delta_D=cell (n_alas,1); %®880808661 NCRENENTO DE "D' POR PANEL [ N] 908N
Cl =zeros(n_al as, 1) ; %088088086 COEFI Cl ENTE DE SUSTENTACI ON 98880880
Cdi =zeros(n_al as, 1) ; 9%888886 COEFI Cl ENTE DE RESI STENCI A | NDUCI DA %8886
Cd=zeros(n_al as, 1) ; %088088086 COEFI Cl ENTE DE RESI STENCI A TOTAL 988880
AR=zer os(n_al as, 1) ; 9888886 ALARGAM ENTO o ASPECT RATI O %8886
Ef f =zeros(n_al as, 1) ; %0886880806 EFI Cl ENCI A AERODI NAM CA 988880
Mroll=zeros(n_alas,1); %8808880 MOVENTO DE BALANCEO [ N. m %8886
Cn=zeros(n_al as, 1); %0880880860 COEFI CI ENTE DE MOMVENTO DE BALANCEO %0886
DeltaM r=cel | (n_al as, 1); 9886886 | NCREVENTO DE "M " POR PANEL [N.n]  9%88886
M pi t ch=zeros(n_al as, 1); %8868086 MOVENTO DE CABECEO [ N. m %8886
Del taM p=cel | (n_al as, 1) ; 9%A888886 | NCREVENTO DE “Mp" POR PANEL[ N. nj 988886
Cmezeros(n_al as, 1) ; %08888086 COEFI CI ENTE DE MOMENTO DE CABECEO 98880

Del tav=cel | (n_al as, 1) ; 9888006 | NCREMENTO DE FUERZA VERTI CAL [ N| %8880
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Gamra=cel | (n_al as, 1) ; 98880806 Cl RCULACI ON TOTAL [ s] %8880
Densi ganma=cel | (n_al as, 1) ; %988880 DENSI DAD DE Cl RCULACI ON [ T s] %8886
cy=cell (n_al as, 1) ; 99888886 DI STRI BUCI ON DE CUERDA EN " Y" LT
Crcu=cell (n_al as, 1); %98488886 DI STRI BUCI ON DE Cl RCULACI ON EN " Y" %8886
ymed=cel | (n_al as, 1); 98888886 DI STRI BUCI ON DE PUNTOS MEDI OS EN "Y' %8686
e=zeros(n_al as, 1) ; 998888806 COEFI Cl ENTE DE OSWALD %8880

d al pha zeros(n al as, 1) %9806086 PENDI ENTE DE CURVA DE SUSTENTACI ON 988066
%0488
Coi nf —zeros(sun‘( M(N) surr( M(N)) 9986 MATR! Z DE COEFI Ol ENTES DE | NFLUENGI A 9886
Ter mi nd=zer os(sum( MkN), 1) ; %86 MATRI Z DE TERM NOS | NDEPENDI ENTES ~ %88866
aer 0. geom MKNt sun( MKN) ; %086 NUVERO DE ELEVENTOS DEL VECTOR WBBb

for I—1 (aero. geom MNt)

%86 ASI GANCI ON DE VECTOR PUNTO DE CONTROL Y VELOCI DAD PARA CADA ALFA %388886
xcl=xCont _v(I);

ycl=yCont _v(l);

zcl=zCont _v(I);

9BBBBBBBBBBBBB88888 APLI CACI ON DE LA FUNCI ON Bi ot SXYZ %88868/66/6/8/6/8/6/8/6/8/88/6/8/8/
[ VAB_v, WAB_v] =Bi ot SXYZ( B2, xc1, yc1, zc1l, xA v, yA v, zA v, xB_v,yB v, zB_v); %W/pri %
[ VBC v, WBC v] =Bi ot SXYZ( B2, xc1, yc1, zc1l,xB v,yB v, zB v, xC v,yC v, zC v); %/l eD%
[ VCD_v, WCD_v] =Bi ot SXYZ( B2, xc1, yc1, zc1,xC v, yC v, zC v,xD_v,yD v, zD v); %/l el %
[ VDA v, WDA v] =Bi ot SXYZ( B2, xc1, yc1, zc1l,xD v,yD v, zD v, XA v, yA v, zA v); %Est e%
%9808880 CALCULO DE LA VELOCI DAD | NDUCI DA POR EL CUADRI LATERO VORTI CE %8888086
VABCD v=VAB v+VBC v+VCD v+VDA v;

WABCD_v=WAB_v+WBC_v+WCD v+WDA v,

9888888886 CALCULO VECTOR DE COEFI Cl ENTES DE | NFLUENCI A 9%8886/8/6/8/6/8/6/8/6/8/8/8/6/8/8/0
Col _v=(WABCD_v).*nz_v(Il)+(VABCD_V).*ny_v(l);

%CALCULO DE MATRI Z DE COEFI Cl ENTES DE | NFLUENCI A Y TERM NOS | NDEPENDI ENTES%
Coinf (1, 1: (aero. geom MkNt) ) =Col _v;

term 1=-aero.cond_vu. Uinf_T(1,1)*(nx_v(l));
term 2=aero.cond_vu. Ui nf_T(2,1)*(ny_v(l));
term 3=aero.cond_vu. Uinf_T(3,1)*(nz_v(l));
Termnd(l,1)=term 1+term 2+term 3;

end

suma=zeros(n_al as, 1);
for aN=2:n_al as,
suna(aN) =sun{aero. MkN(1: (aN-1)));

end
for aN=1:n_al as,
Gamma{ aN} =zeros(M al a(aN), N_al a(aN)) ;
for aN =1: M al a(aN),
for j=1:N_al a(aN),
K=(aNi - 1) *N_al a(aN) +j +suma( aN) ;
Gamma{aN} (aN , j ) =Gamma_col (K, 1);
end

%RR8R88880 DENSI DAD DE CI RCULACI O\I EN BmDE DE ATAQJE O/G/G/G/G/G/G/G/I/M/M/M/MM
Densi ganrma{aN} (1, 1: N_al a(aN) ) =Gamma{aN} (1, 1: N_al a(aN))./hP{aN} (1, 1: N_al a(aN))

9808088088088880 DENSI DAD DE Cl RCULACI ON EN EL RESTO DE PANELES %88808088860
Ganmmal=Gamma{aN} (2: M al a(aN), 1: N_al a(aN));
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Ganma2=Gamma{aN} ((2: M al a(aN))-1, 1: N al a(aN));
hP1=hP{aN}(2: M al a(aN), 1: N w(aN)) ;
Densi garma{ aN}(2 M aI a(aN) l N_al a(aN) ) =( Ganmal- Ganma2) . / hP1;

BUCI ON DE CUERDAS MEDI AS Y Cl RCULACI ONES %o

(VAAVAVAVAVAY

i f aI a(aN) St aver--' S’
ynmed{aN} (1: N_al a(aN))=0. 5*(zv{aN} (1, 2: (N_al a(aN) +1) ) +zv{aN} (1, 1: N_al a(aN)));
el se
ynmed{aN} (1: N_al a(aN))=0. 5*(yv{aN} (1, 2: (N_al a(aN) +1) ) +yv{aN (1, 1: N_al a(aN)));
end
aero.geom yned{aN} (1: N_al a(aN) ) =yned{aN} (1: N_al a(aN));
Xvl=xv{aN}(end, 2: (N_al a(aN)+1));
Xv2=xv{aN} (end, 1: N_al a(aN));
Xv3=xv{aN} (1, (2: (N_al a(aN) +1)));
XV4=xv{aN} (1, 1: N _al a(aN));
cy{aN} (1: N_al a(aN)) =0. 5* ( XV1+XV2- XV3- XV4) ;
for j=1:N_al a(aN),
Circu{aN}(j)=Densi ganma{aN} (1: M al a(aN),j)' *hP{aN} (1: M al a(aN),j);
aero. aerodi nam ca.Gircu{aN}(j)=Crcu{aN}(j);

