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Resumen

En este documento se presenta el modelado matematico, el estudio de la estabilidad y la eva-
luacién de las operaciones de una aeronave con una configuracién canard. El modelado matematico
se realiza en primer lugar mediante métodos simplificados para posteriormente desarrollar proce-
dimientos semiempiricos, que finalmente se corrigen mediante calculos CFD. En lo relativo a la
estabilidad de la aeronave, se parte de la linealizacién de las ecuaciones de la mecanica aplicadas
a un sélido con seis grados de libertad para posteriormente calcular los autovalores de los modos
propios del avién en todo el dominio de vuelo. Para concluir, se emplea el calculo CFD y ensa-
yos experimentales para comprobar los valores de los coeficientes aerodindmicos y de la respuesta
dindmica obtenidos mediante los procedimientos semiempiricos.

Palabras clave: canard, aeronave, estabilidad, CFD, semiempirico, experimental, autovalores.
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Abstract

In the following report, mathematical model, stability analisis and flight operations of a canard
aircraft are shown. At first, mathematical model is calculated using simplified methods. Afterwards,
semiempirical procedures, corrected with 2D CFD calculus, are applied. In respect of aircraft sta-
bility, the evaluation begins by linearizing rigid solid, with six degrees of freedom, equations of
mechanics. After linearizing the equations, eigenvalues of mode shapes of the system in the flight
domain are calculated. Finally, 3D CFD calculus and exprerimental results are used in order to
check aerodynamic coefficients and the dynamic behaviour of the plane, which have been obtained
previously applying semiempirical procedures.

Key words: canard, aircraft, stability, CFD, semiempirical, experimental, eigenvalues.
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Resum

En aquest document es presenta el modelat matematic, 'estudi de 'estabilitat i 'avaluacié
de les operacions d’una aeronau amb configuracié canard. El modelat matematic és realitzat en
primer lloc mitjancant procediments simplificats i posteriorment en altres metodes semiempirics,
que finalment sén corregits amb calculs CFD. Pel que respecta a l’estabilitat de l'aeronau, es
comenca per la linealitzacié de les equacions de la mecanica aplicades a un solid amb sis graus de
llibertat, per calcular seguidament els autovalors dels modes propis de ’avié en tot el domini de
vol. Per finalitzar, s’utilitzen calculs CFD y resultats experimentals per comprovar els valors del
coeficients aerodinamics y la resposta dinamica obtinguts préviament fonamentant-se en tecniques
semiempiriques.

Paraules clau: canard, aeronau, estabilitat, CFD, semiempiric, experimental, autovalors.
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Capitulo 1

Introduccion

El diseno de aeronaves no tripuladas es clave en el desarrollo de la industria aerondutica. Estos
sistemas conocidos como UAV (por sus siglas en inglés) presentan grandes ventajas respecto de sus
antecesores tripulados.

Entre las ventajas mas destacadas de este tipo de transportes destaca el coste energético. El
tamano de estas aeronaves es menor que el necesario por una que requiera de una tripulacién.
Ademis, el hecho de no transportar a ninguna persona en su interior permite que puedan realizar
maniobras que ningin piloto podria soportar. Este hecho provoca que tengan un gran desarrollo
dentro de la industria militar.

No obstante su uso no responde tinicamente a necesidades bélicas, sino que también tienen un
nicho de aplicacion dentro de la aviacién civil. Estas aeronaves son de gran utilidad en servicios
de envio a domicilio, lucha contra incendios, vigilancia de costas... Este hecho se debe al reducido
coste de operacién que presentan respecto al de aeronaves de mayor tamano como helicopteros o
avionetas.

Debido al desarrollo de las aeronaves no tripuladas han aparecido numerosos concursos univer-
sitarios que tienen como objetivo el diseno de un UAV. Entre estas competiciones cabe destacar el
Air Cargo Challenge 2017 que tiene lugar en Zagreb en agosto de 2017.

Este documento estudia el comportamiento aerodinamico y propulsivo de una de las aeronaves
que participa en dicho concurso para posteriormente realizar un estudio del comportamiento en
vuelo de dicha aeronave.

1.1. Objetivos

1.1.1. Motivacion del diseno

La aeronave se calcula de acuerdo con las especificaciones impuestas en la normativa de la
competicién Air Cargo Challege 2017. Este concurso se basa en el diseno de un aviéon que permita
el transporte de carga a la mayor velocidad posible. De este modo, se evalia tanto la velocidad en el
vuelo como la carga transportada por la aeronave. El sistema propulsivo estd también impuesto por
la competicién. Por lo tanto, el diseno de dicho avién queda limitado al estudio de la aerodindmica
v las operaciones del vuelo asi como a la optimizacion estructural.

1.1.2. Mision

La misién de la aeronave es la de realizar el vuelo de transporte de carga a altitud constante.
Este vuelo esta compuesto por las siguientes etapas: el despegue, el ascenso de la aeronave hasta
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la altura de crucero, el vuelo en crucero se realiza con una trayectoria en forma de s en la que el
avién realiza un giro de 90° después de cada tramo, el descenso y el aterrizaje.

Figura 1.1: Trayectoria de las operaciones habituales de la aeronave.

Para poder estudiar el comportamiento de la aeronave en las distintas maniobras realizadas es
necesario realizar el modelado aerodinamico y propulsivo de la misma y posteriormente aplicar los

resultados de este modelado en las ecuaciones de la mecanica de un sélido rigido con seis grados de
libertad.

1.2. Antecedentes

El estudio aerodindmico y de mecanica de vuelo se aplica sobre la geometria congelada de la
aeronave. Esta geometria no es la del disefio inicial del avién. Inicialmente el disefio empleaba un
ala mayor, con un hiato reducido y un perfil con poca curvatura en el canard, Figura 1.2.

Este diseno presenta problemas para volar con incidencia del fuselaje nula, ya que el momento
de cabeceo fuerza al avién a picar el morro.

Figura 1.2: Geometria inicial de la aeronave.

Ademsds la geometria inicial utilizaba un motor tipo puller, es decir con la hélice por delante
del motor. El empleo de un motor tipo puller es contraproducente para una geometria tipo canard
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ya que se generan interferencias entre el chorro de aire que mueve la hélice y el canard. Por tanto,
se actualiza la geometria simpificando la forma del fuselaje y empleando un motor trasero (tipo

pusher), Figura 1.3.

~

Figura 1.3: Geometria de la aeronave con motor pusher.

Tras aplicar un estudio paramétrico sobre la geometria de la aeronave, se llega al diseno con-
gelado que se estudia a lo largo del documento, Figura 1.4. Las principales dimensiones de esta

aeronave se presentan en la Tabla 1.1.

Datos geométricos de la aeronave

Envergadura alar b” 2.5 m
Cuerda alar c” 0.4 m
Superficie alar S” 1 m?
Envergadura canard b’ 1m
Cuerda canard c’ 0.15 m
Superficie canard S’ 0.15 m?
Envergadura total estabilizador vertical by 0.5 m
Envergadura superior del estabilizador vertical b’y 0.42 m
Cuerda de la punta superior del estabilizador vertical c;*¥  0.15 m
Cuerda de la punta inferior del estabilizador vertical cint 0.4 m
Cuerda en la raiz del estabilizador vertical croot 0.45 m
Superficie estabilizador vertical S, 0.142 m?
longitud del fuselaje Iy 1.85 m

Tabla 1.1: Tabla de los parametros geométricos de la aeronave.
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Figura 1.4: Tres vistas del disefio final.

1.3. Marco teorico

Se supone que el comportamiento en vuelo de una aeronave estd regido por las ecuaciones de la
mecdanica aplicada a un sélido rigido con seis grados de libertad. Sobre la aeronave actian una serie
de fuerzas y momentos aerodinamicos. Estos se dividen en tres fuerzas y momentos proyectados en

los ejes, tal y como aparece en la Figura 1.5.

Figura 1.5: Croquis de las fuerzas y momentos que actian sobre la aeronave.

Al aplicar la segunda ecuacién de Newton sobre los tres ejes se obtienen las ecuaciones de

fuerzas:
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m (V—i—an — TVB) =T+ F, —mgsin
m (Vﬂ +VBE+rV — pVoz) = Iy + mg cost sing

m (Va +Va+pVE— qV) = F, + mg cosf cosp
donde:

1
F, = —§pVQS” (cp — acy)
1 2.ql
F, = ipV S"cy

1
F, = —§pV25" (acp + cr)

(1.1)
(1.2)

(1.3)

(1.4)

(1.5)

(1.6)

Por otro lado, las ecuaciones del momento se obtienen al aplicar la conservacién del momento

angular sobre el sélido rigido:

. Izz Izz Ixz (Ia:x - Iyy + Izz) Izz (Iyy - Izz) - 12
= 2=+ =N Tz
1 I,—1 1
(j - — M+ zz mzpr + trz (T2 _ p2)
vy Iyy Iyy
I I I, (Iy — Iw — 1) Lz (Ipw — ILyy) + 12
/_ ﬂN ﬁL zz \1yy xx 2z xx \Lxx Yy xz
r 2 + ) + 1 rq + A Pq

siendo:

A=1I,I.—I,
7} ANAYD]
L= 2p5’ b"V<q

1
M = ipS”c"Vsz

1
N = ipS”b"VQCN

(1.7)

(1.8)

(1.9)

(1.10)

(1.11)

(1.12)

(1.13)

Las ecuaciones de Euler sirven para obtener la relacién entre las velocidades angulares en ejes
cuerpo y los angulos de Euler que permiten transformar las coordenadas de ejes tierra a ejes cuerpo:

p=¢—sind
q = 0 cosp + ) cosh sing

r = 9 cosh cosp — 0 sing

Finalmente, se incluyen las ecuaciones cineméticas:

(1.14)

(1.15)

(1.16)
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% = w costp cosh + v (cosyp sinb sing — cosp sin) + w (—cosy sing + cos¢p sinb siny))  (1.17)
5 usiniy cosd + v (siny sinf sing — cosd cosyp) + w (—cosy sing + cos¢ sinf siny)  (1.18)
0z . .
i —usinf + vcosh sing + wcosh cos¢ (1.19)

Estas ecuaciones deben ser linealizadas para poder analizar la estabilidad de la aeronave. Para
poder realizar la linealizacion se debe de expresar de forma implicita las ecuaciones 1.1, 1.2, 1.3,
1.7, 1.8, 1.9, 1.14, 1.15 y 1.16.

1
Fi=-m (V' +qVa—rVB)+T - ipVQSw (cp + acr) — mgsind = 0 (1.20)
1
F=—-m (V’,@’ + VB +rV — pVa) + §pV25w0y + mgcosfsing = 0 (1.21)
1
Fs=-m((Va+Vd +pVB—qV)+ ipVQSw (acp + cr) + mgcosfcosp = 0 (1.22)
I, I Iy (Inw — Iy + 12) L, (I, —1I.,)—I?
F dzz 2 S b V izz 1 S b V2 zz \tzx Yy zz zz \Lyy zz T2 —0
y=—p'+ A 2p c+ 2 2p cN+ 2 pq+ rq
(1.23)
1 I - Ia:a: I:CZ
Fs=—q¢' + -+ PSwaV e+ —=—pr + == (1P = p®) =0 (1.24)
Ly 2 Iy, Iy
Iza Iy o duz Ly — Low — 1) Log (Ioo — Iyy) + I3,
F - +7§SbVCN+I2prVCZ+ A Tq+ pq—O
(1.25)
Fr=—p+¢ —'sind =0 (1.26)
Fy = —q+ 0'cos¢ + Y cosfsing = 0 (1.27)
Fy = —1r +1'cosBcosp — 0'sing = 0 (1.28)

Estas ecuaciones presentan la dependencia respecto a las variables del sistema longitudinal (V,
a, qy 0), las del sistema lateral (8, p, ¢ y r) y las variables de control (0,,, 0g, 0gc, 04 ¥ OR.
Por tanto, las ecuaciones linealizadas adoptan la siguiente expresién:

» _ OF, OF; y , OFi x| OF: OF, a OF, a OF: s
T v da dq 90 9B 9 Do
aF OF; s a : OF;
T oon T R T don

(1.29)
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Como se expuso anteriormente, el modelado de las fuerzas aerodindmicas es necesarias para
poder estudiar la dindamica del movimiento de la aeronave. Estas fuerzas aerodinamicas se adimen-
sionalizan del siguiente modo:

Fy

= T (1.30)

Ca
donde F, es una fuerza aerodinamica o momento por unidad de longitud genérico, p es la
densidad del aire, S” la superficie alar y V la velocidad de vuelo.
Se estudian las fuerzas y los momentos en los tres ejes cuerpo de la aeronave.
Las fuerzas en los ejes x y z son una composicion de las fuerzas de sustentacién y resistencia
aerodinamica:

cg; = sinacy, — cosacp (1.31)

¢, = —cosacy, — sinacp (1.32)

Las fuerzas y momentos que actian sobre la aeronave se pueden observar en la Figura 1.5.

En lo relativo al modelo aerodindamico de los coeficientes aerodinamicos de la aeronaves, se
emplea un modelo linealizado, es decir, los coeficientes aerodindmicos estan constituidos por el
sumatorio de una serie de derivadas aerodindmicas que multiplican a los distintos parametros que
intervienen en las fuerzas y momentos aerodidmicos:

dc d'q
Ca = Ziaai = Ca0 +Caaa+ca65+ca5E5E +Ca6E66Ec+Caq +
A

da; 2V
l " 1 1 (1.33)
o b'p b'r
+Caa o + Ca,@ﬁ + Ca(SAéA + CaéR(SR + Cap oV + Car oV

donde:

m c40: coeficiente para parametros del vuelo nulos.
® Cuo: derivada aerodindmica respecto del angulo de ataque.

m ¢, derivada aerodindmica respecto de la incidencia del canard. Este coeficiente se engloba
dentro del ¢qp. Sin embargo, se separa para asi poder evaluar la incidencia del canard necesaria
para trimar la aeronave.

" Cy5,: derivada aerodindmica respecto de la deflexién de los elevadores situados en el ala.

" Cu5p,.: derivada aerodindmica respecto de la deflexién de los elevadores situados en el canard.
= Cqq: derivada aerodindmica respecto de la velocidad de cabeceo.

= Cqq: derivada aerodindmica respecto de la variaciéon del angulo de ataque.

= c,3: derivada aerodinamica respecto del angulo de derrape.

" c45,: derivada aerodindmica respecto de la deflexion de los alerones.

" Cqs,: derivada aerodindmica respecto de la deflexién del timoén.

» cqp: derivada aerodindmica respecto de la velocidad de alabeo.
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= ¢4t derivada aerodindmica respecto de la velocidad de guinada.

Este modelo no es aplicable a la resistencia aerodinamica:

2

¢p =cpo+ K’ ((CL),)Q + K" ((CL)”) (1.34)

cpo: coeficiente de resistencia parasita.

K': factor de resistencia inducida del canard.

K" factor de resistencia inducida del ala.

/ . .z
» (cr): coeficiente de sustentacién generada por el canard.

» (c1)": coeficiente de sustentacién generada por el ala.



Capitulo 2

Modelado propulsivo de la aeronave

En este capitulo se desarrolla el modelo propulsivo que se emplea a lo largo de las siguientes
secciones. Los calculos se desarrollan haciendo uso de un modelo de empuje a hélice que incluye la
dependencia de la velocidad y de la altitud de vuelo en el empuje.

La planta propulsora de la aeronave estd compuesta por un motor brushless (AXI 2826/10) y
una hélice (APC 13x7 Sport Propeller), cuyo didmetro es de 33 cm. Un modelo de empuje producido
por una hélice se puede modelar mediante la teoria de conservacién de cantidad de movimiento o
mediante la teoria de elemento de pala. En los siguientes casos se aplica la teoria de conservacién
de la cantidad de movimiento aplicada a un disco impulsor en la que se impone que la potencia
necesaria para hacer girar las palas no depende de la velocidad de vuelo.

Se presentan las especificaciones del sistema propulsivo.

Especificaciones del modelo propulsivo

Potencia del motor 311 W
Rendimiento del motor 79%

Potencia propulsiva del sistema 247 W

Diametro de la hélice 0.33 m

Tabla 2.1: Especificaciones del sistema propulsivo.

2.1. Modelo de empuje en funcion de la velocidad y la altitud

En este apartado se presenta el modelo propulsivo del sistema constituido por el motor y la
hélice. Este modelo incluye la dependencia de la velocidad y la altitud de vuelo. Se obtiene de
aplicar la teoria de la cantidad de movimiento sobre una un disco actuador, con la suposicién de
que la potencia necesaria para mover las palas no depende de la velocidad. El modelo de empuje
viene definido por la siguiente expresién:

1/3
(90AWE + V3 /8P ATVIWG + 277 AW )

T = om 32/3 -

(2.1)
2pAVIV,

1/3
313 (9pAWE + V3\/SpP ATV + 27 + 2 42T
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donde:

dm: porcentaje de empuje empleado durante el vuelo. Es una medida del mando del motor.

p: densidad de la atmdsfera. Se fija en la correspondiente al nivel del mar.

A: area frontal del disco que genera el plano de la hélice.

Wo: Potencia del motor. En este caso se trata de un motor eléctrico, por lo tanto, su valor es
constante, no depende de la altitud de vuelo (densidad del aire).

V': Velocidad de vuelo de la aeronave.

El modelo propulsivo se grafica para vuelo al nivel del mar en la Figura 2.1

T(N)

15}

10}

v(m/s)

5 10 15 20 25 30

Figura 2.1: Modelo propulsivo en funcién de la velocidad al nivel del mar.



Capitulo 3

Modelado aerodinamico de la
aeronave

3.1. Introduccion

A lo largo de este capitulo se desarrolla el modelo aerodindmico de la aeronave, se calculard
la contribucién de los distintos elementos de la aeronave mediante tres métodos. En primer lugar,
mediante los procedimientos propios de la aerodindmica lineal empleando un modelo simplificado.
Posteriormente se aplican correcciones semiempiricas sobre estos resultados. Estas correcciones se
calculan mediante los procedimientos descritos en el manual USAF DATCOM seccién 4. Finalmente
se corrigen estos procedimientos sustituyendo la pendiente de la curva de sustentacién del modelo
potencial (27) por el valor obtenido para los perfiles empleando CFD.