Delta L{aN}(l Mala(aN), 1: N_a
Del ta_Lca{aN, VAoA} =Del ta_L{ aN}
L(aN) =sum(sum(Del ta_L{aN}));

d (aN)=L(aN)/ (0. 5*rho* U nf ~*2*aer 0. geom SW aN) ) ;
cly{aN, VAoA} =2*Ci rcu{aN}./ (Ui nf.*cy{aN});

aer 0. aerodi nam ca. Del ta_L{aN} =Del ta_L{aN};

aer 0. aer odi nam ca. L(aN) =L(aN);
aer 0. aerodi nam ca. d (aN)=d (aN);
aer o. aer odi nam ca cI y{ aN} -cI y{ aN};

L
N) ) =r ho* Ui nf *( Densi ganma{aN}. *S_ panel{aN})
:Mala(aN), 1: N ala(aN));

f aI a(aN) St aver—-' S’
b=aer 0. geom b_t ot/ 2;
el se
b=aero. geom b_tot;

end

Ci rcu{aN} =aer 0. aer odi nami ca. Ci rcu{aN};

N=N_al a;

ymed{ aN} =aer 0. geom yned{ aN} ;

Sw=aer 0. geom SwW aN) ;

AR(aN) =b(aN) "2/ aer 0. geom SwW aN) ;

e(aN) =ef f Gsw(b(aN), G rcu{aN}, N(aN), ynmed{aN}) ;
Cdl (aN) CJ (aN)“Z/(AR(aN) pi *e(aN));
: ; 9080886  EFI Cl ENCI A AEROCDI NAM CA
CdO—O. 015, %:ol ocarlo en | os datos de entrada
Ef f (aN) = (aN)/ (Cdo+Cdi (aN));
aer 0. aer odi nami ca. efi ci enci a=Ef f (aN);
aer 0. aer odi nam ca. Cdi =Cdi (aN) ;

Cd(aN) =(CdOo+Cdi (aN)); D(aN)=0.5*rho* U nf *2*aer 0. geom Sw( aN) *Cd( aN) ;
aer 0. aer odi nam ca. D(aN) =D( aN) ;

aer 0. aer odi nam ca. Cd(aN) =Cd(aN) ;

aer 0. aer odi nam ca. e= e(aN)
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P_r=aero.cond_vu. P_r; Q r=aero.cond_vu. Q r;

al et eado=al a(aN). al et a;
defl e=al a(aN) . defl e;
al eron=any( al et eado) &def | e( al et eado==1) ~=

%

if any([aleron beta P_r Qr

Rr])

DeltalLl=Del ta_L{aN}(1: M al a(aN), 1: N al a(aN));
contrYc=YC{aN} (1: M al a(aN), 1: N_al a(aN));

DeltaMr{aN (1: M al a(aN), 1: N_al a(aN)) =Del taLl. *contr Yc;
Mroll (aN) =-sun(sunm(DeltaMr{aN}));
Cn(aNy=Mroll (aN)/ (0. 5*rho*U nf~2*aer 0. geom Sw( aN) *b(aN)) ;

el se

Cn( aN) =0;

end

aero. aerodi nam ca. Del taM r{aN} =Del t aM r { aN} ;
aero. aerodinanica.Mroll (aN)=Mroll (aN);

aer o. aer odi nani ca. Cn(aN) Cn(aN)
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R r=aero.cond_vu.R r;

cont r Xc=( X{ aﬁ}

. aerodi
. aer odi
. aerodi
. aer odi
. aerodi

. aerodi
. aer odi
. aerodi
. aerodi
. aerodi

if VAoA==

nam
nam

15

a

1: M aI a( aN) , N
Del taM p{aN} (1: M al a(aN), 1: N_al a(aN) ) =Del talL2. *contr Xc;
M pi tch(aN) =- sum sum(Del t aM p{aN}));
Cm(aN) =M _pi tch(aN)/ (0. 5*r ho* Ui nf *2*aer 0. geom SWM aN) *b(aN));
aero. aer odi nam ca. Del t aM p{aN} =Del t aM p{aN};
aer 0. aer odi nam ca. M_pi tch(aN)=M pi tch(aN);
aero aerodl nam ca Cn(aN) Cn(aN)

. Coef Aer of aN} (1, VAOA) =a ;
. Coef Aer o{ aN} ( 2, VAoA) =Cl aN)
. Coef Aer o{ aN} ( 3, VAOA) =Cd( aN) ;

. Coef Aer o{ aN} (4, VAoA) =Cn( aN) ;

. Coef Aer o{ aN} (5, VAOA) =Cn( aN) ;
Ooef Aer o{ aN} (6, VAOA) =Ef f (aN) ;

FuerAer o{aN} (1, VAoA) =al fa_n;
. Fuer Aer o{ aN} ( 2, VAOA) =L(aN);

. Fuer Aer o aN} ( 3, VAoA) =D( aN) ;
. Fuer Aer o{ aN} (4, VAoA) =M pi tch(aN);
. Fuer Aer o{ aN} ( 5, VAoOA) =M rol | (

al a(aN). Del taLacl=Del ta_L{aN};
el sei f VAoA==30
al a(aN). Del taLac2=Del ta_L{aN};

FUERZAS AERCDI NAM CAS

% Fila
%Fila
% Fila
%Fila
% Fila
%Fila

ll

%

%
Coeff Sustentaci on%
Coeff Resistencia %
Coeff Mom Pi ch
Coeff Mon Rol |
Eficiencia Aero

%
%

%Fila 1l Angul 0s de ataque %
% Fila 2 Fuerz Sustentacion %

% Fila 3 Fuerz Resistencia
% Fila 3 Monento pitch%
% Fila 4 Monento roll

an) ;

%

%
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Anexo A.2 (Cédigo VLM _plotcurv_v1.m)

di Sp( TXXXXX XX XXX XXX XXX XXX XXX XX XXX XX XX XXX XXX XX XXX XXX XXX XX XXX XX XXX XXX XXXXX"

)
di sp(' x A CONTI NUACI ON SE MUSTRAN LGS S| GUI ENTES x")
di sp(' x RESULTADOCS x")
disp('x 1.- Vista 3D de | a geonetria introducida. x")
di sp(' x x")
disp('x 2.- Tenperatura, N°de Mach y factor de conpresibilidad. x")
di sp(' x x")
disp('x 3.- Curvas Pol ares por al a: x")
di sp(' x CL vs Alfa. x")
di sp(' x CD vs Alfa. x")
di sp(' x CMvs Alfa. x")
di sp("' x CN vs Alfa. x")
di sp(' x CL vs CD. x")
di sp(' x CL/CD vs Al fa. x")
di sp("' x x")
disp('x 4.- Curvas Pol ares por aeronave: x")
di sp(' x CL vs Alfa. x")
di sp("' x CD vs Alfa. x")
di sp("' x CMvs Alfa. x")
di sp(' x CN vs Alfa. x")
di sp("' x CL vs CD. x")
di sp(' x CL/CD vs Alfa. x")
di sp("' x x")
disp('x 5.- Paranetros aerodi nam cos de interés (ClLo, CLal fa,e, Xac, MAC) x')
di sp(' x x")
disp('x 6.- Paranetros para estabilidad estatica (Cmo, Cral fa,dCmf dCL) x')
di sp(' x (Cno, Cnal fa,de_trim x')
di sp(' x x")
di sp(' x PRESI ONE ENTER PARA CONTI NUAR x")
di SP(" XXXXXXXXXXXXX XXX XXX XXX XXX KKK XXX XK XXX XXX XXX XX XX XXX XXX XXX XXX XXX XXXXXX" )

di sp(’ y 2D DE CADA PERF
input('',"s");clc

TP = get (0, ' ScreenSi ze'); V3D=fi gure;

set (V3D,' Nane','Vista 3D de |a aeronave', ' NunberTitle', ' off'," Position', TP)
x| abel (' Coordenada X')

yl abel (' Coordenada Y')

z| abel (' Coordenada Z')

subplot(1,2,1)

for aN=1:n_al as
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if ala(aN). Staver=="5
Col 1=10*ones(al a(aN). M round(al a(aN).indT/2));
el se
Col 1=10*ones(al a(aN). M al a(aN) . i ndT) ;
end
Xpl ot =al a(aN) . geoneAl a. Xv;
Ypl ot =al a(aN) . geoneAl a. Yv;
Zpl ot =al a(aN) . geoneAl a. Zv;
surf (Xpl ot, Ypl ot, Zpl ot, Col 1, "' CDat aMappi ng', " direct")
hold on, grid on, axis equal
vi ew( 3)
whi t ebg(gcf, ' bl ack")
set (gcf, ' Color', k")
mat eri al netal

plot(Xp,Zp,'g *-"),% Perfil Original

hol d on

plot (XT,ZMC, 'b --")

set(gca, ' Color',[0 O 0],"YGid ,"on', X&Gid ,"'on,"YColor',[1 1 1],...
"XColor',[1 1 1])

axi s equal
title(nonbre_perfil,' Colo

0 0/0

%0 MUESTRA

LGS

980RRBBAHEAEN, DESPLI EGUE DE RESULTADCS L Ll L L L L
di sp(" RESULTADOS DE LAS CONDI Cl ONES DE VUELO )

kg/nt3  1'1);

di sp(’ PRESI ONE [ ENTER] PARA CONTI NUAR ")
Tcat ="' TEMPERATURA (K):'; Pcat="PRESI ON (Pa):"'; Dcat="DENSI DAD (Kg/nt3):";
Vcat =" Vsonido (nfs):';B2cat='B"2:"; Mat="NUVERO VACH: ';

convuel o={ Tcat Pcat Dcat Vcat B2cat Mat; T P rho V_s B2 Mach}"';
input('','s

@D ~—
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for aN=1:n_al as
t abl apar aal a=aer 0. aer odi nani ca. Coef Aero{aN}' ;
disp([’ PARAVETROS AERODI NAM COS DEL ALA ' numRstr(aN) ' vs ALFA ']);

---+');
disp('! ALFA ! cc ! o ! cm ! On ' EFF !  Omc
|v).
)

o T T R e +);
di sp(’ PRESI ONE [ ENTER] PARA CONTI NUAR ")

di sp(’ PARAMETROS AERODI NAM COS DEL LA AERONAVE vs ALFA ');

di sp(" ")

(o [ o e
R ;

di sp("| ALFA | CL ! cD | Cm ! Cn ! EFF ! Crac
)

(o [ o e
- ;

di sp(tabl apar aaer o)

Qi SP( - m i mm e e oo +);

di sp(’ PRESI ONE [ ENTER] PARA CONTI NUAR ");

input('',"'s");

%88 CLLLLLL L L L L LT L L L L LT L L L L LG Q)
%% MIJESTRA LAS GRAFI CAS DE CL, CD, CM CN, POLAR Y EFF VS ALFA POR ALA %%
%88 Ll L L Ll L L L L LT L L L L LT L L L L LT LRl L L, 9 LLLL Q)
clc;disp(’ A CONTI NUACI ON SE MUESTRAN LAS CURVAS AERCDI NAM CAS POR ALA');

di sp(’ PRESI ONE [enter] PARA VI SUALI ZAR EL DE LA SI GUI ENTE ALA ");

input('',"'s");clc;fal a=zeros;

for aN=1:n_al as
al f a_n=aer 0. aer odi nami ca. Coef Aero{aN} (1,:)";
Cl =aer 0. aer odi nam ca. Coef Aero{aN}(2,:)";
Cd=aer o. aer odi nani ca. Coef Aero{aN} (3,:)";
Cmrraer 0. aer odi nami ca. Coef Aero{aN} (4,:)";
Cn=aer o. aer odi nam ca. Coef Aero{aN}(5,:)";
Ef f =aer 0. aer odi nani ca. Coef Aero{aN} (6, :)";
TPG=get (0, ' ScreenSi ze');
fala(aN) = figure;
set(fala(aN),' Nane',[' Paranetros Aerodi nam cos del ala ' nun2str(aN)],...

"NunmberTitle' ,"of f'," Position', TPG;

9WBBBBBEN RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE CL VS ALFA VBB
subpl ot (2, 3, 1)
plot(alfa_n,d,' b+");
grid on;
title('CL vs ALFA")
l egend(' CL vs ALFA',' Location',' SouthEast');
x|l abel (" Alfa'); ylabel ('CL");

%8B0 RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE CD VS ALFA Y8888
subpl ot (2, 3, 2)
plot(alfa_n,Cd," r+");
grid on;
title('CD vs ALFA")
| egend(' CD vs ALFA',' Location',' SouthEast');
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x| abel (" Alfa'); ylabel ('CD);
%B800080 RUTI NA DE GRAFI CACION DE CL VS CD %8B0
subpl ot (2, 3, 3)
plot(Cd,d, " k+-");
grid on;
title(' Polar de Resistencia')
| egend(' CL vs CD ,'Location',"' SouthEast');
x| abel (' CD'); ylabel ("CL");
%8808 RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE Cm VS ALFA %8B0
subpl ot (2, 3, 4)
plot(alfa_n,Cm' ' g+"');
grid on;
title('Cmvs ALFA")
I egend(' Cm vs ALFA',' Location',' Sout hEast');
xl abel (" Alfa"); ylabel ('Cni);
L) RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE Cn VS ALFA YBBBRL88%
subpl ot (2, 3, 5)
plot(alfa_n,Cn, m-");
grid on;
title('Cn vs ALFA")
I egend(' Cn vs ALFA',' Location',' SouthEast');
xl abel (" Alfa"); ylabel ('Cn");
WBBB8N RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE Eff VS ALFA YBBBRN88
subpl ot (2, 3, 6)
plot(alfa_n, Eff," c+");
grid on;
title('Eff vs ALFA")
l egend(' Eff vs ALFA','Location',' SouthEast');
x| abel (" Alfa"); ylabel ('CL/CD);
%B8008B8B0008880880 PAUSA DE VI SUALI ZACI ON DE GRAFI CAS %48888808808888880888/8/
input('',"'s")
end

clc;disp(" A CONTI NUACI ON SE MUESTRAN LAS CURVAS AERCDI NAM CAS POR AERONAVE');
i | er] PARA VI SUALI ZAR OTROS RESULTADOS ")

al fa_n=aero. coef _Total (
Cl =aero. coef _Total (2,:)
Cd=aero. coef _Total (3,:)";
Cmrraer o. coef _Total (4, :)
Cn=aero. coef _Total (5,:)"'
Ef f =aero. coef _Total (6,:)";
TPG=get (0, "' ScreenSi ze');
faero = figure;
set (faero,' Nane',' Paranetros Aerodi nam cos de |a Aeronave',...