3.2. Sustentacion

A lo largo de esta seccién se presenta el modelado aerodindmico de la sustentacién. Como
primera aproximacion, se calcula el valor de las derivadas aerodindmicas estédticas (crg, Cra ¥y
crs) siguiendo el desarrollo propio de la teoria potencial linealizada. Posteriormente, se corrigen
estos valores teniendo en cuenta la presencia del fuselaje y mejorando el modelo de interferencia
entre superficies sustentadoras. Ademads se incluyen las derivadas dindmicas en el modelo y las
derivadas de control (crs,, Crog,., CLq ¥ CLa). Finalmente se anaden correcciones extraidas del
célculo CFD (Computational Fluid Dynamics) para corregir las pendientes bidimensionales de los
perfiles aerodindamicos.

3.2.1. Modelado simplificado
Se calcula la expresion del coeficiente de sustentacion de modo simplificado:

¢, = cro + cra + crsd (3.1)

donde cro = (cr0)” + (co) ¥ cra = (cra)” + (cLa)-

Pendiente de la curva de sustentacién respecto del angulo de ataque

En esta subseccién se calcula la dependencia de la sustentacién respecto del angulo de ataque,
cLq- Para ello se emplea la teoria del ala de gran alargamiento (aerodindmica potencial). Esta
teoria establece que la pendiente respecto del dngulo de ataque de un ala es menor que la del perfil

11
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bidimensional. Este hecho se debe a la generacién de vértices en la punta del ala. Es decir, se
produce un torbellino en la punta del ala que reduce el dngulo de ataque efectivo de la misma. Se
presenta la expresién mediante la cual se modela este fenémeno:

" 2m AR/ ( ( de > ")
CLa) = e 3.2
() = o AT A da (32)
donde:

s AR": alargamiento del ala. El alargamiento se calcula como:

b/l2

AR = (3.3)

siendo 0" la envergadura del ala y S” la superficie alar.

] (g—;)”: efecto de la influencia de la superficie sustentadora delantera sobre la trasera.

En el caso del canard se emplea la misma expresién pero se cambia AR” por AR’ (alargamiento

del canard) y (j—;)” por (%)/ (influencia de la superficie sustentadora trasera sobre la delantera):

/ /
fera) = 5 (14 (52)) 3.9
2+ Vit AR? da

Al tratarse de una configuracién canard, el efecto de la influencia del canard sobre el ala en esta

primera aproximacién se considera despreciable. Por otro lado, la que genera el ala sobre el canard

no lo es. Aparece el fenémeno conocido como upwash que se traduce en un incremento del angulo

de ataque del canard. El cambio en el angulo de ataque puede estimarse mediante la siguiente
expresion:

[]

(56)/ = (0.3 AR"3 — 0.33) (C/) (ot o) (3:5)

Oa U

siendo AR’ el alargamiento del canard, ¢’ la cuerda media aerodindmica del canard y I’ la
distancia que separa el centro aerodindamico del ala del centro aerodindamico del canard.
/
En el avién del estudio el valor del upwash es: (g—;) =0.12

Aplicando estos conceptos, el valor de ¢y, para cada una de las superficies sustenadoras es:

Pendiente de sustentacion

Ala 4.5864
Canard 5.2146

Tabla 3.1: Pendiente de sustentacion para las distintas alas. Modelo potencial

Coeficiente de sustentacién con angulo de ataque global nulo: cgg

El angulo de ataque se mide desde el eje longitudinal del fuselaje. Por lo tanto los perfiles
aerodinamicos del ala y del canard generan sustentacion a pesar de que el angulo de ataque de la
aeronave sea nulo, ya que son perfiles con curvatura.

Para obtener el valor de la sustentacion con angulo de ataque nulo se debe definir en primer
lugar la pendiente de la sustentacién. Con esta pendiente se puede calcular la recta del coeficiente
de sustentacion en funcién del dangulo de ataque. La recta de la sustentacién del perfil bidimensional
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coincide con la recta tridimensional en el punto en el que la sustentacién es nula, puesto que en este
punto al no generarse sustentacién tampoco aparece la vorticidad en punta de ala. Los dngulos de
sustentacion nula se obtienen a partir de las curvas obtenidas mediante CFD, Figuras 10.7 y 10.8.

Angulo de sustentacién nula

stCYR 24 -8°
goe 482 -10°

Tabla 3.2: Angulos de sustentacion nula de los perfiles del ala y el canard.

A partir del valor de este angulo y de la pendiente respecto del dangulo de ataque se puede
obtener el coeficiente de sustentacién para el dngulo de ataque nulo (definiendo el dngulo de ataque
desde la cuerda del perfil aerodindmico).

Coeficiente ¢y

Ala 0.64
Canard 0.21

Tabla 3.3: Coeficiente de sustentacién del ala y del canard para un dngulo de ataque nulo. Adimen-
sionalizacién respecto de la superficie alar.

Coeficiente de sustentacién debido a la incidencia del canard respecto del fuselaje

La deflexién del canard respecto de la incidencia del ala, crg5, es una variable empleada para
conseguir un vuelo equilibrado con el fuselaje horizontal. Por lo tanto, se debe incluir ese dangulo
de incidencia en el calculo del coeficiente de sustentaciéon. Esta influencia se calcula mediante el
coeficiente crs que multiplica el angulo de incidencia. Este coeficiente se calcula exactamente igual
que cro (Ecuacion 3.4) para el canard y se toma un valor de incidencia para el canard (§) de 5.7°.

Coeficiente de sustentacién, expresiéon global

Numéricamente la expresion del coeficiente de sustentacion toma el siguiente valor:

cr, = 0.8536 + 5.3686c + 0.78226 (3.6)

3.2.2. Modelado semiempirico
Pendiente del coeficiente de sustentacién respecto al angulo de ataque

Un modelado méas preciso de este pardametro require estimar la influencia que los distintos
elementos de la aeronave ejercen entre si. Para calcular esta influencia se recurre al USAF DATCOM
capitulo 4.5: Wing-body-tail combinatios at angle of attack. Se emplea la siguiente metodologia ya
que la envergadura del ala delantera es inferior a la del ala trasera. La pendiente de la curva de
sustentacion viene determinada por los siguientes parametros:

1 q// S’ s s’
g & 50 T leredwy | G
(3.7)

1 S’
ClLa = |:(CLOé)le [KN + KW(B) + KB(W)} ﬁ + (CLa)le, KW(B) + KB<W>
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siendo

1 S, " q" B! 4"
(cLa)e 57 (cLa)e g KW Tor(wr) (7 2

2mAY (5 - %)

(CLa)W(’;) = (3.8)

donde los pardmetros son:

] (cLoé)i3 y (cLa)Z son las pendientes de sustentacién de las superficies delantera y trasera por

separado. Estas pendientes se pueden estimar mediante:

AR S,
(cLa), =21 2Es = (3.9)
2+ ,/4+ ARZ;,
donde el alargamiento efectivo de las alas se calcula como:
ARcss = €AR (3.10)

que a su vez depende de un parametro que corrige el alargamiento aumentandolo si existen
derivas en la punta del ala.

iris(2) -

En la ecuacién anterior el pardametro h hace referencia a la altura de las derivas mientras que
b es la envergadura del ala en la que se calcula el alargamiento efectivo.

La pendiente de sustentacion efectiva de las distintas alas sin tener en cuenta la influencia
del fuselaje ni la interaccion entre ellas se puede ver en la tabla 3.4. En esta tabla se muestra
la pendiente de sustentacién efectiva de ambas superficies sustentadoras sin influencias entre
ellas ni con el cuerpo. Estos coeficientes se presentan adimensionalizados con sus respectivas
superficies.

cLa (alas aisladas)

(cra).  3.8334

e

(cra)r  4.4764

e

Tabla 3.4: cr, del ala y el canard.

/ "
Ky + KW(B) + KB(W)] y [KW(B> + KB(W):| indican la interferencia entre el fuselaje y las

alas.

q//

[e's}

es el ratio entre la presion dindmica en el infinito y en el ala posterior.

g—lﬁ y g—% son los ratios entre el ala expuesta y la total.

%,I es el ratio entre el ala trasera y el ala principal.

(cLa)W(/,) se obtiene del procedimiento presente en USAF DATCOM capitulo 4.4.1.
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Calculo del ratio de presién dinamica entre el ala delantera y la trasera ;‘—;

Para calcular el ratio de presiones dindmicas (;L) se recurre al procedimiento USAF DATCOM

[e o]

capitulo 4.4.1-10. En este procedimiento se seguiran los siguientes pasos.

1. Se calcula medio grosor de la onda del ala mediante la expresion:

Cala

ZW T
= 0.68\/(CD0)” < + 0.15) (3.12)

donde (cpg)’ es el coeficiente de resistencia parasita del canard y ¢’ es la cuerda media
aerodinamica del canard. El grosor medio de la onda es zyy .

2. Se calcula el downwash en el plano de simetria del vértice generado por el canard. Se asume
la misma posicién que en la linea central de la onda.

_ 1.62¢f,

3. Se determina la distancia del vortice hasta el punto de interés, cuarto de cuerda de la cuerda
media aerodindmica del ala trasera.

z = ztan(y + € — @) (3.14)

A

Figura 3.1: Angulos influyentes en la estela del canard.

4. La pérdida de presién dindmica en el centro de la onda se estima como:

1/2

<Aq>o _ 242 ((epo)') (3.15)

q 7 +0.3

5. La pérdida de presién dindmica para un punto que no se encuentre en la linea media del

vortice viene dada por:
Aq Aq o (T 2
i A —Z 1
. ( . )Ocos 2 (3.16)

6. El ratio de presiéon dindmica viene determinado por la siguiente expresién:

L — (3.17)
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Para la geometria actual, suponiendo que los angulos de vuelo estable en crucero son a =0y
0 = 5.7°, se obtiene que (%O = 0.9905.

Calculo de los factores de interferencia entre el fuselaje y las alas.

Para calcular estos factores vamos a recurrir al apartado USAF DATCOM capitulo 4.3.1.2. Los
factores de interferencia son los siguientes:

» K indica la influencia en la generacién de sustentacion del morro del fuselaje sobre el canard.
Se calcula mediante la siguiente expresién:

(CLCV)N SNref

K =
N (era), Se

(3.18)
donde el coeficiente (crq)y e€s la sustentacién que genera el morro del avién. Para calcularlo
se recurre a USAF DATCOM capitulo 4.2.1.1. (cra), es la pendiente de sustentacion de la
superficie expuesta del ala. Se obtiene a partir de la pendiente de la curva de sustentacién
que se calcul6 en la Seccién 3.2.1 sin tener en cuenta la interferencia entre ala. Sy, ., es el
area de referencia de la pendiente de la curva de sustentacién de la nariz (drea transversal
del fuselaje donde acaba la nariz).

] K{jvw> y KE(W) se obtienen a partir de la Figura 3.2.

KB,W
6]
Kws

201

15} Kws

1.0

K
0.5f BW

b envergadura

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 d diametro delfuselaje

Figura 3.2: Ratios de la sustentacién KW< B Y K Bw)- Teoria del cuerpo esbelto.

Calculo de la pendiente de sustentacién generada por el morro del avién.

La pendiente de sustentacion de un cuerpo de revolucion en flujo potencial y velocidad subsénica
se puede estimar mediante la ecuacion:

A (3.19)

Vi
En esta expresién Vp es el volumen total del cuerpo. (ks — k1) es el factor de masa aparente
desarrollado por Munk y presentado en la Figura 3.4. El ratio de esbeltez del fuselaje se calcula
como [/d, es decir, longitud del fuselaje entre didmetro equivalente maximo del mismo. Sy es el
area transversal en el punto xg, el punto en el que el flujo deja de ser potencial, es una funcién de
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. oS s s .
x1 el punto en el que el gradiente aggx) alcanza su valor minimo. La funcién que relaciona ambas

posiciones se presenta a continuacion:

20— 0.378 + 052722 (3.20)
ly ly

En la que [ es la longitud del fuselaje.

La derivada del drea transversal se lleva a cabo de forma numérica. Para el fuselaje que se ha
presentado al comienzo del capitulo, se obtienen los valores de la Figura 3.3. Y la posicién del
minimo es % = 3.73. Por lo tanto 7 = 3.70 por lo tanto, la seccién que se obtiene en este punto
es: Sp_yy = 0.0102m>2.

0.020

0.015

0.01H

| >

Figura 3.3: Seccién transversal del fuselaje a lo largo de x. Se ha refinado la discretizacién en la
zona de mayor interés.

ko—k1
0.95}
0.90
0.85}
/ long. fus.
5 10 15 20 d diametro fus.

Figura 3.4: Factor de masa aparente.

Aplicando el procedimiento a la geometria que estamos estudiando, se obtiene una pendiente de
sustentacion (crqo)y = 0.1779. Este coeficiente se adimensionaliza respecto al volumen del cuerpo

(Vé/ 3). Por tanto, para poder introducir el valor en la Ecuacién 3.7 se tiene que referenciar el
coeficiente a la superficie frontal del fuselaje (crqa)y = 0.7675.
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Calculo del coeficiente de interferencia de los vértices.

En este apartado se calcula el valor del parametro va,<w,,> que modela la influencia de los
vértices generados por el canard sobre el ala. Para la estimacion de este coeficiente se siguen los
siguientes pasos:

1. En primer lugar se calcula la posicién espacial de los vértices de fuga del ala delantera respecto
al ala trasera. De este modo se conoce la influencia que tiene el vortice sobre el ala. Para
ello es necesario calcular el alargamiento efectivo del ala delantera (canard). El alargamiento
efectivo se calcula mediante la Ecuacién 3.10. En primer lugar se estima la posicién lateral
de los vértices. Esta distancia se obtiene mediante la Figura 3.5.

N |<°'-
1
N |2

N | T
N |2

-
o
L

0.8}
0.7

0.6}

1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 ARef‘f
0 2 4 6 8

Figura 3.5: Posicion lateral de los vortices del ala para vuelo subsénico.

Las variables geométricas de la Figura 3.5 se pueden observar en la Figura 3.6.
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b o § < | - jd |b”

Figura 3.6: Definicién de las variables geométricas.

Por otro lado, para obtener la posicién vertical de los vértices se mide la distancia desde el
centro aerodindmico del ala hasta la estela que deja el canard, asumiendo que el flujo que se
desprende del borde de fuga sigue la direccién del flujo libre, como se puede observar en la
Figura 3.7.

Figura 3.7: Croquis de la vorticidad en el plano vertical.

Por tanto, se calcula la posicién vertical como z, = x,,tana.

Se aplican estos calculos a la geometria del avion. Las distancias lateral y vertical de los
vértices se muestran en la Tabla 3.5.

b, 0.9016m
zy —0.0944m

Tabla 3.5: Posicion de los vértices.

2. Se calcula el factor de interferencia de vértices utilizando las curvas de la Figura 3.8.
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Zy
b
2
201 /
- / hw = ——=
0.2 Y vw b/2
1.51
-0.6
1.0 -0.8
-1
0.5
-1.5
w
1 1 1 1 1 b
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 25 >

Figura 3.8: Factor de interferencia de vortices.

1"

El gréfico es védlido cuando se tiene una relaccién 4 = 0, donde " es el radio equivalente del

b///2
fuselaje a la altura del ala. Se obtiene, por tanto, una interferencia de vértices de aproximadamente:
I, ~ —1.
W/(w//)

Resultados del calculo del coeficiente de sustentacion.

Se calculan los coeficientes de interferencia entre las alas y el cuerpo.

Coeficientes de interferencia

Ky 0.0275
!

K/W(B) 1.15

Kﬁ(w) 0.25

K/V,V(B) 1.05

Kf 0.1

Tabla 3.6: Resultados de los coeficientes de interferencia del ala y el fuselaje.

Se muestran los pardmetros geométricos.

Relacién de superficies

5 0.82
= 6.6667
s

S 0.92

Tabla 3.7: Resultados de la geometria.
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Finalmente se obtiene un cr, = 5.7410rad~! adimensionalizado con la superficie del ala prin-
cipal (trasera).

Dependencia de la incidencia del canard: cg;

Como se menciond anteriormente, este pardmetro considera la influencia de la incidencia del
canard con respecto del ala principal. Este pardmetro se calcula mediante el primer término de la
Ecuacién 3.7. Por lo tanto se obtiene:

/2
24 /4+ARZ,

Coeficiente de sustentacién: cpg

1SS

crs = 21 (KN + K, + Ky, — 0.8208 rad (3.21)

Se asume que la sustentacién sin dngulo de ataque estd tnicamente generada por la curvatura
de las alas. Es decir, se va a asumir que el fuselaje es practicamente simétrico y que por tan-
to, no sustenta cuando el dngulo de ataque es nulo. El coeficiente se obtiene siguiendo el mismo
procedimiento que en el apartado anterior.

Por tanto el coeficiente de sustentacion de las alas para dngulo de ataque nulo es el siguiente:

(cro)” 0.7188
(cro) 0.1433

Tabla 3.8: Coeficientes de sustentaciéon de las alas para la configuraciéon Canard-Cuerpo-Ala, dngulo
de ataque nulo.

Por tanto el ¢y del avidén sera:

Cro = 0.8620

Procedimiento de calculo del flap plano

En esta seccion se evalia la sustentacién generada por la deflexion de un flap plano en el borde
de fuga de una superficie aerodinamica.
La derivada cpg ; se calcula como:

L
CLéf = 2AC[2D,6f <CLzzz) Kch (322)

donde Acy, s, S€ calcula mediante la siguiente ecuacion:

0f — sinby
Act,p,, =27 (1 - W) (3.23)
siendo
Cr
0 = arcos (1 -2 (1 — ?>> (3.24)

La fraccién <2§“73D> es la relacién entre la pendiente de sustentacién 2D y la 3D. Se toman los
2D

valores Cra,, = 2T Y CLagp SON los dos tltimos términos de la Ecuacién 3.7.
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Finalmente se tienen que calcular los factores K. mediante la Figura 3.9 y K; mediante la
Figura 3.10.

as

I I I I
0.2 0.4 0.6 0.8

e (@s)el
-0.2}
-0.4} ’ .
-06} 40N
-0.8} 2}-0:

Figura 3.9: Célculo del coeficiente K..

Kp

1.01

0.8

0.61

0.4

0.2

b/2

=S

Figura 3.10: Célculo del coeficiente Kj.

Derivada de control, elevadores traseros: cy,s,-

Se modela la influencia de los elevadores que se sitian en el ala en la generacién de sustentacion.
La ubicacién de estos elevadores es la presentada en la Figura 3.11.
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I
_

Figura 3.11: Croquis del elevador.

Para calcular este incremento de lift provocado por la deflexion del elevador se empleara el
procedimiento descrito anteriormente.

Cuando se aplica el procedimiento anterior se tiene el siguiente resultado:

Acy,, ., 3.4546
(CL“—SD 0.7831

CLagp
K. 1.05
K 0.3

Tabla 3.9: Valores obtenidos durante el procedimiento.