"NunmberTitle' ,"of f'," Position', TPG;
9RBBBBEN RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE CL VS ALFA VBB
subpl ot (2, 3, 1)
plot(alfa_n,d,'b+");
grid on;
title(' CL vs ALFA")
I egend(' CL vs ALFA',' Location',' SouthEast');
x| abel (" Alfa'); ylabel ("CL");
%8808 RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE CD VS ALFA 98B0
subpl ot (2, 3, 2)
plot(alfa_n,Cd, r+-"');
grid on;

)
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title(' CD vs ALFA")
| egend(' CD vs ALFA',' Location',' SouthEast');

x| abel (" Alfa'); ylabel ('CD);

98800080 RUTI NA DE GRAFI CACION DE CL VS CD %8B0
subpl ot (2, 3, 3)

plot(Cd,d, " k+-");

grid on;

title(' Polar de Resistencia')

| egend(' CL vs CD,'Location',"' SouthEast');

x| abel (' CD'); ylabel ("CL");

%8800 RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE Cm VS ALFA %8B0
subpl ot (2, 3, 4)

plot(alfa_n,Cm' ' g+"');

grid on;

title('Cmvs ALFA")

I egend(' Cm vs ALFA',' Location',' SouthEast');

xl abel (" Alfa'); ylabel ("Cni);

L) RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE Cn VS ALFA 9BBBARL88
subpl ot (2, 3,5)

plot(alfa_n,Cn, ' m-");

grid on;

title('Cn vs ALFA")

I egend(' Cn vs ALFA',' Location',' SouthEast');

xl abel (" Alfa"); ylabel ("Cn");

WBBB8N RUTI NA DE GRAFI CACI ON DE Eff VS ALFA YBBBL88
subpl ot (2, 3, 6)

plot(alfa_n, Eff, c+");

grid on;

title('Eff vs ALFA")

l egend(' Eff vs ALFA','Location',' SouthEast');

x|l abel (" Alfa'); ylabel ('CL/CD);

%B800888808088080808080 PAUSA DE VI SUALI ZACI ON DE GRAFI CAS %48888808088888080088/8/0
i L par aaer oal a=cel | (n_al as, 1);

0/0/0/0 0/0/0/8/8/0/0//0

)
ZACI ON RESULTAI PARAVETROS AERODI NAM COS POR ALA %0

(o777 6 04 D LD 0
for aN=1:n_al as % %
MAC_al a=al a(aN) . geoneAl a. MAC al a; % Cuerda Media Aerodinamica %
Yrmaec_al a=al a(aN) . geoneAl a. Ynac_al a; % Posicion Y de la CVA %
XAC=al a(aN). geoneAl a. X_ac; % Centro Aer odi nani co %
i f abs(aero. aerodi nam ca. Cm ca{aN}) <=1le- 10
CMAC=0;
el se
CmAC=aer 0. aer odi nam ca. Cm caf{ aN}; % Coeficiente momento al CA
%
end

i f abs(aero. aerodinam ca. CL_0(aN))<=1le-10
CLO=0; CLAl fa=0; al fa_ZL=0;

el se

CLO=aer 0. aer odi namni ca. CL_0O(aN); % Coeficiente CL a AoA=0° %
CLAl f a=aer 0. aer odi nanmi ca. CLal fa(aN); % Pendi ente de curva CL alfa %
al fa_ZlL=aero. aerodi nanica.alfa_zZL(aN); % Linea de sustentacion nula %
end

if abs(aero. aerodi nam ca. Cral fa(aN) ) <=1e-10
Cmal f a=0; CnCL=0; CM _0=0; deTri m_n¥0;

el se

Cmal f a=aer 0. aer odi nani ca. Cral fa(aN); % Pendi ente de curva Cmalfa %
CnCL=aer 0. aer odi nam ca. CrCL(aN); % Coeff estab estat |ong %
CM _O=aer 0. aer odi nami ca. Cm 0(aN); % Coeficiente CM a AoA=0° %
deTri m mraer 0. aer odi nami ca. deTri m n(aN); % Angul o trim | ongitudinal %

end
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CnCL=aer 0. aer odi nami ca. CnCL(aN); % Coeff estab estat |ateral %
CN_O=aer 0. aer odi nam ca. Cn_0(aN); % Coeficiente CN a AoA=0° %
deTri m n=aer o. aer odi nani ca. deTr| mn(aN); % Angul o triml ateral %
9 LLLLLLL CLLLLL LLLLLLLL LR LR L LLL )
9YBBBBBBBBBBERN DESPLI EGUE DE SULTADCOS YRR
disp([’ RESULTADOS DE PARAMETROS AERODI NAM COS DEL ALA ' nunBst r(aN)] );
di sp(" ")
i Sp( ' F--mmmmm e L +);
disp(['} CUERDA MEDI A AERCDI NAM CA [ CVA] | nungst r (MAC_al a)
m1);
disp( ' F----mmmm o - +);
disp(['} POSICION "y" DE LA CVA [ Ycma] | " nunRstr(Ynac_al a)
m1);
i SP( - s m s m e R +');
disp(['} PGCSICION "x" DEL CENTRO AERCDI NAM CO | " nunm2str(XAC) ' ni ])
disp( ' decmcmmmm e e L +);
di sp(['} COEFI Cl ENTE DE MOVENTO RESPECTO AL C. A | nungstr(CmC) " '1);
(o [IE] o ( e +
disp(['} COEFI Cl ENTE DE SUSTENTACI ON A A0A=0° ! nungst r (CLO) 1);
di Sp( ' F--mmmmm e e +
di sp(['! PENDI ENTE DE LA CURVA DE SUSTENTACI ON ! nun@str (CLAl f a)
1/°'1);
disp( ' +----mmm R L +);
disp(['} LINEA DE SUSTENTACI ON NULA DEL ALA ' nun@str (al fa_zZL)
1)
di Sp( ' F---mmmmm e e +);
disp(['} PENDI ENTE DE LA CURVA DE MOVENTO CABECECO | nungst r (Cral f a)
1/°'1);
i Sp( ' F--mmmmm e R L +);
di sp(['} COEFI CI ENTE DE ESTABI LI DAD LONG TUDI NAL: | nungstr ( CnCL)
1)
disp( ' F---mmmm R +);
di sp(['} COEFICI ENTE DE MOVENTO CABECEO A A0A=0° ! nungstr (CM_0)
1)
disp('4----mcmmmm e R +);
disp(['} ANGULO DE TRI M LONG TUDI NAL ! " nunRstr(deTri mn
1)
disp( ' F---mmmmm o - +);
di sp(['} COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LATERAL ' nunstr (CnCL)
1)
di Sp( ' F---mmmmm o +);
disp(['} COEFI Cl ENTE DE MOVENTO BALANCEO A AoA=0°: | nun2st r (CN_0)
s
di SpP( - m s mm e e R +);
di sp(['} ANGULO DE TRI M LATERAL | " nunRstr(deTri mn)
1)
disp( ' F---mmmm o - +);
di sp(" )
di sp(" PRESI ONE [ ENTER] PARA CONTI NUAR )

CMAcat =' CUERDA MEDI A AERCDI NAM CA [ CMVA] : ' ;

Ycnacat =' POSI CI ON "y" DE LA CVA [Ycma]:';

Xcacat =' POSI Cl ON "x" DEL CENTRO AERCDI NAM CO: ' ;
Cntacat =' COEFI Cl ENTE DE MOMENTO RESPECTO AL C A '
CLOcat =' COEFI Cl ENTE DE SUSTENTACI ON A AoA=0°:";
ClLal facat =' PENDI ENTE DE LA CURVA DE SUSTENTACI ON: ' ;
Al faZlLcat =' LI NEA DE SUSTENTACI ON NULA DEL ALA:';
Cmal f acat =' PENDI ENTE DE LA CURVA DE MOVENTO CABECEQ ' ;
Crd cat = COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LONG TUDI NAL: ' ;
CMcat =' COEFI Cl ENTE DE MOVENTO CABECEO A AoA=0°:';
Trimblcat =" ANGULO DE TRI M LONG TUDI NAL: " ;