Por lo tanto:

crLs, = 1.7043 rad~"

Derivada de control, elevadores delanteros: cg;,

Se va a estudiar la sustentacién generada por los elevadores situados en el canard. Estos se
encuentran en la figura 3.12.
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I

— b
[
al

Figura 3.12: Croquis del elevador del canard.

Para calcular su efecto se emplea el procedimiento descrito en el apartado anterior.
El resultado que se obtiene es el siguiente:

CLope = 280 5, <Z“3D> K K}, = 0.5850 (3.25)
Q2D

Derivada aerodinamica dindmica: cq

Para una configuracion en la que el ala delantera es de un tamaifio parecido o inferior a la trasera
se emplea la siguiente expresion para el calculo de este término:

S" _zepa — 2" Se\ (S (4" s’
¢Lq = (cLo)wp I [Kw sy + Kpan)]” S )\S" ) \ oo (cza)e + (cradwnqy S

donde (crq)yy, g €s la contribucion de la configuracion ala-fuselaje a la derivada. Este término
se corresponde con el canard. El valor de este parametro se expresa mediante la ecuacién obtenida
de USAF DATCOM procedimiento 7.8.1.1:

Sp I
(etadwn = Ko (e + (s (55 ) () (3.27)
siendo Ky p) el factor de interferencia del ala-fuselaje, figura 3.13. (crq)y, es la contribucién to-
tal del ala a la derivada, se obtiene de USAF DATCOM procedimiento 7.1.1.1. El término (crq) 5 es
la contribucién del cuerpo a la derivada aerodinamica, se obtiene de USAF DATCOM procedimiento
7.2.1.1.
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Figura 3.13: Factor de interferencia ala fuselaje.

1 2 — repa
(cLg)w = (2 + 20140) (cra),

(e =2y (1-52)

donde z,, es la distancia desde el vértice del fuselaje al centro de rotacién.

T |l Q

25

(3.28)

(3.29)

Aplicamos el procedimiento para la geometria actual. Se obtiene como resultado la siguiente

expresion:

XCDG
o

crqg = 29.5069 — 10.4118
Se representa en la siguiente grafica:

ClLq
10

Figura 3.14: Coeficiente cr4 en funcién de la posicién del centro de gravedad.

2.0 22 2.4 2.6 c"

(3.30)
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Derivada aerodindamcica dindmica: crg

Este coeficiente expresa el retardo sobre la desviacion de corriente que sufre el ala trasera cuando
se produce un cambio en el angulo de ataque en el avién. Este retardo es muy pequeiio pero tiene
un efecto apreciable sobre la dinamica de la aeronave. Podemos calcular este coeficiente con la

siguiente expresion:
/! " o 8 "
CLe = 2L, L (TcA” Toa o€
“ Yala g o c’ da

donde la desviacién de la corriente la vamos a estimar a partir de la siguiente expresion:

<ae >” _ % (3.32)

da (cLa)!

(3.31)

Es decir, el término de la sustentacién que modela la interferencia entre alas y que esta multi-
plicada por la pendiente de sustentacién del ala.
Al sustituir los valores de la geometria estudiada se obtienen el siguiente resultado:

cra = 1.4461 rad ™" (3.33)

Coeficiente de sustentacion: Sustentacion del ala, sustentacién del canard, sustentacion
del avién.

Se divide la sustentacién entre la generada por el ala y por el canard. Ademas se presenta la
expresiéon completa de la sustentacion.
Siguiendo el procedimiento anterior se tiene un coeficiente de sustentacién para el ala:

/! /B
€L, = 0.T188 + 514780 + 0.714355 + (29.1046 — 9.3135 "2 ) % + 1.4461% (3.34)
C

Para el canard se obtiene la siguiente expresién:

/!
cr,. . =0.1433 + 0.8208 + 0.82083 + 0.29250 5, + (0.4023 + 1.09835”?7(") % (3.35)

El valor total se obtiene como la suma de los valores anteriores.

cr, = 0.8620 + 5.7410c« + 0.82086 + 0.85216 g + 0.58500, +

/! /-

xcpa € 4 ca
— +1.4461—

' ) 2V + 0 2V

(3.36)

n (29.5069 —10.4118

Al situar el centro de gravedad en el lugar de referencia ¥ = 2.55 se obtiene la siguiente
expresion:

/! /-

cr, = 0.8620 + 5.7410c + 0.82086 + 0.8521d + 0.58500F, + 0.0299203% + 0.014562—‘/ (3.37)
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3.2.3. Modelado semiempirico corregido con CFD

Pendiente de la sustentacién del perfil respecto al angulo de ataque: cy,

Se obtiene la pendiente de sustentacion del perfil bidimensional a partir de las curvas obtenidas
a partir del calculo CFD: 10.7 y 10.8. Estas derivadas aerodinamicas se obtienen como un ajuste de
los puntos de las figuras anteriores. El ajuste de los puntos a la recta se realiza empleando minimos
cuadrados. En el caso del canard se ajusta la recta entre -4° y 9°, siendo este su rango de aplicacion.
Por otro lado, en el ala se aplica entre -6° y 5°.

Funcién CL (minimos cuadrados) Figura

Canard (goe 482) 0.8037 4 3.9771« 3.15
Ala (stCYR 24) 0.6894 + 5.2702c 3.16

Tabla 3.10: Expresiones para modelar la polar del perfil.

CL

=05

Figura 3.15: Coeficiente de sustentacion del canard - Expresion linealizada frente a puntos CFD.
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CL

=05

T

Figura 3.16: Coeficiente de sustentacién del ala - Expresion linealizada frente a puntos CFD.

Pendiente de la sustentaciéon del perfil respecto al angulo de de deflexién del flap: ci¢

Al igual que se ha planteado la pendiente del perfil bidimensional con el dngulo de ataque,
también se corrige la de los perfiles del ala y del canard con el angulo de deflexién del elevador.

e ccccafccccccbaccaaaal.
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Figura 3.17: Coeficiente de sustentacién del canard (izquierda) y al (derecha) en funcién de la
deflexion del elevador

Las pendientes de sustentacién se muestran en la Tabla 3.11.

Canard Ala
3.2247  2.4364

Tabla 3.11: Pendientes del canard y el ala respecto de la deflexién de los elevadores.

Dependencia de la sustentacién respecto del angulo de ataque

Se aplica el procedimiento descrito en el apartado anterior corregido con las pendientes del
coeficiente de sustentacién obtenidas con CFD.
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Canard 0.5254
Ala 4.2448
Total 4.7702

Tabla 3.12: Coeficiente ¢y, para ambas superficies sustentadoras.

Dependencia del coeficiente de sustentacion respecto de la incidencia del canard

Este coeficiente se calcula igual que se calcul6 el ¢y, del canard. El valor de este parametro una
vez aplicada la correccién por CFD se puede ver en la Ecuacion 3.38.

crs = 0.5254 (3.38)

Dependencia del coeficiente de sustentaciéon respecto a la deflexién de los elevadores.

La dependencia de la sustentacién respecto de la deflexion de los elevadores crs5, y crsy, se
corrige calculando con CFD el valor de la pendiente de sustentacion del perfil antes y después de
deflectar la superficie de control. Los valores obtenidos se pueden observar en la Tabla 3.13.

crs, 1.7661
crs,, 0.4388

Tabla 3.13: Coeficientes crs, ¥ L5y, -

Coeficiente de sustentacién con angulo de ataque nulo

Se calcula este pardmetro con el mismo procedimiento que se empled en el apartado anterior.
No obstante, en este calculo se corrige la pendiente de sustentacién. En este caso se obtiene el valor
de la Ecuacion 3.39.

cro = 0.6710 (3.39)

Dependencia del coeficiente de sustentacion con la velocidad de cabeceo

Al aplicar la correccién mediante CFD se obtiene la siguiente dependencia respecto del centro
de gravedad de la aeronave:

CLq = 24.9687 — 8.602795067,1,"" (3.40)

El coeficiente obtenido con la correccién CFD se grafica en la Figura 3.18.
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Modelo semiempirico
corregido con CFD

----- Modelo semiempirico

2.0 2.2 2.4 26 c

Figura 3.18: Coeficiente cr, en funcién de la posicién del centro de gravedad. En linea continua
se presenta el valor corregido mediante CFD mientras que en discontinuo se presenta el valor sin
corregir.

Dependencia de la sustentacién respecto de la variacion del angulo de ataque

Para el cédlculo de este coeficiente se sigue el procedimiento descrito en la seccién anterior,
empleando en este caso los valores corregidos. El resultado de este parametro se muestra en la
Ecuacién 3.41.

cLe = 0.4675 (3.41)

3.3. Resistencia

En esta seccion se presenta el calculo de la resistencia aerodindmica. En primer lugar se calcula la
resistencia producida por la friccién con el aire y la presién, en el borde de ataque se tiene un punto
de remanso, pero en el de fuga no, (paradoja de D’Alembert). a esta resistencia aerodindmica se le
denomina resistencia parasita. Posteriormente se desarrolla la resistencia aerodinamica producida
por el propio hecho de generar sustentacion (resistencia inducida).

3.3.1. Coeficiente de resistencia parasita

En este apartado, se calcula la resistencia que generan los distintos elementos de la aeronave
debido al rozamiento y a las presiones del campo fluido cuando la sustentacion es nula, lo que se
conoce como resistencia parasita, que de forma adimensional se expresa como cpg. Para realizar
este cédlculo se recurre a los procedimientos semiempiricos desarrollados en DATCOM.

Fuselaje

La resistencia parasita del fuselaje se estima con la Ecuacion 3.42 basada en la maxima area
frontal:

60 ly Ss
Dy, = N1+ — 0025 - | = - == D 42
CDy, = Cf + (o)) +0.0025 <d>} S5 + CDy (3.42)

donde:
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= CDy, es la resistencia parasita del cuerpo debida a la resistencia de la base, cuyo valor se
puede calcular utilizando la expresién 3.43.

3
CDy = 0.029 - ﬂ

o0, (3.43)

En el caso estudiado, se puede considerar despreciable, ya que el cuerpo acaba de forma suave,
de modo que la resistencia debida a la diferencia de presiones causada por el desprendimiento
del flujo al final del fuselaje no es importante. Se tiene un valor del orden del 4 % del valor de
resistencia parasita del resto del fuselaje. No obstante al anadir un cono a la hélice del motor
se reduce este valor.

= Cf es el coeficiente de friccién turbulento de la piel, que incluye los efectos de la rugosidad
como una funcién del niimero de Mach y del nimero de Reynolds basado en la longitud de
referencia [. Su valor se puede obtener de la grafica que aparece en la Figura 3.19

» [,/d es la esbeltez del fuselaje
= Sg es el drea mojada del cuerpo, excluyendo el area de la base

= Sp es la maxima area frontal del cuerpo

» dy/d es el ratio entre el didmetro de la base y el didmetro maximo del cuerpo

= (CDy)y es la resistencia pardsita del cuerpo exclusiva de la base, determinada por el primer
término de la ecuacién 3.42

Para los cuerpos que no son de revolucion, se establece un didmetro equivalente, representado
en la expresién 3.44.

S
0.7854

d= dequiv = (344)

donde S es el area de la seccion transversal del fuselaje.

Como se explicé anteriormente, el coeficiente de friccién es una funcién del nimero de Mach y
de Reynolds. La aeronave se supondra que vuela en régimen incompresible (M =~ 0) y el Reynolds,
Re se calcula como:

_pl
1

Re (3.45)
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Figura 3.19: Coeficiente de rozamiento para una placa plana. Se senialan para las distintas veloci-
dades los valores que se obtienen del coeficiente.

Los resultados del cédlculo del coeficiente de drag para las distintas velocidades se presentan en
la Figura 3.20.

Cdo
0.150

0.1485
0.1465
0.1445
o.1425

0.140}

1 1 1 1 1 V(m/s)
: 16 18 20 22 24

Figura 3.20: Coeficiente de resistencia parésita en funcién de la velocidad de vuelo.

Alas

En este subapartado se va a calcular la resistencia parasita de todas las superficies aerodindmicas
del avidn, esto es, el ala, el canard y los estabilizadores verticales.
Se emplea la expresién 3.46, obtenida de DATCOM:

4
1+L <t> + 100 (t>
c c

= C} es el coeficiente de friccién turbulento de la piel, que incluye los efectos de la rugosidad
como una funcién del nimero de Mach y del niimero de Reynolds basado en la longitud de

S’wet
Sref

CD,,, =Cj- Rps. (3.46)

wing

donde:
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referencia [. Su valor se puede obtener de la figura 3.19.
» t/c es la relacién media de espesor del ala en el sentido de la corriente
= [ es la posicién de la cuerda donde estd el maximo espesor
= Syet €s el area mojada del ala
= Spes es el drea de referencia

= R ¢ es el factor de correcion de la superficie sustentadora, este pardametro se obtiene como
una funcién del coseno del angulo de barrido de la linea de maximo espesor del ala y vuelo
en régimen incompresible (M ~ 0). Para A; /e = 0 se obtiene un factor de correccién de:
Ry ~1.08.

El céalculo del ntimero de Reynolds se va a realizar con la cuerda media aerodinamica. En el
caso estudiado, al emplearse un ala rectangular esta coincide con la cuerda del ala.

Para la caracterizacion del estabilizador vertical se modela como dos alas trapezoidales, como
indica la Figura 3.21.

sup
c'(

Figura 3.21: Croquis del estabilizador vertical de la aeronave.

Se divide el estabilizador en dos alas trapezoidales. La cuerda media aerodindmica del ala
superior es de CM A = 0.3250 m. Por otro lado, para la inferior es de CM A = 0.4255 m.
En la Tabla 3.14 se presentan los valores de C' Dy para las distintas alas.

Valores del coeficiente de resistencia

Superficie % Lrs Sif
Canard 0.1650 1.0800 0.1500
Ala 0.1240 1.0800 1.0000

Verticals,, 0.1000 1.0800 0.2160
Verticaly,; 0.1000 1.0800 0.0680

Tabla 3.14: Datos geométricos de las distintas superficies.
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Canard

Cdo

0.00225 -

0.00220

0.00215

0.00210

L L L L L V(mis)
16 18 20 22 24

Estabilizador vertical superior

€do

0.00265 |-

0.00260 |-

0.00255

0.00250 -

0.00245 -

0.00240 |-

V(m/s)

Ala

cdo
0.0122
0.0120
0.0118
0.0116
0.0114
0.0112

16 18 20 22 24
Estabilizador vertical inferior

cdo
0.00078}
0.00076
0.00074 |

V(m/s)

V(m/s)

Figura 3.22: Coeficiente de resistencia parasita del canard (arriba izquierda), del ala (arriba dere-
cha), del estabilizador vertical superior (abajo derecha) y del estabilizador vertical inferior (abajo
izquierda) en funcién de la velocidad.

Se puede observar que las variaciones en estos valores con la velocidad son pequenas por tanto
se va a emplear el valor més alto para sobredimensionar el empuje requerido. Por lo tanto, los
valores empleados van a ser:

3.3.2.

Superficie

CDo

Canard
Ala

0.0022
0.0121

Verticalg,, 0.0027
Vertical;,y  0.0008

Tabla 3.15: Valores del c¢pg tomados del lado de la seguridad.

Coeficiente de resistencia inducida

En este subapartado se calcula la resistencia producida por el dngulo de ataque inducido.

Para el cédlculo de la resistencia inducida se emplea la siguiente expresion:

CDi

2
L

- mARe

(3.47)

donde ¢y, es el coeficiente de sustentaciéon de la superficie aerodindmica (adimensionalizado con

la superficie del ala principal). AR es el aspect ratio de la superficie (AR = %) y e es el coeficiente

de Oswald, que indica la similitud entre el ala de la aeronave y un ala eliptica.
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El rebordeo que realiza el arie al pasar por la punta del ala genera un angulo de ataque inducido
que reduce la sustentacién del ala en las puntas. Este rebordeo es un resultado de la diferencia de
presiones entre el intradds y el extradds. Las depresiones en el extradds producen una corriente
de succion que obliga al aire a ascender desde el intradds en forma de torbellino. De este modo,
aparece una corriente de aire descendente en el ala que reduce el dngulo de ataque efectivo con el
que inciden los perfiles alares a lo largo de la envergadura.

Este término se calcula, siguiendo la teoria potencial, a partir de los coeficientes del ala de gran
alargamiento de Prandtl, Ecuacién 3.48.

2b & al sin (nbo)
00) — A, sin (nf NC A, 0 3.48
Oé( 0) 770(90)21: SZTL(TL 0)+OZL 0( 0)+¥7’L sm(Qo) ( )
El coeficiente de Oswald se calcula como:
1
= — A4
e= 17 (3.49)

donde
N A 2
6= ; n <Al> (3.50)

Los resultados se muestran en la tabla 3.16.
El valor de la constante de resistencia inducida se calcula mediante la siguiente expresion:

1
K =
TARe

En la Tabla 3.16 se presentan los valores de la constante de resistencia inducida para el ala y

(3.51)

para el canard.

Factor de resistencia Inducida

Canard 0.0759
Ala 0.0784

Tabla 3.16: Factor de resistencia inducida

Se observa también que la configuracién canard sustenta de forma maés eficiente que una confi-
guracién convencional. Sea el coeficiente de sustentacién de la aeronave ¢, = ¢} + ¢}, indicando ’
que pertenece al ala delantera y ” a la trasera, se demuestra que la resistencia inducida es menor
en el canard. En la configuracién convencional ¢; ~ ¢, por lo tanto:

e = K (™) ~ K (e + () = K () + ((em)) + 2 (i)' (e)")
(3.52)
Se compara con el generado por el canard:

2

et = K (™))" + K7 (™)) (3.53)

Suponiendo el valor de K’ y K" es similar se llega a la conclusién de que:

s < e (3.54)



36 CAPITULO 3. MODELADO AERODINAMICO DE LA AERONAVE

Por tanto, el hecho de tener un estabilizador que contribuye a la generacién de sustentacion,
reduce la sustentacion que genera el ala principal reduciendo, por tanto, la resistencia inducida
asociada. En el caso de una configuracion convencional, el estabilizador no sustenta o incluso tiene
sustentacion negativa, lo cual provoca que tenga que ser mayor el coeficiente de sustentacion del
ala e incrementa la resistencia inducida, como se demostré anteriormente.

3.3.3. Total

Por tanto podemos expresar el coeficiente de resistencia como:

¢p = Cpo + Cpi (3.55)

Por tanto, numéricamente:

cp = 0.0217 4+ 0.0759 (cz)' + 0.0784 (cr.)” (3.56)

3.4. Momento de cabeceo

En esta seccién se modela el momento de cabeceo de la aeronave. El primer modelo que se presen-
ta es un modelo simplificado. Posteriormente se calcula siguiendo los procedimientos semiempiricos
de DATCOM. Finalmente, al igual, que se hizo en el cédlculo del coeficiente de sustentacién, se
corrige la pendiente potencial de la sustentacién bidimensional por la obtenida mediante CFD.