Cnd cat =' COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LATERAL: " ;
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CNOcat =' COEFI Cl ENTE DE MOVENTO BALANCEO A AoA=0°:";

Tri nNcat = ANGULO DE TRI M LATERAL: ' ;

par aaer oal a{ aN} ={ CMAcat Ycnacat Xcacat Cntacat CLOcat Clal facat. ..
Al faZlLcat Cmal facat CrCd cat CMDcat Trimblcat CnC cat CNOcat. ..
Tri nNcat ; MAC al a Ymac_al a XAC CmAC CLO CLAIfa alfa_ZL Cmalfa...
CCL CM 0 deTrimm CnCL CN_O deTri mn}'

input('',"'s");

end

CLO_aer =aer 0. aer odi nani ca. CL_0_aer; % Coef ici ent e CL a AoA O° %

CLAl f a_aer =aer 0. aer odi nani ca. CLal f a_aer; % Pendi ente de curva CL alfa %

al fa_ZL_aer=aero. aerodi nanmi ca. al fa_ZL_aer; % Linea de sustentacion nula %

Cral f a_aer =aer 0. aer odi nani ca. Cnal f a_aer; % Pendi ente de curva Cmalfa %

CnCL_aer =aer 0. aer odi nani ca. CnCL_aer ; % Coeff estab estat |ong %

CM 0_aer =aer 0. aer odi nam ca. Cm 0_aer; % Coeficiente CM a AoA=0° %

deTri m_m aer =aer 0. aer odi nam ca. deTri m_.m aer; % Angul o trim | ongitudi nal %

CnCL_aer =aer 0. aer odi nani ca. CnCL_aer ; % Coeff estab estat |ateral %

CN_ 0 aer =aer o. aerodl nam ca. Cn 0 aer; %Ooefici ente CN a AoA=0° %
r;

%BBBLLBBB800N DESPLI EGUE DE RESULTADOS 9RBBBBBBBEN88

di sp(’ RESULTADOS DE PARAMETROS AERCDI NAM COS DE LA AERONAVE ')

di sp(" ")

di sp( ' F---mmmmm e +);

di sp(['} CCEFI Cl ENTE DE SUSTENTACI ON A A0A=0° | nun2str (CLO_aer)

DN

i SP( - s m i m e R +);

di sp(['} PENDI ENTE DE LA CURVA DE SUSTENTACI ON: | " nunRstr(CLAlfa aer)

AL

di Sp( - mmmm e T +');

disp(['} LINEA DE SUSTENTACI ON NULA DEL ALA: | " nunmRstr(al fa_ZL_aer)

)

di sp('4----mcmmmm e R +);

di sp(['} PENDI ENTE DE LA CURVA DE MOVENTO CABECEC | " nunmRstr(Cmal fa aer)

e

disp( ' F---mmmmm o - +);

di sp(['} COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LONG TUDI NAL: | " nun@str(CnCL_aer)

)

di sp( ' F---mmmmm o +);

disp(['} COEFICI ENTE DE MOVENTO CABECEO A A0A=0°: | " nunstr(CM_ 0_aer)

D)

di SP( " F---mm s mm e R +);

disp(['! ANGULO DE TRI M LONG TUDI NAL: ! '

nun2str (deTri m_m aer) 1)

di Sp( - m o m e o e +);

di sp(['} COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LATERAL ! " nunRstr(CnCL_aer)

)

di Sp( - m e R +);

disp(['} COEFICI ENTE DE MOVENTO BALANCEO A AoA=0°: | " nunRstr(CN_O_aer)

)

disp( ' F---mmmmm R L +);

di sp(['} ANGULO DE TRI M LATERAL: ! '

nunstr (deTri m n_aer) ")

diSp( - mm e e T +);

di sp(" ")

di sp(’ PRESI ONE [ ENTER] PARA CONTI NUAR ")

CLOcat =" COEFI Cl ENTE DE SUSTENTACI ON A AoA=0°:"';
CLal f acat =" PENDI ENTE DE LA CURVA DE SUSTENTACI ON:'
Al faZlcat =" LI NEA DE SUSTENTACI ON NULA DEL ALA:";
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Cmal f acat =' PENDI ENTE DE LA CURVA DE MOVENTO CABECEG ';

CnCl cat =' COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LONG TUDI NAL: ' ;

CMdcat =' COEFI Cl ENTE DE MOMENTO CABECEO A A0A=0°:';

Trinmlcat =" ANGULO DE TRI M LONG TUDI NAL: " ;

CnCl cat =' COEFI Cl ENTE DE ESTABI LI DAD LATERAL: ' ;

CNOcat =' COEFI Cl ENTE DE MOVENTO BALANCEO A AoA=0°:';

Tri nNcat =" ANGULO DE TRI M LATERAL: ' ;

par aaer oaer o={ CLOcat ClLal facat Al faZlLcat Cnul facat CnCl cat CMcat. ..
Trinmlcat CnCO cat CNOcat TrinNcat; CLO aer CLAIfa_aer alfa ZL aer...
Cmal fa_aer CnCL_aer CM O0_aer deTrim.m aer CnCL_aer CN _O_aer. ..
deTrimn_aer}';

"s');clc

0/R/8/8/8/8/0/0/8/8

9 LOTEO DE LA DI STRI BUCI DE SUSTENTACI ON A A UN AoA POR ALA W
di SP(" XXXXXXXXXXXXXXXXKXXXXXXXXXXXXXKKXXXXXXKKXXXXXXKKXXX XXX KKK X XXX XXX XXXXXXXK" )
di sp(' x SELECCI ONE UN ANGULO DE ATAQUE PARA EL CUAL QUI ERE VI SUALI ZAR LA x')
di sp(' x LA DI STRI BUCI ON DE SUSTENTACI ON A LO LARGO DE LA ENVERGADURA x")
di sp(' x DE CADA ALA x")
di SP(" XXXXXXXXXXXXXXXKXXXXXXXKXXXXXXXKXXXXXX XXX X XXX XXX XXX XXX XXX XXX KX XXXXXXX" )
secuenci a=1: 30;
disp('");fcly=zeros;
Angul o=i nput (' | NGRESE EL ANGULO DE ATAQUE: ');
for aN=1:n_al as

al fa_n=aer 0. aer odi nam ca. Coef Aero{aN} (1, :);

pos_a=i nterpl(al fa_n, secuenci a, Angul 0) ;

Y_cly=0.5*(cly{aN, fix(pos_a)}+cly{aN, fix(pos_a)+1});

X_ynmed=ymed{ aN};

cl yg=get (0, "' ScreenSi ze');

fcly(aN) = figure;

set(fcly(aN),' Nane',[' Di stribuci on de Sustentacion del ala'
nunstr(aN)], ...