3.4.1. Momento de cabeceo, modelo simplificado
Coeficiente del momento de cabeceo con angulo de ataque nulo

Se modela el coeficiente cp;. El valor de este coeficiente se calcula haciendo uso de la siguiente
expresion:

rQf / ’
1 € TCDG — oy

o 7 r C 1 TCDG — xsz
CMO - (CMO) + (CMO) C//S// + (CLO) C// C// ) o

C”

+ (cro (3.57)

Para los pardametros geométricos de la aeronave se tiene, en funcién de la posicién del centro de
gravedad la siguiente expresion:

caro = —1.5509 + 0.70759”(25’6' (3.58)

CMo

XCDG

Cc
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Dependencia del momento con el dngulo de ataque

La dependencia del momento respecto del angulo de ataque, cprq, €s de vital importancia para
la estabilidad de la aeronave. Es decir, si esta derivada aerodinamica es positiva la aeronave sera
longitudinalmente inestable. El cdlculo de la derivada aerodindmica se realiza con la siguiente
expresion:

/ /
/ i$C’DG —Toa
gt o

"
" TCDG — Lo

o T (cra) (3.59)

CMa = (CLoz)

De esta expresion se obtiene el punto neutro. Este punto es el lugar geométrico en el cual la

pendiente del momento de cabeceo es nula, es decir, es el punto en el que se sitia la sustenta-

cién generada por el incremento de dngulo de ataque de la aeronave. Por tanto, en este punto el
coeficiente de momento es nulo.

dcra

da

=0 (3.60)

El punto neutro se calcula mediante la siguiente expresion:

zpn  (cra)” (252)" + (cra) 57 (%54

C// - (CLa)// + (CLa)/ %

) _ 2968 (3.61)

Para que el valor del coeficiente ¢y, sea negativo el centro de gravedad debe situarse por delante
del punto neutro de la aeronave.

TCDG — TPN
CMa = CLa o (362)

Se obtiene la siguiente expresion de cpr, en funcién de la posicién del centro de gravedad.

TCda
o

cMo = —9.8404 +5.1719 (3.63)

La Figura 3.23 representa la evolucién del cps, en funcién de la posicion del centro de gravedad
de la aeronave.

CMg
4 -
3 -
2 -
1 -
L L L L XCDG
20 22 24 26 c"

Figura 3.23: Valor del coeficiente ¢y, como funcién de la posicién del centro de gravedad.
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Influencia de la deflexién del canard

Se modela la influencia de la incidencia del canard en el momento de cabeceo. Esta influencia
viene definida por la siguiente expresién:

/i/l'CDG - -TICA

ems = (cLa) o = (3.64)

Sustituyendo se obtiene la siguiente funcién:

x
ears = —0.0531 + 0.5661-°2¢ (3.65)
C
se grafica el resultado anterior:
CMg¢

15}
14}
1.3}
1.2}
1.4}
: L L L L XCDG
20 22 24 26 c"

Figura 3.24: Valor del coeficiente ¢ps5 como funcion de la posicion del centro de gravedad.

3.4.2. Modelado semiempirico
Coeficiente de momento para angulo de ataque nulo.

El coeficiente de momento para angulo de ataque nulo ¢y esta compuesto por la suma de dos
términos. El primer término es el coeficiente del momento de cabeceo propio del ala y el canard.
El segundo es la influencia que tiene en el momento de cabeceo la sustentaciéon generada por el ala
y el canard.

La expresion que define el coeficiente cprg de nuestra aeronave es la siguiente:

! ! 1
" / , Tcpg —a' S n TCDG — T 2T — 20DG
Cho = CMO + CMO@ + CLOT@ CLU C// =+ cT c// (366)
donde
T
T =T a5 (3.67)
%pS”vZ

En lo relativo al primer término, el coeficiente de momento de la interferencia entre el ala y
el fuselaje para sustentacién nula se puede calcular mediante el procedimiento que se muestra en
USAF DATCOM 4.3.2.1. Se puede expresar como:

(eat0)us = [(cao)uy + (caro) g] O (3.68)
(CMO)Mzo
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donde (cp0)yy es el coeficiente de momento para sustentacién nula que se obtiene siguiendo el
procedimiento USAF DATCOM 4.1.4.1. % es la correccion del nimero de Mach. Se obtiene

CMO) p—
mediante la figura 3.25. Es una medida del ratio del momento de cabeceo para sustentacién nula

en el flujo compresible. (car0) 5 es el momento de cabeceo para sustentaciéon nula del fuselaje, no
tiene aplicada la correccién del nimero de Mach. Se obtiene como:

r=Ilp
ko — k . _
(car0)p = ﬁ Y wh [(ao)y + (icr)p) Az = —9.72- 1073 (3.69)
: W™ =0

Los términos se explican a continuacion:

(k2 — k1) es el factor de masa aparente desarrollado por Munk se calcula mediante la Figura
3.4.

= wy es el espesor medio del incremento del fuselaje (se puede observar en la Figura 3.26).
= (ap)y, es el angulo de sustentacién nula del ala respecto a la linea de referencia del fuselaje.

» (icr)p es el angulo de incidencia de la linea de cuerda relativa al plano de referencia del
avion.

= Az es la longitud del incremento de fuselaje. Los pardmetros geométricos se pueden observar
en la figura 3.26.

(emo )y

(C’"O)M=o
1.4}
1.3}

1.21

1 1 1 1 1 1 1 M
0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

Figura 3.25: Correccién debida al niimero de Mach.
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AX

" <1 >

Figura 3.26: Parametros geométricos.

Para el caso de alas rectas, sin torsién y distribucion eliptica de la sustentacién se puede aplicar
la siguiente ecuacién:

ARCOSQAC/4
(Cm0)9:0 = m&no (3.70)

Se aplica el procedimiento a la geometria del avién. Los resultados obtenidos se muestran a
continuacién.

Se obtienen los siguientes coeficientes de momento:

(caro)’ —0.0071
(earo)”  —0.1241

Tabla 3.17: Coeficientes de momento de las alas teniendo en cuenta la influencia del fuselaje.

Para obtener el coeficiente de momento total de la aeronave para un angulo de ataque nulo se
tiene que tener en cuenta el efecto que tiene la sustentacion al estar alejada del centro de gravedad
y el efecto que tiene el empuje ya que el motor se encuentra por encima del eje del cuerpo. El
punto de aplicacién de la resistencia aerodinamica es dificil de estimar aunque es un punto cercano
al centro de gravedad, por lo tanto, como su valor va a ser pequeno en comparacién con el de
la sustentacién, se va a despreciar su valor. Ademds, al estar el empuje alejado verticalmente del
centro de gravedad de la aeronave, también introduce momento.

Se sustituyen los valores de la geometria en la Ecuacion 3.66. La expresién del momento de
cabeceo sin sustentacién es la siguiente:

2CDG

caro = —2.26518 + 0.80182C2C 4 0. 1¢p — e 2L (3.71)
c c
Se considera que el vuelo en crucero se realiza con 0,, = 0.75 y v = 20m/s.
earo = —2.2632 + 0.8018°2F _ 0 019720 (3.72)
& &

Se representa esta expresiéon para zopg = 0 en la Figura 3.27.
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XcbG
1 L L L 1 L L L 1 L L L 1

2.0 2.2 2.4 2.6 c"

Figura 3.27: Coeficiente cpro en funcién de la posicién del centro de gravedad.

Dependencia del momento de cabeceo con angulo de ataque.

En este apartado se presenta el modelado de la derivada aerodindmica del momento de cabeceo
respecto del angulo de ataque, cpsq.

Para calcular este coeficiente recurriremos al procedimiento presentado en USAF DATCOM:
procedimiento 4.5.2.1. Segin este procedimiento se tiene la siguiente expresion para el cpsq.-

x - S!S’
CMa = % [Kn + Kpw) + Kws)| (cLa)e gt
:UCDG—Q;‘” ” S// q// S/ (373)
+?{ [Kw(s) + Kpw)] (cLa)e S 4o + (CLoz)w(v) @}

Donde ' es el centro aerodindmico del canard y z” el del ala.

Se emplean los valores de sustentacion que se obtuvieron en el apartado anterior. El valor
obtenido para la derivada del momento de cabeceo:

ellel
o

CMo = —15.4525 + 5.7410

(3.74)

La Figura 3.28 representa este parametro en funcion de la posicion del centro de gravedad.
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CMa

Figura 3.28: Coeficiente cpr, en funcién de la posicién del centro de gravedad.

De esta expresion se puede obtener el valor del punto neutro.

crra =0 — PN — 96916 (3.75)

C//

Esta dimensién se mide desde el borde de ataque del canard.

Coeficiente de momento producido por la incidencia del canard respecto el eje del
fuselaje

Es el momento que genera la deflexién del canard respecto a la del ala principal. Se calcula
mediante la siguiente expresion:

/
LCDG — Toa
CM§ = —— ¢ CL§ (3.76)

C

El valor que se obtiene es el siguiente:

cars = —0.0770 + 0.8208 2¢PE (3.77)

C//

Se representa esta funcién:
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CMé
21F
20F
19F

1.8F

1.6F

1.5 ‘ XcDG
fl L 1 L L L 1 L L L 1 L L L 1 L L

2.0 2.2 2.4 2.6 c"

Figura 3.29: Coeficiente cjs5 en funcién de la posicién del centro de gravedad.

Derivada de control del momento de cabeceo: deflexién de los elevadores del ala

En este apartado se modela el momento de cabeceo producido por la deflexion de los elevadores
del ala. Este es un parametro de control de la actitud del avién. El avion posee elevadores tanto
en el ala como en el canard. Los elevadores del ala se emplean para el trimado de la aeronave en
funcién de la posicidn exacta del centro de gravedad, mientras que los elevadores del canard se
utilizan para controlar el momento de cabeceo en las maniobras.

La derivada del momento respecto al deflexién de los elevadores del ala se calcula mediante la
siguiente expresion.

TepG — T
_ CA
CMép = #CLSE (3.78)

El valor numérico que se obtiene es el siguiente:

TCODG

ersy = —53259 + 170437

(3.79)
Se representa:
CM6g
-0.8 —
-1.2 —
-14 —
-1.6 —
-1.8 —

-20F
L XcbG

220 20 2.2 24 2.6 c"

Figura 3.30: Coeficiente cpss, en funcién de la posicién del centro de gravedad.
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Derivada de control del momento de cabeceo: deflexién de los elevadores del canard

Este apartado presenta la capacidad para controlar el cabeceo de la aeronave mediante la
deflexién de los elevadores del canard. Se calcula mediante la siguiente expresion:

x — x)
CMsp, = wa& (3.80)
Se obtiene la siguiente expresion:
Carsy, = —0.0548 + 0.5850“ch (3.81)

Se representa:

CM6ec

XcpG

1 I I I 1 I I I 1 I I I 1

! 2.0 2.2 2.4 2.6 c"

Figura 3.31: Coeficiente cpss,,. en funcién de la posicién del centro de gravedad.

Derivada aerodinamica respecto la velocidad de cabeceo

Se trata de la variacién del momento de cabeceo con el ratio de giro cpq. Se calcula siguiendo
el procedimiento USAF DATCOM seccion 7.4.1.2. Este parametro es de vital importancia para la
estabilidad de la aeronave. Si no posee un valor negativo la aeronave sera incapaz de amortiguar
su movimiento y por tanto sera longitudinalmente inestable.

S/ Cl

CMq = (CMq)WB (S”) (c”) o
Cepe — o 9 Sé’ q// s
—2(Ze2e 2 ea ) e + Kol (5 ) (L) ol + Ccralwors (30

donde (cprq)yy 5 s la contribucion del la interferencia ala-fuselaje se calcula siguiendo el proce-
dimiento descrito en USAF DATCOM procedimiento 7.3.1.2.

(3.82)

C/

(errahws = Kavs) (exghy + (€rrg) @’;) <lb>2 (3.83)

siendo (cprq)yy, es la contribucién del ala a la derivada cprg, USAF DATCOM procedimiento
7.1.1.2. (cnq) g es la contribucién del fuselaje a la derivada, USAF DATCOM procedimiento 7.2.1.2.
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1 — Zm 2_& Le _ Tm
lb Sblb lb lb
(Cﬂ4q)b:: 2CM oy, v
1—2%Zm ) — Yo
( lb> Splp

(3.84)

En la ecuacién anterior, cpq, €s el coeficiente momento del fuselaje obtenido de USAF DAT-
COM procedimiento 4.2.2.1. Vi, es el volumen del fuselaje, Sy es la superficie de base del cuerpo.
x. es la distancia longitudinal desde el vértice hasta el centroide del volumen, viene dado por la
siguiente expresion:

Iy x0 o
S(z)xdr das.
=0 77"~ E ad — ~ E — )
= 3 T (xm — ) Az ASy (T, — ) (3.85)

Le

siendo z,, la distancia desde el vértice al centro de rotacion.

(3.86)

o =

! / 2
lzcpg—= ZOoDG—T
A |:2 o’ + 2 ( c’ ) :| 1 A3tan2AC/4
(ermq)yy = —0.Tciqco8A )4 +

A+ 2cosh./y + 24 \ A+ 6cosA./y

Por la teoria de los cuerpos esbeltos se obtiene el coeficiente de momento generado por el
fuselaje:

Chlay = 2 (mm + 0 1) (3.87)

Sustituimos los valores de la geometria:

35.434 — 131.45129pG 4 71.788 (22pe)? — 11.3504 (22p< )
“Mq = Cpa _().3239

Cl/

(3.88)

Se representa graficamente:

CMq
_8f
-105—
-12 ;
-145—
—16;

18}

XcbG
| L L L | L L L | L L L | _—

‘ 2.0 22 2.4 26 c"

Figura 3.32: Coeficiente cpz4 en funcién de la posicién del centro de gravedad.
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Derivada aerodinamica respecto de la variaciéon del angulo de ataque

En esta seccién se va a modelar matematicamente el efecto que tiene el retardo en la desviacion
de la corriente sobre el momento de cabeceo cjr,. Matematicamente, se puede expresar mediante
la siguiente expresion:

TODG — T
C
CMé& = CLa 5 (3.89)

Al aplicarlo sobre nuestra geometria se tiene el siguiente valor:

elrle
o

cmea = —4.5189 + 1.4461

(3.90)

A continuacién se representa para las distintas ubicaciones del centro de gravedad:

CMa
06l

08}
10}
1.2}
14}
16}

XcpG
1 n n n 1 n n n 1 n n n 1 —_—

2.0 2.2 24 26 c"

Figura 3.33: Coeficiente cjs4 en funcién de la posicién del centro de gravedad.

Coeficiente de momento: expresién global.

Para obtener la expresion del momento se tiene que unir en la misma expresién los diferentes
coeficientes calculados:

/! /!
C

c .
cM = o + e + eyl + CrspdE + CMsp, OB, + CMaqy-1 + CMe 5@ (3.91)

Para calcular la deflexiéon necesaria para equilibrar el avién se fijan las condiciones de vuelo
dm = 0.75 y v = 20m/s. Se estudia ahora para a = 0, g = 0, 0g, = 0. También se considera
que el centro de gravedad se encuentra en el eje del fuselaje. Se grafica la deflexién necesaria para
equilibrar el vuelo
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6(°)
10
5 -
XCDG
i 1 i i i i 1 i i i i 1 i i i i 1 i i i i J
2.4 2.5 2.6 2.7 28 c"

_5 =
_10 L

Figura 3.34: Deflexién del canard necesaria para estabilizar el avién (anular el momento de cabeceo)
para distintas posiciones del centro de gravedad.

Se aprecia que para un dngulo de incidencia de entre 5° y 6° el centro de gravedad se debe situar
a 1.05 m del borde de ataque del canard. A continuacién se va a realizar el andlisis de sensibilidad
del margen estatico. Para ello se va a fijar una deflexién de los elevadores de entre —10° y 10°.
Con estos margenes de maniobra se va a estudiar el intervalo en el que se puede ubicar el centro
de gravedad.

Por tanto, se va a fijar el valor de § = 5.7°, a = 0° vamos a ver que angulo de deflexién se
necesita en los elevadores del canard, para distintos valores de la deflexién de los elevadores del ala.
En la siguiente grafica se muestra el valor del margen estatico permitido para que no se desestabilice
la aeronave. Los limites que estableceremos van a ser:

= Margen estdtico minimo M E = 0. Punto neutro.

= La deflexion del elevador del canard y del ala debe de estar entre —10° y 10°.

Siendo

PN — XCDG
o

ME = (3.92)
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OEc

| 7

5E¢

-10

Figura 3.35: Localizacién del centro de gravedad, siendo a = 0°, 6 = 5°, zopg = 0m.

El margen estatico permitido debe de situarse en la zona limitada por las curvas. Si fijamos que
en el vuelo de crucero el elevador del canard no se deflecte, se puede delimitar el margen estatico
en el siguiente intervalo:

ME € [0, 0.4026] (3.93)
En términos del centro de gravedad este se puede situar en el siguiente intervalo:

XCDG
o

¢ [2.289 , 2.6915] (3.94)

Por tanto se tiene un intervalo de 16 ¢cm para situar el centro de gravedad dentro de estas
especificaciones.

Por otro lado si queremos mezclar ambas deflexiones para obtener un rango mayor, los resultados
que se obtienen son los siguientes.

ME € [0, 0.7283] (3.95)

En el caso de la posicion del centro de gravedad:

zepe € [1.9633 , 2.6915] (3.96)
Por tanto, si permitimos que se estabilice con cualquier deflexién de los dos pares de elevadores

se tiene un margen de 29 cm para colocar el centro de gravedad.

3.4.3. Modelado semiempirico corregido con CFD

Se corrigen las pendientes de los coeficientes de sustentacién mediante los valores obtenidos con
los calculos de CFD. Este hecho varia los resultados obtenidos anteriormente.
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Coeficiente de momento para angulo de ataque nulo.

La expresion corregida con CFD adopta los siguientes valores:

earo = —1.8826 + 0.6710=22C

+0.1er — 6.25
siendo

T

cr = ———
%pS”U2

Se grafica en funcién de la posicion del centro de gravedad:

CMO

—0.1} -
-02F 7

-0.3¢} -7

Modelo semiempirico
corregido con CFD

Modelo semiempirico

-0.4f -7
—05 ~ /’

e | | | XCDG
2.4 2.6 c"

07} -

49

2CDG
7 cT (3.97)
(3.98)

Figura 3.36: Coeficiente cpso en funcién de la posicion del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado

anterior.

Se aprecia que el coeficiente de momento tiene un valor menos negativo tras aplicar la correccion.
Este hecho se debe a que al disminuir la pendiente de sustentacién de los perfiles los coeficientes de
sustentacion para angulo de ataque nulo son menores de los que se habian obtenido anteriormente

y por lo tanto en valor absoluto, el coeficiente se vuelve menor.

Derivada aerodindmica del momento de cabeceo respecto del angulo de ataque.

La expresion al corregir el valor es la siguiente:

ellel
o

CMao = —13.3143 4+ 4.7702

Se expresa en funcién del centro de gravedad:

(3.99)
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CMa

Modelo semiempirico
corregido con CFD

----- Modelo semiempirico

Figura 3.37: Coeficiente cpso en funcién de la posicion del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado
anterior.

Se aprecia claramente que se produce una pérdida en la pendiente del momento respecto del
centro de gravedad. Este hecho se debe a la pérdida de pendiente de sustentacién de los perfiles al
aplicar la correccion CFD.

De esta expresiéon podemos obtener el valor del punto neutro.

cra=0— 2py = 1.1165m (3.100)

Este valor se adimensionaliza con la cuerda aerodinamica del ala.

PN _ 97912 (3.101)

c//

Esta dimension se mide desde el borde de ataque del canard.

Coeficiente de momento producido por la incidencia del canard respecto el eje del
fuselaje

Tras aplicar la correccién obtenida mediante CFD, se obtiene la siguiente expresion de la deri-

vada aerodindmica:

cars = —0.0493 + 0.52547CPC (3.102)

C”

Se representa esta funcién:
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CMé
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Figura 3.38: Coeficiente cpss en funcién de la posicién del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado
anterior.

Debido a la pérdida de la pendiente de sustentacion del perfil 2D se produce una disminucién
del valor de este coeficiente.
Derivada de control del momento de cabeceo: deflexién de los elevadores del ala

El valor numérico que se obtiene tras aplicar la correccién es el siguiente:

TCDG

cMsy = —9.9607 + 1.7661 o7 (3.103)
Se representa:
CM6g
a””
-1.0F ’,a’ Modelo semiempirico
,,/ corregido con CFD
-
,a” - ---- Modelo semiempirico
- 1 5 B ’/’
/””
-
’/
—20 ;’¢”
—25 i . . . . XCDG
2.0 2.2 2.4 2.6 c"

Figura 3.39: Coeficiente cjs5,, en funcién de la posicién del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado
anterior.

Se observa que al igual que sucede en el apartado anterior, el descenso de las pendientes de
sustentacion de los perfiles 2D tanto deflectando el elevador como sin deflectarlo provocan una
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disminucién del valor de esta derivada aerodinamica ya que la relacién con la que disminuye el
bidimensional es mayor que el tridimensional. Por este motivo el valor absoluto es mayor.

Derivada de control del momento de cabeceo: deflexion de los elevadores del canard

Se obtiene la siguiente expresién con la correcién de CFD:

x
Crsp, = —0.0411 + 0.4388-2¢ (3.104)
¢ c
Se representa:
CMéEC
”’
-7
141 /,—’ Modelo semiempirico
,f" corregido con CFD
”
P N R Modelo semiempirico
12 B ’¢”
-~
F””’
1.01
! ! ! ! XCDG
2.0 2.2 2.4 2.6 c"

Figura 3.40: Coeficiente cpss,, en funcién de la posicién del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado
anterior.

Al igual que sucede en la derivada anterior se produce una disminucién del valor del coeficiente.
Sin embargo, en este apartado, el perfil bidimensional pierde menos pendiente que el tridimensional.

Derivada aerodinamica respecto la velocidad de cabeceo

30.2893 — 112.2772€PS 4 61.09672¢R<2 + 9.7241 2cpe®

Mg = oG 03239

(3.105)

Se representa graficamente:
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Figura 3.41: Coeficiente cprq en funcién de la posicién del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado
anterior.

Se aprecia que el valor absoluto del coeficiente disminuye como consecuencia de la pérdida de
pendiente en la cueva cy, — « del perfil bidimensional.

Derivada aerodindmica respecto de la variacion del angulo de ataque

Con la correcciéon introducida a través de las curvas obtenidas con el CFD se obtiene la siguiente
expresion:

LCDG
!

CMa = —1.4609 + 0.4675

(3.106)

A continuacién se representa para las distintas ubicaciones del centro de gravedad:

CMa
Modelo semiempirico
-0.5} . | 1 1 XCDG corregido con CFD
2.0 2.2 24 26-77 " | o-o-. Modelo semiempirico
’/
’/
-1.0f P
-
/’
’/
’/
/’
-15} T
’/
’/
f”

Figura 3.42: Coeficiente cpz4 en funcion de la posicion del centro de gravedad. Se representa con
linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en el apartado
anterior.

En este caso se observa que el valor absoluto disminuye por la perdida de pendiente de susten-
tacion del perfil bidimensional.
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Coeficiente de momento: expresién global.

Para obtener la expresion del momento se tiene que unir en la misma expresién los diferentes
coeficientes calculados:

I I
CM = Cpo + Crra + cprsd + CM5E5E + CM5EC5Ec + ch%q + CMQ%O} (3.107)

Para calcular la deflexion necesaria para equilibrar el avién se fijan las condiciones de vuelo
dm = 0.75 y v = 20m/s. Se estudia ahora para @ = 0, g = 0, dg,. También se considera que
el centro de gravedad se encuentra en el eje del fuselaje. Se grafica la deflexiéon necesaria para
equilibrar el vuelo

6(°)
10 N~

Modelo semiempirico
corregido con CFD

~ -~
-~
-~
-~
-~
-~
~
~
-~
~ -
-

----- Modelo semiempirico

. . . . . . , Xcpe
240 245 250 255 260 265 270 c"

-10*%

Figura 3.43: Deflexion del canard necesaria para estabilizar el avién (anular el momento de cabeceo)
para distintas posiciones del centro de gravedad.

Se aprecia que para un angulo de incidencia de entre 5° y 6° el centro de gravedad se debe situar
a 1.05 m del borde de ataque del canard. A continuacién se va a realizar el andlisis de sensibilidad
del margen estatico. Para ello se va a fijar una deflexién de los elevadores de entre —10° y 10°.
Con estos margenes de maniobra se va a estudiar el intervalo en el que se puede ubicar el centro
de gravedad.

Por tanto, se fija el valor de § = 5.7°, a = 0° vamos a ver que angulo de deflexién se necesita
en los elevadores del canard, para distintos valores de la deflexién de los elevadores del ala. En
la Figura 3.44 se muestra el valor del margen estatico permitido para que no se desestabilice la
aeronave. Los limites que estableceremos van a ser:

= Margen estatico minimo M E = 0. Punto neutro.
= La deflexién del elevador del canard y del ala debe de estar entre —10° y 10°.

Siendo

IPN — LCD
ME = “EN _—Cba
C

(3.108)
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_100 Modelo semiempirico
corregido con CFD

----- Modelo semiempirico

T ME

Figura 3.44: Localizacién del centro de gravedad, siendo @ = 0°, 6 = 5.7°, zope = 0m. Se
representa con linea continua el coeficiente corregido y con discontinua el coeficiente calculado en
el apartado anterior.

El margen estatico permitido debe de situarse en la zona limitada por las curvas. Si se limita que
en el vuelo de crucero el elevador del canard no se deflecte, se puede delimitar el margen estatico
en el siguiente intervalo:

ME € [0, 0.7549] (3.109)

En términos del centro de gravedad este se puede situar en el siguiente intervalo:

xeopa € [2.0363 , 2.7913] (3.110)

Por tanto se tiene un intervalo de 30c¢m para situar el centro de gravedad dentro de estas
especificaciones.

Por otro lado si queremos mezclar ambas deflexiones para obtener un rango mayor, los resultados
que se obtienen son los siguientes.

ME € [0, 1.0575] (3.111)

En el caso de la posicion del centro de gravedad:

zepa € [1.7338 ) 2.7913] m (3.112)

Por tanto, si permitimos que se estabilice con cualquier deflexién de los dos pares de elevadores
se tiene un margen de 42 ¢m para colocar el centro de gravedad.

De este estudio se llega a una importante conclusién en el disenio de los aviones de configuracién
canard, la necesidad de emplear para el canard un perfil con mayor curvatura. Este hecho se puede
observar en la Figura 3.44 en la que el calculo que introduce la correccién por CFD (por la curvatura
de los perfiles alares) se obtiene la capacidad de trabajar con un margen estdtico mayor.

3.5. Fuerza lateral

A la hora de modelar las fuerzas laterales se sigue el procedimiento descrito en la referencia [2].
El coeficiente de fuerza lateral se expresa como:
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br

b
cy :CY@B—I—Cy(gA(SA—I—Cy(gR(SR—i-Cyp%—l—Cer (3.113)

Se presenta a continuacion el modelado matematico de las distintas derivadas aerodinamicas.
La correccion realizada mediante CFD no afecta al cdlculo de este coeficiente aerodinamico ya que
Unicamente se varia la pendiente de sustentacién del perfil aerodinamico 2D.

Derivada respecto del angulo de derrape

El calculo de este coeficiente se puede dividir en los coeficientes que expresan la contribucion
de cada uno de los elementos del avién:

Cyg = Cygw + CcygB + CygH + Cygo (3.114)
El componente debido d las alas viene determinado por el dngulo de diedro:

cypw &~ —0.0001|Ty,|57.3 (rad™") (3.115)

Cuando las alas no tengan diedro, entonces sera nulo. El diedro (I',,) a las alas provoca una
fuerza que tiende a estabilizar el avion frente al angulo de derrape, ya que la derivada que provoca
es negativa y se opone a la direccién del derrape.

En el caso del componente que implica al fuselaje se tiene que:

S
Cypw —2Kmt% (rad™1) (3.116)
En la ecuacién anterior estan implicados los siguientes parametros:

= Z,: es la distancia entre la linea media del fuselaje y la cuerda del ala (este pardmetro es
negativo para el ala alta y positivo para el ala baja).

= d: es el didmetro del fuselaje.

= kint: es el coeficiente de interferencia entre el fuselaje y las alas. Se obtiene de la Figura 3.45.

Kint
Configuracion
de ala alta 151
I Configuracion
I de ala baja
1.0
0.5
Zy
-1.0 -0.5 0.5 1.0 d/2

Figura 3.45: Factor de interferencia entre el ala y el fuselaje del avién.
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= Sp_,y es la seccién transversal en aquel punto del fuselaje, xg donde el flujo deja de ser
potencial. Para obtener este punto se tiene que calcular en primer lugar el punto z1 en el que
el gradiente 8‘?;5?) alcanza su valor minimo. Una vez obtenido el valor de x; se puede obtener

. Estos valores fueron obtenidos en la Seccién 3.2.2.

Una vez calculada la influencia del fuselaje tenemos que calcular la de los estabilizadores verti-
cales. En este caso se va a emplear la siguiente ecuacion:

Sy
Cypv = _QCVTCY,BV;H? (3.117)

donde:

] %’: es la adimensionalizacién del coeficiente a la superficie de referencia (superficie alar).
= Cypv,,,: se obtiene de la Figura 3.47 al emplear ARy, ., de la Figura 3.46.

ARt
AR
1.5
1.4
1.3

1.2

1.1

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 by

Figura 3.46: Obtencién de ARy, .

(CyB)Vese

0.5

. . . . L,
02 04 06 08 10 e

Figura 3.47: Obtencién de CYBVp ;-

= cyr: se obtiene de la Figura 3.48 y es un coeficiente de interferencia del fuselaje, las ala y el
estabilizador horizontal.
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2[’1
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 by
Figura 3.48: Obtencién de cyr.
A continuacién se expresa la contribucién del estabilizador horizontal:
do\ S
cysm ~ —0.0001| |- 573 - 1+ 2 ) 22 (3.118)
as) S
donde ng <1 + g—g) viene definido por la siguiente ecuacién:
do Su/S Ly
1+—]=07244+3.06—————+04— +0.009- AR 3.119
"H( +d6) e s () T a T (3.119)
Si el canard no tiene diedro, no se va a tener contribucién por parte de este elemento.
El valor de la derivada aerodindmica obtenido es:
Cyp = —0.6745 (3.120)

Derivada de control: dependencia respecto de los alerones

En lo relativo al coeficiente cys, la fuerza generada por la deflexién de los alerones se puede
considerar como nula en la direccién lateral. Por tanto este término no tiene influencia: cys, ~ 0.

Derivada de control: dependencia respecto del timoén

Esta es la influencia del timén cuando se tiene un dngulo de derrape. Este término sera positivo,
cysy > 0. La convencién de signos es la que se muestra en la Figura 3.49. El estudio de esta seccién
se va a centrar en encontrar las dimensiones necesarias del timén para poder corregir el efecto del
viento cruzado.
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— l_lu‘JI_| —
|

Figura 3.49: Convenio de signos del timén.

El coeficiente de la fuerza lateral que genera el timén viene definido por la siguiente expresion:

s
¢vig = lezay v =g A (Kr) Th (3.121)

donde |crq, | es la pendiente de la curva de sustentacion del estabilizador vertical calculado en
el modelado de cyg,, . Tr es la efectividad de la superficie de control, se obtiene su valor de la Figura
3.50 . KR es un factor de correccién asociado con la envergadura del timoén respecto a la de la cola
vertical, se calcula mediante la Figura 3.51. 5y indica la zona de la cola vertical en la que se sitta
el timén. En lo relativo a ny se calcula como 7y = ng —ny. Siendo ny = z}% yNr = Z—C. La Ecuaciéon
3.121 esté expresada para un estabilizador, sin embargo se tienen dos, es necesario multiplicar por
dos el resultado cuando se estudie el efecto del viento cruzado en toda la aeronave.

R

0.8

0.6

0.4

0.2

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 Cv

Figura 3.50: Efectividad del timén 7r como funcién de ¢rydder/Craii-
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1.0f
0.8}
0.6}

0.4

0.2

i 1 i i i 1 i i i 1 i i i 1 i i i 1 r’
0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Figura 3.51: Factor de envergadura entre el timén y la cola vertical.

Se obtiene el siguiente valor para la derivada de control:

cys, = 0.0417 (3.122)

Derivada aerodinamica respecto del ratio de alabeo

Este coeficiente modela la contribucién a la fuerza lateral debido al ratio de alabeo, cy.

Zycosa — Xy sino
Cyp ~ CYpy ~ QCyﬁV b (3123)

donde el modelado de cy,, se ha descrito con anterioridad y los datos geométricos son los que
aparecen en la Figura 3.52.

I—/

Figura 3.52: Distancias entre el centro aerodindmico del estabilizador vertical y el centro de gravedad
de la aeronave.

El resultado cuando la aplicamos a la geometria se tiene el siguiente resultado:

cyp = —0.0297cosa 4 0.1796sino (3.124)
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Derivada aerodinamcia respecto del ratio de guinada
Es el coeficiente de la fuerza lateral debido al ratio de guifiada la aeronave, cy,. Al igual que

sucedia con el coeficiente cy, el estabilizador vertical es el tinico elemento de la aeronave que
contribuye.

Xycosa + Zysina

Cyr = Cyry, = _2CYBV b (3.125)
el resultado obtenido es el siguiente:
cyr = 0.1796cosa 4+ 0.0297sina (3.126)

3.6. Momento de alabeo

3.6.1. Modelado semiempirico
Se emplea el siguiente procedimiento semiempirico para modelar el coeficiente de momento de

alabeo. El coeficiente se puede expresar del siguiente modo ¢; = ¢jo+c¢igB+ci5,04 + 15,0+ clmb—"; +
clré’—";. Debido a la simetria del avién ¢;g = 0.

Derivada aerodinamica del angulo de derrape

En primer lugar, se modela la influencia debida a la interaccién ala-fuselaje. Este coeficiente se
puede expresar con la expresion siguiente:

C )
Clpwp = 97-3cL, [(Cf) KMAKf + <CLB> +
Aesz AR (3.127)
4573 | Tw | 22 k¢ +Acl" + (Ac) ,  + ewtanA Aci, !
. — — ¢ ewtan _ —
L L ) zw T W c/4 ewtanh,/y rad
Se presenta la definicién de los coeficientes de la ecuacion.
= ¢ coeficiente de sustentacién del ala.
] (Zl—f) : representa la contribucion del angulo de flecha del ala, como se muestra en la

Ac/2
Figura 3.53.
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@pleLn g,
~, 0002
58\

Ner2(%)
-20

=0.002

=0.004

-0.006

=0.008

=0.010

Figura 3.53: Contribucién al momento lateral debido al angulo de flecha.

» Ky, correccién del factor asociado con el nimero de Mach que depende de la flecha se
muestra en la Figura 3.54.

. . M cosA
0.2 0.4 06 08 1.0 of2

Figura 3.54: Factor de correccién de compresibilidad para el momento lateral en relacién al dngulo
de flecha.

= Kj: factor de correccién asociado con la zona del fuselaje que se encuentra por delante, se
muestra en la Figura 3.55.
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K
| \
0.91 55

87 O
0.8
AR
0.7} cosAg/p
1 1 1 A/b
0.5 1.0 1.5

—
I

—
1

Figura 3.55: Factor de correccion del fuselaje.

] <ccl—f> B : representa la contribucién asociada al aspect ratio del ala, como aparece en la Figura
R
3.56.
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(cip/cL)AR
-0.002}
-0.004}
-0.006}
-0.008}

-0.010¢t

1 1 1 1 1 1 1 AR
2 3 4 5 6 7 8

Figura 3.56: Contribucién del aspect ratio al momento lateral.

] (lfl—‘f/): representa la contribucién asociada con el angulo de diedro. Se emplea la Figura 3.57.

(cipll)

AR

-0.00005}

-0.00010t

-0.00015¢}

Figura 3.57: Contribucién del dngulo de diedro al momento lateral.

= K. es el factor de correccién que se asocia con el nimero de Mach y el dngulo de diedro
del ala. Se muestra en la Figura 3.58.
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KMr

M cos/A¢/o

0.2 0.4 0.6 0.8

Figura 3.58: Factor de correccion debido a la compresibilidad debido al dngulo de diedro.

Ac,
= ( FVZVB ): es un factor asociado con el tamano del fuselaje que se emplee.

Acy, dg\? [ 1
<FW>_—0.0005AR <b> <deg2) (3.128)

( Sy ‘ ; . .
donde el pardmetro dp = 14/ 0’;‘8‘%2, este parametro se calculé para obtener la resistencia
parasita.