"NunmberTitle' ,"of f'," Position',clyg);

pl ot (X_ymed, Y_cly);

grid on;

titulo3=["'Distribucion de Sustentacion del Ala ' nun2str(aN)];

title(titul 03)

| egenda=["' al fa=" nunRstr(Angul 0)];

| egend(| egenda) ;

x|l abel (" Y'"); ylabel ('CLy");hold off
end
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Anexo A.3 (Cédigo VLM _savedata v1.m)

clc;
di SP(" XXXXXXXXXXXKXXXXXXXXXXXXXXXX XXX XXX XXX X XXX XXXXXXKX XXX XXX XXX XXX KXXXXKXXX" )
di sp(' x AL PRESI ONAR LA TECLA [ENTER] EL PROGRAVA GUARDARA LOS RESULTADCS x')

1

1

di sp(' x EN UNA CARPETA QUE SE UBI CARA EN EL CURRENT FOLDER CON EL NOMBRE x')
di sp(’ x QUE USTED LE ASI GNE A SU PROYECTO ( FORMATCS: txt y x| sx) x')
di sp(’ x PRESI ONE ENTER PARA CONTI NUAR X' )

)

di SP(" XXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXXX XXX XXXXK XXX XXX XXX XX XX XX XX
input('"',"s");
disp(" ");tic
Pr oj ect name=i nput (' NOVBRE DEL PROYECTG ','s');
% bt ener el Path de | a carpeta Actual
[stat,struc] = fileattrib;
Pat hCurrent = struc. Nane;
for aN=1:n_al as
%rear las rutas (Path) para carpetas y archivos

Fol derNane = [' Archivos del Ala" nunRstr(aN];

Pat hFol der = [PathCurrent ['/RESULTADOS PROYECTO ' Projectname '/']
Fol der Nane] ;

NarmeFi | e = [ Pat hFol der '/coef _aero.txt'];

Nameexcel = [PathFol der '/coef _aero.xls'];

Narmeexcel 1 = [ Pat hFol der '/param aero.xls'];
% crear |as carpetas para guardar | os resultados
nmkdi r ([ Pat hCurrent '/ RESULTADOS PROYECTO ' Projectnane], Fol der Nane);
% crear un archivo .txt con datos
filelD = fopen(NameFile,'w);
fprintf(filelD '\n¥Bs %8s ¥Bs ¥Bs ¥Bs ¥Bs
%8s\n\n',"\alpha','CL',"CD,'Ci,"'Cn","CL/ICD,'Cnca');
fprintf(filelD ' Y8.4f 98.4f 98.4f 98. 4f 9B. 4f 9B. 4f
98. 4f\ n' , aer 0. aer odi nam ca. Coef Aero{aN}) ;
fclose(filelD);
% guardar figura en | a carpeta
saveas(fala(aN), [PathFolder '/coef.fig'], '"fig");
saveas(fcly(aN), [PathFolder '/distr_Cvy.fig], 'fig);
% guardar tabla.mat en |a carpeta
coefi al a=aer 0. aer odi nam ca. Coef Aero{aN}"' ;
par aal a=par aaer oal a{aN};
save([ Pat hFol der '/ Dataal a.mat'], ' coefiala');
save([ Pat hFol der '/ Paraaerodi.mat'], ' coefiala');
%uar dar datos en archi vo EXCEL
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titulo = {"\alpha" "CL" "CD "'Cni '"Cn" "CL/CD},;

dat os = vertcat (aero. aerodi nani ca. Coef Aero{aN}) ' ;

x|l swrite(Nanmeexcel, titulo, 1, "Al");

x|l swrite(Nanmeexcel, datos, 1, 'A2");

titulo = {"CMA" 'Ycma' 'Xca' 'Cnta' 'CLo' 'ClLalfa' "alfazL' 'Cmalfa'...
'dCm dCL' 'Cnp' ' Atrimlong' "dCn/dCL'" 'Cno' 'Atrim.lLat'};

datosl = vertcat(paraaeroal af{aN}(:,2))";

xl swite(Nanmeexcel 1, titulo, 1, '"Al');

x|l swrite(Naneexcel 1, datosl, 1, 'A2");

%rear las rutas (Path) para carpetas y archivos
Fol derNane = [' Archivos de | a Aeronave ' Projectnane];
Pat hFol der = [PathCurrent ['/RESULTADOS PROYECTO ' Projectname '/']

Fol der Nan®e] ;

NameFi | e = [ Pat hFol der '/coef _aeronave.txt'];

Narmeexcel = [PathFol der '/coef aeronave.xls'];
Nameexcel 1 = [ Pat hFol der '/condvuel o_aeronave. xl s'];
Narmeexcel 2 = [ Pat hFol der '/ param aerod_aeronave. xl s'];

% crear |as carpetas para guardar |os resultados

nmkdi r ([ Pat hCurrent '/ RESULTADOS PROYECTO ' Projectnane], Fol der Nane);

% crear un archivo .txt con datos

filelD = fopen(NameFile,'w);

fprintf(filelD '\n¥Bs %8s ¥Bs ¥Bs ¥Bs ¥Bs

%8s\n\n',"\alpha',"'CL',"CD,"'Cm,"Cn","'CL/CD,"'Crac');

fprintf(filelD '98.4f 98.4f 98.4f 98. 4f 98. 4f 9B. 4f

9%8. 4f\ n' , aero. coef _Total);

fclose(filelD);

% guardar figura en | a carpeta

saveas(faero, [PathFolder '/coef.fig'], 'fig);

saveas(V3D, [PathFolder '/V3D.fig'], 'fig);

% guar dar wor kspace en | a carpeta

coef i aer o=aero. coef _Tot al ;

save([ Pat hFol der '/ workspace. mat']);

save([ Pat hFol der '/ Dataero.mat'], 'coefiaero');

%uar dar datos en archivo EXCEL

titulo = {"\alpha" "CL' '"CD 'Cni '"Cn'" "CL/CD };

datos = vertcat(aero.coef_Total)"';

x|l swrite(Naneexcel, titulo, 1, "Al");

x|l swrite(Nanmeexcel, datos, 1, 'A2");

titulol = {" T(K)' "P(Pa)' '"rho(Kg/m3)" "Vs(ms)'" 'B*"2'" 'Mach'};

datosl = vertcat(convuelo(:,2))";

x|l swrite(Naneexcel 1, titulol, 1, "Al');

x|l swrite(Nanmeexcel 1, datosl, 1, 'A2');

titulo2 = {" CLo' 'CLalfa'" 'alfazL' 'Cnalfa' 'dCmdCL' 'Cmo' "Atrimlong' ...
"dCn/dCL" 'Cno' 'Atrimlat'};

dat os2 = vertcat (paraaeroaero)"';

x|l swite(Naneexcel 2, titulo2, 1, 'Al');

x|l swrite(Nanmeexcel 2, datos2, 1, 'A2');toc
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MANUAL DE USUARIO
VLM NDVen V1.(ANEXO A.4)

Aspectos Generales.

Antes de iniciar VLM_NDVen_vl1, el usuario debe abrir en el

computador, MATLAB R2010a o una version superior.

Estructuracion del programa.

El programa esta estructurado en 5 bloques procedimentales generales,

como lo son:

BLOQUE 1: Datos de entrada.

BLOQUE 2: Mallado o seccionado de superficie.

BLOQUE 3: Calculo de la velocidad inducida por cada herradura
BLOQUE 4: Calculo de la magnitud de los vortices de cada seccion.
BLOQUE 5: Célculo de las variables aerodinamicas y curvas polares.

El Usuario solo interviene en el Bloque 1 y podra visualizar y manipular

los resultados emitidos por el programa en los formatos: .xIsx, .dat y .txt.

Los Bloques se distribuyen en médulos como se ve en la figura 1.
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PRE PROCESAMIENTO S0l

BLOQUE 3

POST PROCESAMIENTO

-~ BLOQUE1l

BLOQUE 5

Figura 1
El Usuario interactia con el programa en el modulo de pre-
procesamiento en la carga de datos y en el modulo de post-procesamiento en
el andlisis de resultados.

Introduccion de la geometria del ala.

La carga de la geometria se hace secuencialmente por ala y se pueden
cargar tantas alas como el usuario desee cargar (Ej: Ala 1-Ala principal de la
aeronave, Ala 2-Estabilizador Horizontal, Ala 3-Estabilizador Vertical). Cada
ala estd formada por cajones, en donde, para todas la alas, el cajon 1
corresponde a la seccion de fuselaje, para el ala 1 en cada cajén se pueden

colocar hipersustentadores o alerones como se ve en la figura 2
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Figura 2
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En la ventana Command Window de MATLAB la herramienta solicitara al

usuario los datos geométricos, como se muestra en la figura 3

CommandWindow
DIVISICNES DEL ALA EN (X): 20

CUERDA EN LA RATZ DEL ALAR (m): 0.726

ANGULO DE INCIDENCIA DEL ALA (deg) : O
POSICICH DE EEFERENCIA DEL RLE EN (X): O
POSICICH DE REFEREWNCIA DEL ALR EN (Z): O

EL ALA ES UN ESTABILIZADCR VERTICAL (S5/N): N
Numero de Cajones Mayor de 2: 2

INTRODUZCA LOS DATCS DEL CAJON 1 DEL ALA 1

TOME EN CONSIDERACION QUE EN EL CRAJON 1 VA EL FUSELAJE
DIVISIONES DEL CAJON DEL ALA EN (Y): 2
ANCHC DEL FUSELAJE (m): 0.01

INTRODUZCA LOS DATCS DEL CAJON 2 DEL ALA 1

NUMERC DE DIVISIONWNES CRJON ALA EN (Y): 30
ENVERGADURA DEL CAJCN DEL ALR (m): 2.286
FLECHA DEL BORDE DE ATAQUE (deg) : 2.72
ESTRECHAMIENTC DEL CAJON DEL ALA: 0.4
LNGULO DE INCIDENCIA DEL CRJON (deg) : O
ANGULC DE DIEDRC DEL CRJON (deg): O

f{ POSEE UN ALERCN O FLAP (5/N):

Figura 3

La herramienta solicita inicialmente cada dato, por ala y en cada ala por
cajon pasando de dato a dato con la tecla [ENTER], tomando en cuenta que el

cajon 1 de cada ala corresponde al lugar donde se ubicara el fuselaje.
Introduccion del perfil de cada ala.
Inmediatamente después de cargar todos los datos geométricos, la

herramienta solicita se introduzca el nombre del perfil con las instrucciones

respectivas de como hacerlo como se muestra en la figura 4
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CommandWindow

M N N N N N N N NN R
FAS05 PAREL CRRGAE EL PERFIL DE CADZ ALL

l.- Cargue en la carpeta de VLM vl.m un archivo.dat con las
coordenadas del perfil. estos achivos los puede encontrar
en la pagina: wwwW.airfoiltools.com

Cuando aparezca en pantalla la pregunta: "INTRCDUZCA EL
FERFIL DEL ALL MN°" debe tipear =l nombre del perfil tal
cual como aparece en el archivo de las coordenadas gue
guardo en la carpeta junto con la extension del mismo
Ejemplo: 51223.datc

Mook oM oM oMM oMM oM oM oM oM
P
1

Mook oM oM oMM oMM oM oM oM oM

PRESIONE ENTER PARAL CONTINUAR
EXEXEXXXXXXXAKX KX KX KX KXAXK XK XX XXX KX KX EX KA XXX XX R XXX KX XXX XX K KKK

J% INTRCDUZCZ EL PERFIL DEL ALA 1 :nacaﬁSElO.daq

Figura 4

Notese en la figura 4, que el programa sugiere al usuario el uso de una
pagina web para la carga de las coordenadas del perfil en caso de que el

mismo no haya sido cargado previamente en el sistema.

Carga de los datos de condiciones de vuelo

La herramienta solicita al usuario una serie de datos ambientales entre
los cuales los mas importantes son:

1.- Velocidad de la corriente libre en (m/s).

2.- Altitud de vuelo en (m).

3.- Angulo de ataque inicial (°). Este es el angulo a partir del cual se
comienzan a graficar las curvas polares.

4.- Angulo de ataque final (°). Este es el angulo a hasta donde se
graficaran las curvas polares.

5.- Componentes dinamicas rotacionales de la velocidad (rad/s).

6.- Angulo de resbalamiento (°).

Tal y como se muestra en la figura 5
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B CCNTINUACICN DEBE CARGAR LOS DATCS DE
LAS CCNDICICHNES DE VUELO
1.- Velocidad de la corriente libre en [m/=].
2.— Altitud de wvuelo en [m]
3.- Engulo de ataque inicial alfa_0 en grados
4.- Ingulo de ataque final alfa f en grados

5.- Componentes rotacionales de la wvelocidad en [rad/s]

&6.— Angulo de resbalamiento en grados

BMOoRoOMoMOR MM oM KoMK OK KKK
MoH oM OM oK MM OKH KM KK KKK

PEESICNE ENTER FARR CONTINUAR

PSS 4484t s sttt tststssttsttsdsssstsdtsssdssttstsdsssssssssssddy

VELOCIDAD DE LA CORRIENTE LIERE (m/s): &0

ALTITUD DE VUELC (m): 1000

LNGULO DE ATAQUE INICIAL (°): -3

ANGULO DE ATAQUE FINAL (°): 14

ROTACION ANGULAR EN "X" DE LA VELOCIDAD (rad/s): 0

ROTACION ANGULAR EN "Y" DE LA VELOCIDAD (rad/s): 0

ROTACION ANGULAR EN "Z" DE LA VELOCIDAD (rad/s): 0
fx ANGULO DE RESBALAMIENTO (°): 0

Figura 5

Resultados del programa.

Para visualizar los resultados en primer lugar el programa despliega un

listado de lo mostrara después de que el usuario presione la tecla [ENTER]

1.-Vista 3D de la geometria introducida
2.- Parametros ambientales.

3.- Curvas polares por ala.

4.- Curvas polares por aeronave.

5.- Parametros aerodinamicos de interés.

6.- Parametros de estabilidad estatica.

Tal y como se muestra en la ventana de la figura 6
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L CONTINUACION SE MUSTRAN LOS SIGUIENTES
RESULTADCS
1.- Vista 3D de la geometria introducida.

2.- Temperatura, N%de Mach vy factor de compresibilidad.

3.- Curvas Polares por ala:

CL v= Alfa.

CD wvs Alfa.

CH wv= Alfa.

CH w= RAlfa.

CL wv= CD.
CL/CD vs Rlfa.

Curvas Polares por aeronave:
CL wv= Alfa.
CD vs Alfa.
CH v= Alfa.
CH w=s Alfa.
CL v= CD.
CL/CD w= Rlfa.

5.- Parametros aerodinamicos de interes (CLo,CLalfa,e,Xac,MAC)

6.- Parametrosz para estabilidad estatica (Cmo,Cmalfa,dCm/dCL)
(Cno,Cnalfa,de_trim)

HWoH oM OM oMK MM KKK OM MM OH KKK MK KKK KRR
'Y
1

E I

PEESICNE ENTER FALRL CONTINUAR
PI5.020 5165 8.0 8.8 010 0 810 410 510.5.8.0.8.8 0.5 5.0.5.8.0 5.0 0 .0 8.5 8.5 5.0.5.9.0.5.0.5.0 0.5.5.6.5.8.0.5.0.0.5.0 0.5 0.5 5.4

&

Figura 6
Es de hacer notar que los resultados se desplegaran en pantalla en el
orden que aparece en la lista de la figura 6 y el usuario los podra visualizar y
detallar hasta presionar de nuevo la tecla [ENTER].

Despliegue de la vista 3D de la geometria introducida

El usuario puede visualizar la vista 3D de la aeronave o ala, con el

mallado superficial respectivo como se muestra en la figura 7.
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File Edit View Inset Toels Debug Desktop Window Help LRI 4
D | k| RRODELEL- 2|08 D BHODAB 0

Figura7

Resultados de las condiciones de vuelo.

Luego del despliegue de la vista 3D de la aeronave, al presionar la tecla
[ENTER] se visualiza en pantalla un recuadro con los resultados de los
pardmetros calculados de las condiciones de vuelo.