Siendo Sy, la seccién media del fuselaje.

] (Aclﬁ) P factor de correccién asociado con la posicion del ala en el fuselaje. El modelo
empleado para calcularlo es el siguiente:

_ L2VAR Zw <2d3> < ! > (3.129)

(Bety)y, =573 5 (o deg

donde Zyy es la distancia vertical entre la raiz del ala y la linea central del fuselaje.

Ag . ., L .. .
m: factor asociado con la torsién geométrica del ala. Este término se calcula mediante
(&

la Figura 3.59.
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Acig
etan/\g/4
-0.000018}
-0.000020
-0.000022 |
-0.000024 |

-0.000026

1 1 1 1 1 1 AR
4 5 6 7 8 9 10

Figura 3.59: Contribucién de la torsién geométrica al momento lateral.

Influencia del estabilizador horizontal. Para calcular este pardmetro se va a emplear la siguiente
expresion.

Sy by
— il 1
Clg,, = Clg,,, |HNH S (3.130)
en esta expresion, el término Cloyy s |7 hace referencia al término que se calculé en el apartado
anterior Cloy aplicado a a las dimensiones del canard. Por ser una configuracién tipo canard la

presién dinamica en el canard deberia ser superior a la del ala y por tanto el parametro ng = ‘%H ~ 1.

El término S?H es la relacion entre la superficie del ala y la del canard. Finalmente el término bTH
es la relacién de envergaduras entre la del ala y la del canard.

Influencia del estabilizador vertical. A continuacién se va a calcular el efecto de los estabiliza-
dores verticales en el momento de alabeo.

Este pardmetro se calcula mediante la siguiente aproximacién:

Zy cosa — Xy sino
Clg, = Cp,, b (3.131)

Los parametros geométricos que aparecen en la ecuacion se describen en la Figura 3.52.

En la ecuacion anterior el término Cyp, €8 la fuerza lateral debida al estabilizador vertical que
se calculd en el apartado anterior.

En el caso del estudio se va a evaluar por separado el efecto de la parte superior y la inferior y
después se va a multiplicar por dos el efecto.

Se obtiene el siguiente valor total de la derivada aerodinamica:

0.3289g | 0.0941gzcpg  0.01664

cip = —0.0494 — v v o7 —0.3420c — 0.04706 — 0.09776r — 0.03350 g.—
—0.0297cosa + 0.7318stna — 0.2158 $Cfl)G sino
c
(3.132)

Derivada de control: influencia de los alerones

En este apartado se calcula el coeficiente de momento de alabeo debido a la deflexién de los
alerones.
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Para calcularlo se va a seguir el siguiente procedimiento:

1. Se determina la posicién adimensional de los alerones.

nr = var

b/2

yjo (3.133)
no = 7b/2

Los parametros geométricos se muestran en la Figura 3.10.

2. Empleando los valores de n; y de no se calcula la efectividad del momento de alabeo RM E.
Para ello empleamos la Figura 3.60

RME

0.8

0.6f

0.4t

0.2t

n

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Figura 3.60: Efectividad del momento de alabeo para diferentes geometrias de alas.

La efieciencia RM E' es una funcién del parametro:

_y [tanA )y 1 tanl, /4

Y también se requiere conocer el parametro:

(Cla )wingsection ‘Machﬁ
27

k= (3.135)

El término (cy,) |Mach indica la pendiente de sustentaciéon que tiene la seccién del

ala.

wingsection
Finalmente se obtiene la variacion de RM E':

A(RME) = RME|,, — RME|,, (3.136)

Esta variacién se puede obtener directamente de la Figura 3.61.
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RME

0.25¢

0.20f

0.151

0.10¢

0.051
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0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 n

Figura 3.61: Evaluacién de A (RME) en funcién de An.

3. Con el valor de la eficiencia calculado en el paso 2 se puede obtener ¢;,, empleando:

A (RME) k

a, = B (3.137)

Este pardametro esta considerando dos secciones del ala siendo deflectadas de forma asimetrica.

4. Se va a considerar que Unicamente una seccién de la cuerda se deflectara:

Cly = TACly, (3.138)

El parametro 74 se calcula mediante la Figura 3.62.

TA

0.8f

0.6

0.4r

0.2t

1 1 'l 'l 'l 1 1 Ca/CII
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

Figura 3.62: Efectividad del alerén 74 en funcién de Cateron

1L
Cala

5. El efecto de la naturaleza asimétrica de la deflexién de los alerones se tiene en cuenta consi-
derando ¢ 5, COMO UN 50 % del término calculado en el paso anterior. Un momento positivo
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se obtiene cuando el alerén derecho se deflecta hacia arriba (negativo) y el izquierdo hacia
abajo (positivo). El coeficiente de alabeo es por tanto:

a= K%) |Lest + (%) ’Right} (010 — OAnign:) (3.139)

Por haber una deflexion asimétrica se tiene que:

as, = (c,) lLese + (ci5) [Right] (3.140)
Se obtiene el siguiente valor para la derivada de control:

s, = 0.0524 (3.141)

Derivada de control: influencia del timén

Esta derivada aerodinamica se calcula mediante la siguiente expresion:

Zrcosa — Xpsino
Clsp = CYsg ( b ) (3.142)
Los pardmetros geométricos se pueden observar en la Figura 3.63.
XR
/ |; Zq
—=
Figura 3.63: Pardmetros geométricos de la ecuacién 3.142.
El valor obtenido es el siguiente:
15, = 0.0247cosa 4 0.0029sina (3.143)

Derivada aerodinamica respecto del ratio de alabeo

Se modela la contribucién al momento de alabeo debido a la velocidad de alabeo ¢j,. El efecto
de este coeficiente es importante para determinar la capacidad de giro de un avién (determina la
velocidad de alabeo médxima). Se puede expresar este coeficiente como:

Clp = Clpwp T Cipy T Cipy (3-144)

considerando que la contribucion a este coeficiente por parte del fuselaje es despreciable, se
puede expresar Cppy, -

k
iy = RDP (3.145)
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siendo 8 = V1 — M?2. El pardmetro RDP se calcula mediante la Figura 3.64. En estas figuras,

se calcula el valor de RDP para distintos valores del término ﬁATR. Siendo k:

k= (cla)wings;ction ’Machﬂ (3146)
T

El pardmetro (¢ia)yin gsection | Mach se puede aproximar a la pendiente de sustentacién del ala.
La contribucién del estabilizador horizontal se puede calcular mediante la expresion:

1 Sy [ by 2
Clpn = 5 (Cipw ) |H? <b) (3.147)
En régimen subsoénico se tiene que el efecto del estabilizador es similar al que produce el ala,

por lo tanto, ¢, = cip,, - Sin embargo, este pardmetro es practicamente despreciable.
Finalmete se tiene que la contribucién del estabilizador vertical es la siguiente:

Zv\°
Clpy %261/5‘/ T (3.148)

El resultado al aplicarlo sobre nuestra geometria es el siguiente:

¢ = —0.3700 rad (3.149)
RDP
-0.25f
-0.30 BAR
k

-0.35

=0.40
T omp
\__/7

-0.50f 8
M_ ; l | | /\'3(0)

-20 20 40 60

Figura 3.64: RDP (rolling damping parameters).

Derivada aerodinamica respecto de la velocidad de guinada

En esta seccién se va a obtener la contribucién que tiene el angulo de guinada sobre el momento
de alabeo, ¢;-. Se modela mediante la siguiente expresion:

Clr = Clrywg + Clrg + Clry (3.150)

Como la contribucion del fuselaje y del estabilizador horizontal es despreciable, esta expresion
se puede simplificar:

Clr = Clry, + Clry (3151)
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A su vez estos pardmetros se pueden expresar:

A A
Clryy R <CZ>‘ cr + < c““) I+ ( c”) ew (3.152)
CL Mach;cr,=0 I ew
El coeficiente (?—T) ’ se calcula con la siguiente relacion:
L /I Mach;cr, =0
<c’> -D <cl> (3.153)
CL Mach;cr, =0 CL Mach=0;c,=0
Siendo:
1 AR(I—BZ) ARB+2005(AC/4) tan2(Ac/4)
D— + 2B[AR B+2cos(A/4)| ' ARB+4cos(Acss) 8 3154
o 1 AR+2005(AC/4) tan2(Ac/4) ( ' )
+ AR+4cos(Ac/4) 8
B = \/1 — M?2cos? (A.)4) (3.155)

El parametro (Cl—’“ se obtiene de la figura 3.65. Por otro lado el pardmetro (%)

‘L ) ‘MachzO;cL:O
se calcula con la figura 3.66.

Por otro lado (%) es un factor debido al diedro del ala.

<Aclr> 1 mARsin (A.) (3.156)

T ) 7 12 AR + 4cos (Ac/4)

AR

Figura 3.65: Evaluacién de (‘él—T)‘ .
L/ 1 Mach=0;c,=0
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Acyr

0.016F
0.014 ¢
0.012f

0.010¢F

1 i 1 ~ AR
4 6 8 10
Figura 3.66: Efecto de la torsién en el ¢,

Por otra parte el efecto del estabilizador vertical serd el siguiente:

Xycosa + Zysina Zycosa — Xy sina

Clry, = _QCYﬂV b b (3.157)
Se aplica este procedimiento a nuestra geometria y se obtienen los siguientes valores:
Clry = 0.2137 4 1.3439c + 0.19580 (3.158)
ciry = 0.0040cos (2c) — 0.0233cosasino (3.159)
Si se suman las dos componentes:
cr = 0.2137 + 1.3439a + 0.19586 + 0.0040cos (2a) — 0.0233cosa sina (3.160)

3.6.2. Modelado semiempirico corregido con CFD

Al corregir la expresién del coeficiente de sustentacién con los resultados obtenidos en el calculo
CFD se obtienen los siguientes valores de las derivadas aerodinamicas del momento de alabeo:

Coef. Valor

cig —0.0384 — 0.2775a — 0.03018 — 0.08425 — 0.02156 . — 0.0297cos(a)+
0.7318sin(or) — 0.2158%¢p< 4 20083 zepa  0.28550 _ 0.00534

s, 0.0524

cs,  0.0247cos(a) + 0.0029sin (o)

cp  —0.4152

Clr 0.1680 + 1.2124c + 0.13150 + 0.36806 g + 0.09370 g + 0.0039cos(2a) — 0.0231cos(ar)sin(cx)

Tabla 3.18: Coeficientes aerodindamicos del momento de alabeo con la extrapolacién del CFD si-
guiendo los procedimeintos de DATCOM
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3.7. Momento de guinada

3.7.1. Modelado semiempirico

A lo largo de este apartado se presenta el modelado del momento aerodindmico de guinada.
Para su obtencién se sigue el modelado semiempirico que se desarrolla en Napolitano 2012.

Este coeficiente aerodindmico se expresa como se muestra en la Ecuacién 3.161

CN :CNO-I-CNgﬁ-i-CN(;A(;A—I-CN(;R(sR (3.161)

Por simetria se sabe que cyg = 0.

Dependencia del momento de guinada respecto del angulo de derrape

En este apartado se calcula la dependencia den angulo de derrape en el momento de guinada,

CNp3-
Podemos dividir el efecto del angulo de derrape en el producido por el ala, por el fuselaje y por
los estabilizadores:

CNB = CNgy T CNgg + CNBy T+ CNBy (3.162)

Como argumenta Napolitano, las contribuciones del ala y del estabilizador horizontal son des-
preciables. Por lo tanto, cyg,, = 0y cng, ~ 0.
En lo relativo al fuselaje, el coeficiente cyg, se calcula mediante la Ecuacién 3.163.

Spg |
cNpy = —BT.3 KN KRel%f (3.163)

donde:

» Los coeficientes geométricos Spy y Ip se representan en la figura 3.67.

§, = superficie lateral proyectada del fuselaje
W,,.,.= maximo grosor del fuselaje

= i—

0251,

CG

0751,

Figura 3.67: Pardmetros geométricos de la ecuacién ?7?.

= K es un factor empirico que se estima a partir de la figura 3.68.
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01 02 03 04 05 06
leg 0
s 0.001 |
0.002f
0.003}
KN o004

0.005

0.006 -

Figura 3.68: Factor empirico K para la interferencia del ala y el fuselaje.

s KpRe, se estima mediante la figura 3.69.

Ref,s 1078

100
50

1 1 1 1 1 = Kre,
1.2 14 1.6 1.8 2.0 22

Figura 3.69: Efecto del nimero de Reynolds, Kg,, en la interferencia del ala y el fuselaje.
El resultado obtenido es el siguiente: cyg, = —0.0166.
El momento de guinada producido por el estabilizador vertical se define en la ecuaciéon 3.164.

Xycosa + Zysina
CNBy = —Cy gy — ; v (3.164)

Se calcula el valor de la influencia de los estabilizadores verticales obteniendo el siguiente resul-
tado:

eng, = 0.0898cosa + 0.0148sina (3.165)

El valor total de la dependencia del momento de guiniada respecto del angulo de derrape se
obtiene al sumar todas las contribuciones.

eng = —0.0166 + 0.0366c0s(cr) — 0.1079cos () xccffG +0.0148sin(q) (3.166)
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Dependencia de la deflexién de los alerones

Se expresa el momento de guinada que estd asociado a la deflexién de los alerones, cys,. Este
parametro se puede expresar como se muestra en la siguiente expresion:

CNsy = A(KNA)CLCMA (3167)

donde K, , es un pardmetro empirico que se evalia empleando la figura 3.70.

KNA
0.4r
3
/
0.3

|

R ——-/6/

0.1

AR

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 b/2

Figura 3.70: Factor de correlacién del momento de guiiada debido a la deflexién de los alerones.

Cuando resolvemos para la configuracién actual se obtiene la siguiente expresion:

0.0124¢ 0.0044¢%cRc +6.0661 S107%a

eNsy = 0.0018+0.01200+0.00175+0.003805+0.00120 e+~ %

%
(3.168)

Dependencia de la deflexiéon del timén

La derivada cygs, representa la dependencia del momento de guinada respecto de la deflexién
del timén. La expresion viene definida por la siguiente expresion:

CNép = —CYép <XRcosa 2— ZRsz'na) (3.169)
Los parametros geométricos se obtienen de la grafica 3.63.
cNs, = —0.0247cosa — 0.0029sino (3.170)
Dependencia respecto de la velocidad de alabeo
Se modela la influencia de la velocidad de alabeo sobre el momento de guinada.
CNp = Cnpw + CNpy + CNpy (3.171)

como la contribucion del fuselaje y del estabilizador horizontal son poco significativas se tiene:
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CNp = CNpy + CNpy (3.172)

El modelado de ¢y, es complejo, viene dado por:

T A T
CNpw = —Clpy tana + cptana + <Cp>‘ cp + < ‘ p) ew (3.173)
CL Mach;cr, =0 ew
El coeficiente (?—”) ’ viene dado por:
L Mach;cy, =0
(e ()
CL Mach;cr, =0 CL Mach=0;c;,=0
donde
_ AR+4cosAyy AR B+ 5 [AR B + 4cosAyy] tan® (Ays) (3.175)
~ ARB + 4cosNeyy AR+ % [AR + 4005AC/4} tan? (Ac/4) .
siendo
CN
B =/1— M?cos? (A4 <p> =
\/ ( / ) CL Mach=0;c;,=0
an an? 3.176
1AR+6MR+cme)%mg—@myfgﬂ+t gmq (3.176)

6 AR + cosA 4

. fo . Ac . ny . . .
En lo relativo al término (#) representa la contribucién asociada con el dangulo de torsién

del ala eyy. Se calcula mediante la Figura 3.71.

Ac
Np

(deg™")
Ew

~0.0002
-0.0004 f
~0.0006 |

-0.0008 }

-0.0010}

Figura 3.71: Efecto de la torsién del ala en cpyp.

Finalmete, la contribucién del estabilizador vetical es la siguiente:

Xycosa + Zysina Zycosa — Xy sina — 2
CNpy N =20y g, ; v v AV v (3.177)
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Los pardmetros geométricos vienen explicados en la figura 3.52.

Al sustituir los valores geométricos de nuestra aeronave se tienen los siguientes resultados:

% % % (3.178)
—0.11815 — 0.24535 — 0.08420

0.8493¢  0.2097¢%CRS 004164
enp = —0.1247 — 0.8262a — 0.0056tana — 74 T o

Dependencia respecto a la velocidad de guinada

En este apartado se evalia la influencia de la velocidad de guiniada sobre el momento de guinada,
cnr. Su efecto lo podemos dividir en el provocado por los distintos elementos del avion:

CNr = CNryyg + CNrg + CNry (3.179)

La contribucién del fuselaje y del estabilizador horizontal es muy pequena, por lo tanto la
Ecuacién 3.179 se puede simplificar:

CN’I’ ~ CN'I’W + CNTV (3180)

En esta ecuacién el pardmetro ¢y, se puede estimar con la siguiente expresion.

c c
CNry R (CNLT) i+ (CZ;> Do (3.181)
donde los gradientes (‘iﬁ"—;) y (%) se evaliian empleando las figuras 3.72 y 3.73 .
Snp
(c1)?
‘. ______________

I

1

I

. :
-1 1 :
1

1

1

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Figura 3.72: Efecto de la sustentacion cy;..
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Cnr

CDO

-0.4f

-0.5}

-0.6

-0.9 [ " " 1 " " " 1 " " " 1 " " " ) AR
" 2 4 6 8

Figura 3.73: Efecto del drag parésito en cy,.
Finalmente, la contribucién del estabilizador vertical viene dada por:

Xy cosa + Zy sina
CNry R 20y g, 2 (3.182)

Se aplica el procedimiento a la geometria, obteniéndose la siguiente expresién:

CNry = —0.3698 — 14.4110% — 0.66775 — 4.1992a:6 — 0.305952 (3.183)

y por lo tanto,

cnry = —0.0719cosa — 0.0119sina (3.184)

La derivada cp,- se obtiene al sumarlos:

17.4131¢>  5.0872¢ N 12.2888¢% £ 1.7951¢q%<pe

, = —0.3802 —
o V2 Vv V2 TV
2.1681¢ (2<p<)? 33.8799qa  11.9549¢%<h< a ., 1.7068¢a
- = — 494890 — =% > ~ 1647970 — =%
0.24936 1.7068g0  0.2493¢  0.6023¢“SPS4  1.6604ad  0.04184°
— —16.47970° — - - —
Vv “ V2 v e Vv V2
4.8440q5  1.7093q5%Cps 0.23746:
—0.70760 — Lo T 412406 -~ - 0.33690° — 146910

—9.784260 — 3.35849a0 . — 0.0118712sin(cv) — 0.292733 cos(av) — 1.3989205r — 0.48018660 . —

10.05768 3.45236
—1.452276% — 0.9969988 20 5. — 0.1711126%, — 0.5042885 5z — % Bq = Bed

3.548910pq*eRs 1.218180p.q*<R<  (0.49291c0 0.169193c6
n VEq 7y V]:ch o = 0 = Q0Ec 4 0.086336 CDG

cos(a)
(3.185)
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3.7.2. Modelado semiempirico corregido con CFD

En este apartado se muestran las expresiones matemaéticas de las derivadas aerodindmicas y
de control que constituyen el coeficiente de momento de guiniada, una vez que se ha aplicado la
correcién por CFD.

Coef.  Valor
cyg  0.0148sin(a) + 0.3659 cos(ar) — 0.1079%€R< cos(ar) — 0.0166
TCDG
cns,  0.0100a + 0.00116 4 0.00375 5 + 9.2026 - 10455, — oot 4
0.0104 1.9493-10~44
+o A+ 2 4 0.0014
cNs,  —0.0059 sin(ar) — 0.049 cos(a)
CNp —0.6866cx — 0.0056 tan(a) — 0.07576 — 0.25426 — 0.06320 .+
TCDG .
024693/ o7 _ 0.7‘1/66q _ 0.0%/346! — 0.0972
CNr —11.3784a2 — 2.5062a6 — 8.425606 — 2.0931adg, — 3.2011a — 0.0119 sin(a)—

—0.2927 cos(a) — 0.138062 — 0.927950 — 0.230550 5 — 0.35255—
—1.55986%, — 0.77490 50 . — 1.18526p — 0.09636%, — 0.29440 . —

1.4720¢2xCDG? | 8:5432¢>7CPCE 19395442 0.4628dq , 0-1595497CPE 93 75910y
- V2 + V2 - V2 - 2 2 - 1% -
xT x b - x
_261595g _ 8.79416pg _ 2.18460pcq | 8.1852a¢ ~CR< i 0.90146¢~<P< " 3.03050 5 ~CP< n
v v v

v Vv
x x
1.75288 goq ~CR< n 11514¢=CP% 33411 0.004362 _ 0.4434ac _ 0.0488G8
V2 %

01642605  0.0408405. © 0.06246 | (1 o1 gz A
— e - SR — SRR+ (0.2158 7R cos(a) — 0.2316

Tabla 3.19: Coeficientes aerodindmicos del momento de alabeo con la extrapolacién del CFD si-
guiendo los procedimeintos de DATCOM
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Capitulo 4

Dominio de vuelo

4.1. Desarrollo tedrico

A lo largo de este apartado se muestra el cdlculo del dominio de vuelo de la aeronave. Es decir,
se calcula el mapa de velocidades y de altitudes en las que la aeronave puede realizar un vuelo
rectilineo equilibrado.

En primer lugar se presenta el modelo atmosférico en el que se va a evaluar el vuelo del avidn.
Se emplea la atmodsfera ISA. Este modelo atmosférico presenta las siguientes ecuaciones para las
distintas capas atmosféricas.

La atmésfera ISA se define en distintas capas atmosféricas:

» Troposfera: es la capa inferior de la atmdsfera (z < 11 km). Las variables de estado del aire
en esta capa se definen en las Ecuaciones

T = 288.15 — 0.00652 (4.1)
P =1.1789 - 1078 (288.15 — 0.0065z)>2°% (4.2)
p=4.1074-10"" (288.15 — 0.0065z)*2°% (4.3)

= Tropopausa: es la frontera entre la troposfera y la estratosfera. En esta franja la temperatura
se mantiene constante. Las variables termodindmicas se expresan a continuacién:

T = 216.65 (4.4)
p= 22632671.58-10_4(2711000) (45)
o= 0.3640¢—1-58:107*(:—11000) (4.6)

» Estratosfera: se extiende desde la tropopausa hasta los 50 km de altitud. Se divide en dos
etapas. En esta etapa la temperatura aumenta con la altitud debido a la absorcién de radiacion
electromagnética por parte de las moléculas de ozono. En la primera etapa (20km < z <
32 km), las ecuaciones de las variables termodinamicas adoptan la siguiente forma:

z
T =196.65 — —— 4.7
1000 (4.7)
1.3211 - 10186
P = (4.8)

(196650 + z) 341812

81



82 CAPITULO 4. DOMINIO DE VUELO

4.6031 - 1086
P= o 035 1812 (4.9)
(196650 + 2)%*

La segunda etapa (32 km < z < 47km) de la estratosfera se modela siguiendo las siguientes
ecuaciones:

T = 139.05 — 0.0028z (4.10)

1.3211 - 10186
P = —34.1812 (4.11)
(196650 + z) =%

5.4735 - 1031
(139.05 4 0.0028z)12-207

p= (4.12)

Para obtener el dominio de vuelo se toman las ecuaciones del sistema longitudinal, es decir las
FEcuaciones 1.1, 1.3 y 1.8. En las que se imponen las siguientes condiciones:

= Problema estacionario, todas las derivadas respecto del tiempo son nulas.

= Es un problema bidimensional, el avién se encuentra en el plano vertical: plano de simetria.
Se anulan los valores del dngulo de derrape y del asiento lateral (8 y ¢) respectivamente.

= Se toma el empuje al maximo, ya que se quieren conocer las limitaciones del avién.

= El avién estd equilibrado, se anulan las velocidades angulares. Ademaés con la ecuacién 1.8 se
obtiene el valor de los controles en funcién del angulo de ataque.

A partir de las condiciones anteriores, se obtienen las limitaciones de potencia de la aeronave
cuando realiza un vuelo en crucero equilibrado.

Tras establecer las limitaciones de potencia se debe fijar también la limitacién aerodinamica. El
dominio de vuelo estd limitado por la entrada en pérdida del avién. Para ello se calcula el coeficiente
de lift maximo del avién. Al no tener el avién dispositivos hipersustentadores, el coeficiente de
sustentacion maximo se toma para un dngulo de 6° de dangulo de ataque (entrada en pérdida del
canard).

Ademsds de estas limitaciones aerodinamicas y propulsivas se debe tener en cuenta la limitacion
por compresibilidad en punta de pala. No se permite que la aeronave supere un nimero de Mach
de 0.7 en la punta de pala. Este no es un problema grave en el disefio de esta aeronave, puesto
que vuela a baja velocidad. No obstante, se presentan las curvas que limitan la compresibilidad en
punta de pala para distintas velocidades de rotacién de la hélice.

4.2. Resultados

A partir de la teoria descrita en la seccién anterior se obtiene el dominio de vuelo de la aeronave.

El dominio de vuelo se presenta en la Figura 4.2.

La aeronave tiene capacidad para volar de forma equilibrada en el interior de las curvas para
las distintas masas. Por otra parte, en lo que respecta a la velocidad angular de giro de la hélice,
Unicamente cuando la hélice se encuentre girando a grandes velocidades angulares se producira el
fenémeno de compresibilidad en punta de pala, ya que la velocidad de crucero es muy baja.

Se calcula la eficiencia aerodindmica y el rendimiento propulsivo en todo el dominio de vuelo
para una masa de 10kg. Los resultados se presentan en la Figura 4.1.
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Figura 4.1: Eficiencia aerodindmica (izquierda) y rendimiento propulsivo (derecha) en el dominio

de vuelo

Se observa que los valores de eficiencia aerodindmica son mayores para las velocidades interme-
dias del dominio de vuelo en cada altitud. Por otro lado, el rendimiento propulsivo presenta valores
elevados cerca de los limites propulsivos del dominio de vuelo. Cerca de la entrada en pérdida el

rendimiento propulsivo es menor.

Es de gran importancia destacar que no se ha contemplado la dependencia del Reynolds en los
coeficientes aerodinamicos. Por lo tanto, cuando se baja el nimero de Reynolds los resultados no
son fiables. Se considera que con un niimero de Reynolds inferior a 150000 el modelo deja de ser

fiable.
z(m)
30000
L | Estratosfera
i 5k
25000 g
20000
[ Tropopausa
15000 !
- /- 10kg
[ /
10000 } !
[ Troposfera
5000} ~TTT=fmmfreamla LA 7T ==1250rad/s_
_______ 71300 rad/s==m_ _ _
1400 rad/s-—1390radls.__ _
40

Figura 4.2: Dominio de vuelo de la aeronave para distintas masas.

— V(m/s)
80

En la Figura 4.2 aparece sombreada toda la zona del dominio de vuelo donde los resultados no
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son fiables ya que se vuela con un nimero de Reynolds inferior a 150000. Por lo tanto en la zona
sombreada los resultados obtenidos no son fiables.



Capitulo 5

Estudio de la estabilidad

5.1. Introduccion

A lo largo de este capitulo se presenta el andlisis de estabilidad de la aeronave. Para evaluar
la estabilidad del sistema se recurre a la linealizacién de las ecuaciones del sélido rigido aplicadas
a un cuerpo con seis grados de libertad, Ecuacion 1.29. En primer lugar la linealizacién se aplica
sobre el sistema longitudinal. Posteriormente, sobre el lateral direccional.

5.2. Estabilidad longitudinal

A lo largo de esta seccion se presenta la evolucion de los autovalores del sistema longitudinal.
Es decir, se linealizan las Ecuaciones 1.20, 1.22, 1.24 y 1.27 de acuerdo con la Ecuacién 1.29. Una
vez que se han linealizado las ecuaciones se expresa el sistema en forma matricial:

AV AV Ada
Ad A« Adr
Asist’ Ad = Asist A + Bctrl A(5E (51)
Ag Ag Adpe
A,

donde las matrices adoptan la siguiente forma:

OF'1 OF'1 0F1 OF'1
DAV’ DAL OAG O
OF3  OF3 OF3  OF3
_ 9AV’  OAD OAG O
Asist = =X Grs  9Fs  9F5  9F5 (5.2)
9AVT  9Ad  OAG  OAG
OFS  OF8 OF8  OF8
DAV’ 9Aa’  OAG OAG

OF1 QF1 OF1 OF1

OAV O0Aa 0BAq OAG

9F3  OF3 OF3 OF3

9AV 9Aa  OBAq OAD

Asist = BF5  9F5 OFS OF% (5.3)
O0AV  0Aa 0Aq 0A#

9F8 OF8 OFS OFS8

IAV  9Aa 0Aq OA0

oF1  OF1  OF1  9F1  9F1
A0, 0Adg OAdy OAdm. OAdm
ors  ors ors  “orsc %ors
A0, OAd; OAdy OASn. OAdn
Bewi = 9rs 9rd 9rd  “orEc Grb (5.4)
A0, OAd, OAoy OASn. OAd,
ors  ord  or§ £ "org
OAS. OAdp OAdy OASn. OAd,

85



86 CAPITULO 5. ESTUDIO DE LA ESTABILIDAD

En la Ecuacién 5.1 la matriz Agg representa la matriz del sistema, es decir, la matriz que
multiplica las incégnitas del sistema dindmico. La matriz Ay es la matriz que multiplica la
derivada de las variables del sistema. Por otro lado, la matriz B.,; es la matriz de control, ya que
multiplica las variables de control del sistema dinamico.

Se calculan los autovalores del sistema longitudinal para todo el dominio de vuelo. El sistema
longitudinal presenta dos modos:

= Corto periodo: es un modo de frecuencia y amortiguamiento elevado. Por lo tanto presenta
oscilaciones muy rapidas y desaparece rapidamente.

= Fugoide: este modo presenta un amortiguamiento y una frecuencia bajos. El modo se prolonga
en el tiempo y presenta oscilaciones lentas.

Ambos modos son oscilatorios, por lo tanto todos los autovalores son complejos. A continuacion
se representan los autovalores para distintas masas de vuelo.

5.2.1. Masa de la aeronave 5 kg

Se presentan la parte real y la imaginaria de los autovalores del sistema longitudinal. Ademaés
se presenta el limite de estabilidad de los autovalores respecto del dominio de vuelo.

30000F
Im(s)
25000f 1 Re(s) 51
-55
20000} 132 44
E 15000} w209 % 2;
N -28.6
10000} -36.3 23
-44.0 16
5000} 517 9
o | -59.4 N 2
10 20 30 40 50 60 70 80 10 20 30 40 50 60 70 80
V(m/s) V(m/s)

Figura 5.1: Modo corto periodo para una masa de 5 kg. Parte real (izquierda) y parte imaginaria
(derecha).
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z(m)

15000

10000

5000

10 20 30 40 50 60 70 80
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0.600
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0.432
0.348
0.264
0.180
0.096
0.012
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Figura 5.2: Modo fugoide para una masa de 5 kg. Parte real (izquierda) y parte imaginaria (derecha).

Se observa que la parte real de los autovalores es negativa en todo el dominio de vuelo. Por
lo tanto se concluye que el avién es longitudinalmente estable sean cuales sean las condiciones de
vuelo para una masa de la aeronave de 5 kg.

5.2.2.

Se realiza el calculo anterior para una masa de 10 kg. Se obtienen los autovalores

de vuelo:

14000
12000
10000

8000

z(m)

6000

4000

2000

Masa de la aeronave 10 kg

10 15 20 25 30 35 40
V(mi/s)

Re(s)
-1.12
-3.08
-5.04
-7.00
-8.96
-10.92
-12.88
-14.84

z(m)

10 15 20 25 30
V(m/s)

Im(s)
19.61
17.02
14.43
11.84
9.25
6.66
4.07
1.48

en el dominio

Figura 5.3: Modo corto periodo para una masa de 10 kg. Parte real (izquierda) y parte imaginaria

(derecha).
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Figura 5.4: Modo fugoide para una masa de 10 kg. Parte real (izquierda) y parte imaginaria (dere-
cha).

Se vuelven a obtener autovalores con la parte real negativa y por tanto estable para el vuelo
con una masa de 10 kg.

5.2.3. Masa de la aeronave 15 kg

Se presentan los autovalors cuando la masa de la aeronave es de 15 kg:

5000
Re(s) Im(s)
-1.598 4000 10.22
-2.256 9.24
-2914 £ 3000 8.26
-3572 N 7.28
—4.230 2000 6.30
-4.888 5.32
-5.546 1000 434
-6.204 3.36
n n n n n 0
10 12 14 16 18 20 22 24 10 12 14 16 18 20 22 24
V(m/s) V(m/s)

Figura 5.5: Modo corto periodo para una masa de 15 kg. Parte real (izquierda) y parte imaginaria
(derecha).
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5000f 50001
Re(s) Im(s)
4000L 0.003 0.62976
-0.004 0.62402
E 3000 « -0.011 £ 0.61828
N -0.018 W 0.61254
2000f -0.025 0.60680
] -0.032 0.60106
10001 -0.039 0.59532
-0.046 0.58958
Ob ..., . 0 oh . . A
10 12 14 16 18 20 22 24 10 12 14 16 18 20 22 24
V(m/s) V(m/s)

Figura 5.6: Modo fugoide para una masa de 15 kg. Parte real (izquierda) y parte imaginaria (dere-
cha).

Se observa que la aeronave es estable con una masa de 15 kg.

5.3. Estabilidad lateral-direccional

A lo largo de esta seccién se evalia la estabilidad lateral-direccional de la aeronave Para ello se
parte de las ecuaciones del sistema lateral direccional Ecuaciones 1.21, 1.23, 1.25, 1.26 y 1.28. Se
reduce a un sistema de 4 ecuaciones y 4 incégnitas uniendo las Ecuaciones 1.26 y 1.28:

Fio= —p+ 0'cosg + 1/ cosfsinh = 0 (5.5)

Se linealizan las ecuaciones del sistema lateral-direccional de acuerdo con la Ecuacién 1.29. Para
poder analizar la estabilidad del sistema lateral-direccional se construye el sistema matricial:

. Ady
A A
Aﬁ Aff Aok
Asist’ A7 = Asist A + Bctrl A(SE (5'6)
" " Adg
A A AS ¢

donde las matrices del sistema y de control presentan los siguientes valores:

oF2  OF2  OF2  OF2
e R
OF4  HFA  9F4 R4
_ AR OAy OAT  OAG
Ao == 9% 9% %6 Br% (5.7)
AT OAY OAT  OAG
OF10 OFl0 0Fl0  OFi0
OAF OAp OAr  OAG

oF2  OF2  OF2  OF2
9AB  O0Ap OAr  0Ag
OF4 OFA QFA QP4
_ ) 9”3 OoAp OAr 0AG
A=< 926 978 9R6  %mé (5.8)
98B O0Ap OAr  O0AG
OFi0  OFi0 OF10 OF10
9AB OAp OAr 0BG
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OF2  OF2  OF2  OF2  OF2
OAS. OASn 0Ny OASm. OAS
ord  ort  orf  “oFic ord
_ ) 9As: 0ASn 9ASs ODSn. 9AS
Bewi = %ré o Gré  Carts  Grg (5.9)
9A0, OAdn OAdy OAdm. OAd,
OF10  9F10  oF1b  oFty  9ril
Ao, ONoy OAdy ODdgp. ONom

La estabilidad lateral-direccional de la aeronave se evalia mediante el cdlculo de los autovalores
del sistema en todo el dominio de vuelo. Un avién presenta los siguientes modos de vuelo en el

analisis lateral-direccional:

1. Modo convergencia en alabeo: es un modo no oscilatorio con elevados valores de amortigua-

miento.

2. Modo espiral: es un modo no oscilatorio con un bajo valor de amortiguamiento.

3. Modo balanceo holandés: es un modo oscilatorio.

Por lo tanto, del analisis del sistema lateral-direccional se obtienen dos autovalores reales y uno

complejo.

5.3.1. Masa de la aeronave 5 kg

Los autovalores del sistema lateral-direccional para una masa total de la aeronave de 5 kg se

presentan en las Figuras 5.7 y 5.8

30000F ; ' g g g : q

25000 1

20000

15000

z(m)

10000}

5000

10 20 30 40 50 60 70 80
V(m/s)

Re(s)
-2.6
-20.8
-39.0
-57.2
-75.4
-93.6
-111.8
-130.0

30000f

25000

20000}

£ 15000}
N

10000

5000

] Re(s)

-0.070
] -0.315
-0.560
-0.805
] -1.050
-1.295
-1.540
-1.785

10 20 30 40 50 60 70 80

V(m/s)

Figura 5.7: Autovalores del modo convergencia en alabeo (izquierda) y espiral (derecha) para una

masa de 5 kg.
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30000+ *

30000
25000 Re(s) 25000 Im(s)
-0.18 13.00
20000 -1.44 20000 11.18
_ -2.70 = 9.36
£ 15000
N -3.96 W 15000 7.54
10000 -5.22 10000 5.72
-6.48 3.90
5000 774 5000 2.08
-9.00 0.26
o ‘ : ‘ ; ; ; ‘ ]
10 20 30 40 50 60 70 80
V(mis) V(m/s)

Figura 5.8: Autovalores del modo balanceo holandés para una masa de 5 kg parte real (izquierda)
y parte imaginaria (derecha).