CommandWindow

RESULTADOS DE LAS CONDICICNES DE VUELO

' TEMPERATURA: ' 281.65 K '
' PRESICN: ' 101381.4294 Pa
' DENSIDAD: v 1.1118 kg/mt3
' VELOCIDAD DEL SONIDO: ' 336.434 m/s '
' FACTCR DE COMPRESIBILIDAD: ' D.96819 '
! NUMERC DE MACH: ' D.17834 '

FRESICHNE [ENTER] FARA CONTINUAR

&

Figura 8
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Gréfico y tablas de curvas polares por ala.

La herramienta entrega al usuario para su graficacion y almacenaje las
tablas de datos aerodinamicos y las graficas de las curvas polares de interés
mostradas en la ventana de la figura 9. Las tablas son mostradas en pantalla,
una a una, por ala y luego muestra la tabla solucion por aeronave. Una vez
mostradas las tablas la herramienta muestra un panel que contiene las seis

graficas de la misma forma por ala y luego un panel por la aeronave total.

CL vs ALFA CD vs ALFA Paolar de Resistencia
15 T T 01 T T T T
D N SO S A L I Seer
.06 |-------t---mrmmdromemme b g
o 08| = o
: : 7 R e N
I e 0.02f--roootr gt oo fooeeee- :
! | —+—CLvs ALFA ! CDvs ALFA —+—CLvs CD
05 : 0 : 05
-5 0 5 10 15 -5 0 5 10 15 0 0.05 01
Alfa Alfa coD
Cm vs ALFA Cnvs ALFA Effvs ALFA
0.02 T T T 1 T T T 30 T T
A R . Bt
L IR,
= : : : I (1 T PR RS
D04 [ P e e e =
.06 f-rrerdonzzmand e EEEECR B R R A L I i S R
H Cmvs ALFA H —+—Cnvs ALFA H Eff vs ALFA
-0.08 : < : 10 :
-5 0 5 10 15 -5 0 5 10 15 -5 0 5 10 15
Alfa Alfa Alfa

Figura 9

Gréfica de la distribucion de coeficientes de sustentacion a lo largo
de la envergadura.

Con la finalidad de que el usuario tenga una idea visual de como es el
comportamiento de la distribucion de coeficientes de sustentacion a lo largo
del ala y éste pueda tomar decisiones en cuanto a la modificacion o no de la
geometria, la herramienta despliega la grafica de Cl vs Y en pantalla para un

angulo de ataque dado por el usuario, como se muestra en la figura 6.11
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x SELECCIONE UN ANGULC DE ATAQUE PARL EL CUAL QUIERE VISUALIZAR LA x
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® DE CADA ALL 4

XN NN N N NN NN A AN NN KRN NN AN REE
Jx INGRESE EL ANGULC DE ATAQUE: O

Figura 10
Luego la herramienta muestra en pantalla la grafica de la distribucion de
coeficientes de sustentacién, como se muestra en la figura 11. para el angulo

de ataque alfa seleccionado por el usuario mostrado en la leyenda.
u Distribucion de Sustentacion del alal \EI@

File Edit View Inset Tools Desktop Window Help
NEES b RO DEL- G| 0E eD

Distribucion de Sustentacion del Ala 1

0.16

0.15

0.14

0.13

T25 -2 -1.5 -1 0.5 0 0.5 1 15 2 24

Figura 11

Almacenamiento de resultados en archivos de extension .txt y .xIsx.

Con la finalidad de que el usuario cuente con tener los resultados en
formatos de manejo de datos para realizar los analisis de su preferencia, el
programa entrega una serie de archivos de datos numéricos y gréficos, este
procedimiento inicia, una vez desplegada la grafica de la distribucion de
coeficientes de sustentacion a lo largo de la envergadura, con un mend como

el que se muestra en la figura 12.
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% AL PRESIONAR LR TECLE [ENTER] EL PROGRAMA GUARDARA LOS RESULTADOS x
x EN UNA CRRPETA QUE SE UBICARA EN EL CURRENT FOLDER CON EL NOMBRE x
x QUE USTED LE ASIGNE A S5U PROYECTC (FORMATOS: txt ¥ x1SX) x
x PRESICNE ENTER PARE CONTINUAR x

ﬁ$ HCOMBRE DEL PROYECTO: ValidacionChL

Figura 12
Las carpetas de almacenaje de datos recibirdn el nombre del proyecto
asignado por el usuario para su facil identificacién y ubicacion en las carpeta
de archivos MATLAB, en la ventana Current Folder, como se muestra en la
figura 13a. Al abrir la carpeta de resultados se encuentran tantas carpetas
como alas posea la aeronave analizada que contienen archivos de resultados
por ala y una carpeta que contiene los archivos de resultados de la aeronave

completa como se muestra en la figura 13b,

a.- b.-
4\ MATLAB 7100 (R2010a) A\ MATLAB 7.10.0 (R2010a)
File Edit View Debug Parallel Deskiop W File Edit View Debug Parallel Desktop Wi
DE s~ 2dB|Q AEIEL Y I - EICIE

Shortcuts [2] How to Add [#] What's New
CurrentFolder

Shortcuts (2] How to Add (2] What's New

4 % | <« Nuevo Metodo » ~| O -
@ ® | || « RESULTADOSPROVE.. » ¥ 0O &~
Name ~
CODIGO POR. SUB-RUTINAS Name =

CODIGOS DE AYUDA
Geometria de prueba
LIBRERIA DE PERFILES
RESULTADOS PROVECTO Nelsan
% RESULTADOS PROVECTO ValidacionChL
] BiotSXYZ.m
fﬂ effOsw.m
ﬂ guardaarchivos.m
2] nacab5210.dat
" pruebal.m
|Z] §1223.dat
=] SAM_4463.0P5
=) vmodm

Archives de la Aeronave ValidacionChL
Archives del Alal

B

1+

Figura 13. a).- Carpeta de almacenaje de resultados. b).-Carpetas de
almacenaje por alay por aeronave.

En cada carpeta de la figura 13b, se almacenan los resultados del
proyecto por ala y por aeronave en los formatos .txt, .xIsx, .fig y .mat el ultimo

contentivo de los valores de todas las variables utilizadas por la herramienta
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para futuras aplicaciones con la intencion de que el usuario investigador

ahorre tiempo y pueda probar varias configuraciones de forma rapida.

La carpeta “Archivos del Ala N°’ contiene 7 archivos y la carpeta

“Archivos de la aeronave Nombre del proyecto” contiene 8 archivos con todos

los resultados del proyecto como se muestra en la figura 14ay 14b

4\ MATLAB 7.10.0 (R2010a)
File Edit View Debug Parallel Desktop Wi

NE sB20 B @]

Shortcuts (2] How to Add  [2] What's MNew

v O -

@ &% | <« Archivos del Alal

MName
ﬂ coeffig
| coef_aero.bdt
B coef_aeroxds
Ba Dataala.mat
] distr_Cly.fig
EH Paraaerodi.mat
B param_aeroaxls

4\ MATLAE 7.10.0 (R2010a)
File Edit View Debug Parallel Desktop Wit
NS sa@20 | & B|@|c
Shortcuts (2] How to Add (2] What's New
(CurentFolder |

A dF-IK - 22

@ % | <« Archivos dela Aeron...

MName
ﬂ coef.fig
| coef_aeronave.bd
EI_] coef_aeronavexls
B condvuelo_aeronavexls
Hﬂ Dataerc.mat
@_] param_aerod_aercnavexls
] vaD.fig
Ea workspace.mat

Figura 14 a).- Archivos del Ala. b).- Archivos de la aeronave.
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