Se aprecia que la parte real de los autovalores es negativa en la mayor parte del dominio de
vuelo para una masa de 5 kg. Unicamente se inestabiliza el modo balanceo holandés a altas alitudes
y velocidades. Sin embargo en esta zona del dominio no se puede asegurar que el aviéon pueda
realizar un vuelo estable, debido a que el modelo no tiene en cuenta la influencia del nimero de
Reynolds en los coeficientes aerodindmicos (ver Figura 4.2 ). Ademés, se pueden permitir pequenas
inestabilidades en el modo balanceo holandés siempre y cuando sean lo suficientemente lentas para
que el piloto pueda corregirlas.

5.3.2. Masa de la aeronave 10 kg

Se calculan los autovalores para una masa de la aeronave de 10kg.

14000} 14000 ]
R R
12000} e(s) 12000 e(s)
-3.05 -0.102
10000+ -7.32 10000 1 ~0.340
£ 8000} -11.59 £ 8000 ] -0.578
N | -15.86 N -0.816
6000+ 6000 1
-20.13 -1.054
4000} _24.40 4000 -1.292
2000+ -28.67 2000 1 -1.530
ol i : ‘ ! -32.94 0 . . . / i -1.768
5 10 15 20 25 30 35 40 5 10 15 20 25 30 35 40

V(m/s) V(m/s)

Figura 5.9: Autovalores del modo convergencia en alabeo (izquierda) y espiral (derecha) para una
masa de 10 kg.
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14000( ]

Re(s) Im(s)
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] -4.94 1.455

4 -5.85 0.776

1 -6.76 0.097

é 1‘0 1‘5 26 25 36 35 46 5 10 15 26 25 36 35 40
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Figura 5.10: Autovalores del modo balanceo holandés para una masa de 10 kg parte real (izquierda)
y parte imaginaria (derecha).

Se observa que la parte real de los autovalores es negativa. Por lo tanto, la aeronave es lateral-
mente estable con una masa de 10 kg.

5.3.3. Masa de la aeronave 15 kg

Se calculan los autovalores del sistema lateral-direccional cuando la masa total de la aeronave
es de 15 kg.

6000F! 6000 ‘ —
5000+ Re(s) 5000 9 Re(s)

-3.08 -0.093
40001 -4.62 4000 ] -0.310
— -6.16  ~ -0.527

E 3000f £ 3000 1
N -770 N -0.744
20000 -9.24 2000 1 B -0.961
-10.78 -1.178
10001 -12.32 1000 1 -1.395
‘ -13.86 -1.612

0_‘ " . . . . n . . . . . 4

10 12 14 16 18 20 22 24 10 12 14 16 18 20 22 24
V(m/s) V(m/s)

Figura 5.11: Autovalores del modo convergencia en alabeo (izquierda) y espiral (derecha) para una
masa de 15 kg.
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1000} -3.92 1000} 0.440
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10 12 14 16 18 20 22 24 10 12 14 16 18 20 22 24
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Figura 5.12: Autovalores del modo balanceo holandés para una masa de 15 kg parte real (izquierda)
y parte imaginaria (derecha).

Se aprecia que con una masa total de 15 kg la aeronave es lateralmente estable, puesto que la
parte real de los autovalores es negativa.
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Capitulo 6

Estudio de las operaciones del avion

6.1. Introduccion

A lo largo de este capitulo se desarrolla el estudio del comportamiento del avién al realizar las
distintas operaciones de vuelo:

= Despegue

= Ascenso

= Vuelo en linea recta

= Giros estacionarios

= Espirales estacionarias
= Descenso

= Redondeo

= Aterrizaje

Para el estudio de estas operaciones se parte de las ecuaciones de la mecédnica aplicadas a
un sélido con seis grados de libertad (Ecuaciones 1.1, 1.2, 1.3, 1.7, 1.8, 1.9,1.14, 1.15, 1.16, 1.17,
1.18 y 1.19). Estas ecuaciones se particularizan para el caso estudiado. En este capitulo se es-
tudia unicamente el comportamiento estacionario de la aeronave, ya que se ha observado que su
comportamiento es estable y por este motivo se considera prescindible el estudio de los transitorios.

En los siguientes calculos se toma el centro de gravedad de la aeronave situado en la posicién
LCDpG — 2.56.

&

6.2. Despegue

En este apartado se presenta el cilculo de la longitud de pista necesaria para el despegue, Figura
6.1. Para el calculo del despegue se plantean las ecuaciones de vuelo del avién en el plano vertical:

95
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BN

OV VNN VNN

Figura 6.1: Croquis del despegue.

dx

= _v 6.1
o (6.1)
dVv g
@@——(TsmmL—m) (6.3)
g dt2 g '

Donde F' es la fuerza de resistencia ejercida por la pista sobre las ruedas del avion.

F=uR=p(mg—L—Tsinx) (6.4)

para una pista de asfalto seco se puede tomar un coeficiente de rozamiento de 0.02 mientras
que si se trata de una pista no preparada de hierba seca y corta asciende a un valor de 0.05.
El sistema de ecuaciones anterior se simplifica ya que no hay variacién de altitud:

dx

o= 174 (6.5)
d 1
7;: = (T'cosae — D — p(mg — L — T'sina)) (6.6)

Se considera que todo el empuje se encuentra aplicado en la direccién de avance del avion:

v (6.7)
& = (0D~ u(mg L) (63)
Se desarrollan las fuerzas aerodinamicas:
c{% v (6.9)
ac%/ = % (T — pgm — %pSw (CD —uCL) V2> (6.10)

Despejando de las Ecuaciones 6.9 y 6.10 se llega a la siguiente expresion:

Vdv

der=m i
T — pmg — 5pSy (CD — pCL) V?

(6.11)
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Para obtener el valor de la distancia de despegue se integra desde que la velocidad es nula hasta
llegar a la velocidad de despegue. Se toma como velocidad de despegue aquella cuyo valor es 1.2
veces la velocidad de pérdida.

1.2Vitaut V
1O =/ m i SdV
0 T — pmg — 5pSw (CD — pCL)V

Se obtienen las curvas de carrera de despegue en funcién de la masa y de la deflexiéon de los
elevadores del ala:

(6.12)

x(m)

Figura 6.2: Carrera de despegue en funcién de la masa para distintos valores de la deflexién del
elevador trasero. Carrera de despegue en pista preparada.

200
150
100

50

Figura 6.3: Carrera de despegue en funcién de la masa para distintos valores de la deflexion del
elevador trasero. Carrera de despegue en pista no preparada de hierba.

Se puede apreciar que para que el avion pueda despegar en 60 m es necesario que la masa no
supere los 10 kg. En el caso de que la pista sea preparada se necesita una deflexién de los elevadores
del ala de al menos 7°. Con esta deflexién del elevador se obtiene una carrera de despegue de
aproximadamente 59 m.
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Las siguientes operaciones se evaliian para una masa total de la aeronave de 10 kg.

6.3. Ascenso

En esta seccion se va a analizar el vuelo con ascenso estacionario en funciéon de la pendiente
de ascenso, Figura . Para el analisis de esta maniobra se estudia el trimado del avién para una
pendiente de vuelo determinada y para un valor determinado de deflexion de los elevadores del ala.
Se trima el avion desde la velocidad del lift-off Vi, = 1.2V, hasta una velocidad de Vo = 1.3V
Una vez que se llega a esta altitud se reduce la deflexion de los elevadores del ala.

Figura 6.4: Croquis de la maniobra de ascenso.

V(m/s)

om

0E=20"—————onuou
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20L
0E=15—""T  ——————
15

0.895} SE=0°
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122 124 126 __—78 1
_—— E=%° 1o 6E=5°
S
/&E:P”/ o SE=0°

_——_____/6E=20° \ 1 . L - V(m/s)
0.885} 12.2 12.4 12.6 12.8 13.0

0.900

Figura 6.5: Angulo de ataque (arriba), empuje empleado (izquierda) y deflexién del elevador del
canard (derecha) en funcién de la velocidad para distintos valores de la deflexién de los elevadores
del ala. Graficos para una pendiente de ascenso de 3°.
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of OB=S""T———
\
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-6 SE=200T——

SEC(®)
om 25}
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20
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1,034 / §E:1(/ 6E=5°
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Figura 6.6: Angulo de ataque (arriba), empuje empleado (izquierda) y deflexién del elevador del
canard (derecha) en funcién de la velocidad para distintos valores de la deflexién de los elevadores
del ala. Gréficos para una pendiente de ascenso de 5°.

Para calcular el trimado de la aeronave se resuelven las Ecuaciones 1.1, 1.3 y 1.8 fijando el
valor de la pendiente de vuelo en 3° primero y 5° més tarde eliminando los efectos del transitorio
(% = O) y variando el valor de la velocidad.

El trimado se realiza para las ecuaciones del vuelo vertical 1.1, 1.3 y 1.8. En estas ecuaciones se
introduce el valor de la pendiente de ascenso v = # — a. Las curvas para una deflexién determinada
de los elevadores del ala se muestran en las Figura 6.5 para una pendiente de vuelo de 3° y en la
Figura 6.6 cuando la pendiente es de 5°.

Se puede apreciar que al aumentar la pendiente de ascenso a 5° no se tiene suficiente potencia.
Por tanto el ascenso se realizard a 3°, ya que aunque se pudiera realizar a 4° seria llevando el motor
al limite.

6.4. Vuelo en linea recta

En este apartado se calcula para el vuelo en linea recta el valor de la deflexién del elevador
del ala para obtener la maxima eficiencia aerodindmica, Figura 6.7. Para ello se realiza el trimado
de la aeronave para el vuelo en linea recta y altitud constante. Se resuelve el problema con las
ecuaciones 1.1, 1.3 y 1.8. Resolviendo el sistema de ecuaciones se obtiene un valor para el coeficiente
de sustentacion y para el coeficiente de resistencia. Una vez se conocen estos valores se puede
obtener la eficiencia aerodinamica. En la Figura 6.8 se grafican las variaciones que sufre la eficiencia
aerodindmica del avién en funcién de la velocidad de vuelo para una masa de 10 kg al nivel del
mar.
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Figura 6.7: Croquis del vuelo en crucero.
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Figura 6.8: Eficiencia aerodinamica en funcion de la deflexién del elevador del ala para distintas
velocidades de crucero.

Se aprecia que la maxima eficiencia aerodinamica se obtiene cuando se incrementa el valor de
la deflexién del elevador del ala. No obstante estas variaciones son pequenas y se puede ajustar
para que el avién vuele con un angulo de ataque nulo. En la Figura 6.9 se grafica el valor de la
deflexién de los elevadores del ala para que el avién vuele con angulo de ataque nulo en funcién de
la velocidad de vuelo para una masa de 10 kg al nivel del mar.

.|...|---l-""""V(m/s)
6 18 20 22 24

Figura 6.9: Valor de la deflexién de los elevadores del ala para volar con incidencia nula del fuselaje.
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Se evidencia que para mantener el fuselaje sin incidencia, es necesario reducir el dangulo de
deflexion del elevador a medida que se aumenta la velocidad.

6.5. Giros estacionarios

En este apartado se plantea el trimado de la aeronave para realizar un giro estacionario a altitud
constante. En primer lugar se muestran las limitaciones de la aeronave, es decir, el radio minimo
de giro en funcién de la velocidad a la que vuele y la masa de la aeronave. Para plantear el giro
estacionario hay que tener en cuenta las siguientes consideraciones:

= Se trata de una maniobra estacionaria, de forma que se eliminan todas las derivada respecto
del tiempo con excepcién de 1 = Q.

= Las velocidades de alabeo, cabeceo y guinada deben ser nulas.

» Se obtienen las condiciones de vuelo (velocidad) junto con los valores del trimado (dngulos
de ataque y de derrape, controles aerodindmicos, control del empuje...).

Se resuelven las ecuaciones 1.1, 1.2, 1.3, 1.7, 1.8, 1.9, 1.14, 1.15 y 1.16. Se obtiene de este modo
el valor para un giro estacionario de un radio determinado y con empuje méximo de los siguientes
pardametros: V, a, B, 04, Or, 0ge, p, ¢ vy r. Como se trata de un giro en el plano horizontal se toma
0= .

En la Figura 6.11 se grafica la limitacién de radio en funcién de la velocidad y de la masa de
la aeronave para distintos angulos de asiento lateral. La definicién del angulo de asiento lateral se
muestra en la Figura 6.10.

Figura 6.10: Definicion del angulo de asiento lateral.
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locidad de vuelo en funcién del radio de giro y del &ngulo de asiento de la aeronave
de 10kg.

En la Figura 6.11 se puede observar que, a medida que aumenta el angulo de asiento lateral de
la aeronave también crece la velocidad necesaria para obtener el mismo radio de giro. Se grafica la
velocidad angular de giro para conocer qué radio es el que premite un giro més rapido.
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Figura 6.12: Velocidad angular de giro en funcién del radio de giro.

A continuacion se grafica la curva que determina el radio minimo de giro en funcién del dngulo

de asiento later

al. El radio minimo se toma teniendo en cuenta las limitaciones aerodinamicas del

avién. Se toman los siguientes valores limite de las caracteristicas aerodindmicas:

1. « =6°

2. B =£10°
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3. 8pe = £20°
4. 84 = £20°
5. §p = £20°

Se grafica el radio minimo de giro con las limitaciones anteriores.
R(m)
200
150

100

50
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0 5 10 15 20 25 30 35

Figura 6.13: Radio minimo de giro en funcién del angulo de asiento lateral.

Para el radio minimo en funcion de la masa se obtienen los valores del trimado para realizar el
vuelo en estas condiciones:

_2f

-3

4L

Figura 6.14: Angulo de ataque (izquierda) y el de derrape (derecha) para el radio minimo de giro
en funcién del dngulo de asiento lateral.
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Figura 6.15: Deflexion del elevador del canard (izquierda), de los alerones (derecha) y del timén
(debajo) para el radio minimo de giro en funcién del angulo de asiento lateral.

Se aprecia que la limitacién aerodindamica viene determinada por el dngulo de derrape para
asientos laterales pequenos y la deflexién del timén cuando aumenta el angulo de asiento lateral.
Esto se debe a que el momento de guiiada producido por el timén es muy pequeno ya que el brazo
del momento es muy reducido.

6.6. Espirales estacionarias

6.6.1. Espirales ascendentes estacionarias

En este apartado se evalia la capacidad de la aeronave para realizar un vuelo ascendente
mientras gira, Figura 6.16. Esta maniobra puede ser de utilidad cuando el avién se encuentra en el
tramo de ascenso pero necesita girar para enfilar el primer segmento. Para calcular esta maniobra
se sigue el procedimiento descrito en el apartado de giros estacionarios, con la diferencia de que en
esta maniobra el angulo de asiento longitudinal es igual al dngulo de ataque mas la pendiente de
vuelo: 0 = o + 7.
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Figura 6.16: Croquis del vuelo en espiral.

Para esta operacién se obtienen las curvas de la velocidad en funcién del radio para distintos
angulos de asiento lateral.
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Figura 6.17: Velocidad de vuelo en funcién del radio de giro y del angulo de asiento de la aeronave
para una masa de 10 kg. Se toma una pendiente de ascenso de 3°.

Como interesa conocer el giro mas rapido, se grafica la velocidad angular de giro en funcién del
radio de giro:
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Figura 6.18: Velocidad angular de giro en funcién del radio de giro. Pendiente de ascenso de 3°.

Se grafica a continuacién el radio minimo de giro para un empuje maximo en funcién del angulo
de asiento lateral.
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Figura 6.19: Radio minimo de giro en funcién del angulo de asiento lateral.

Para el radio minimo en funcién de la masa se obtienen los valores del trim para realizar el
vuelo en estas condiciones:
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Figura 6.20: Angulo de ataque (izquierda) y el de derrape (derecha) para el radio minimo de giro
en funcién del dngulo de asiento lateral.
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Figura 6.21: Deflexién del elevador del canard (izquierda), de los alerones (derecha) y del timén
(debajo) para el radio minimo de giro en funcién del dngulo de asiento lateral.

Se puede observar que se satura el control del timén vertical para alcanzar el radio minimo de
giro. Esto se debe a que la configuraciéon del avién posee poco brazo de palanca para el momento
generado por el timén.

6.6.2. Espirales descendentes estacionarias

En este subapartado se estudia el vuelo en una trayectoria espiral pero con vuelo descendente.
Esta maniobra es de gran utilidad cuando el avién enfoca la pista para aterrizar.

De nuevo se grafica la velocidad en funcién del radio de giro para los distintos dngulos de asiento
lateral.
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Figura 6.22: Velocidad de vuelo en funcién del radio de giro y del dngulo de asiento de la aeronave
para una masa de 10kg. Se toma una pendiente de ascenso de -3°.

la velocidad angular de giro en funcién del radio de giro:

Q(rad/s)
o5} ¢=40°

[ $=30°
0.4 r

[ $=20°
0.3f

[ g=10°
02f
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: 1 1 1 1 R(m)
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Figura 6.23: Velocidad angular de giro en funcién del radio de giro. Pendiente de ascenso de -3°.

Se grafica a continuacién el radio minimo de giro para un empuje maximo en funcién del &ngulo
de asiento lateral.
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Figura 6.24: Radio minimo de giro en funcién del angulo de asiento lateral.
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Para el radio minimo en funcién de la masa se obtienen los valores del trim para realizar el
vuelo en estas condiciones:
al®’) BO)

0 . . . . . . ')
5 10 15 20 25 30 35

-1}

-2

Figura 6.25: Angulo de ataque (izquierda) y el de derrape (derecha) para el radio minimo de giro
en funcién del angulo de asiento lateral.
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Figura 6.26: Deflexién del elevador del canard (izquierda), de los alerones (derecha) y del timén
(debajo) para el radio minimo de giro en funcién del dngulo de asiento lateral.

6.7. Descenso

En esta seccién se calculan las maniobras de descenso con una pendiente de vuelo constante.
Se tomara en los siguientes célculos una pendiente de -3°.

Al igual que se calculd para el ascenso con pendiente constante, el trimado se realiza para las
ecuaciones del vuelo vertical 1.1, 1.3 y 1.8. En estas ecuaciones se introduce el valor de la pendiente
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de ascenso v = 6 — a.Se obtienen las curvas para diferentes valores de la deflexién de los elevadores
del ala.

En la Figura 6.27, se puede observar que a medida que se aumenta la deflexién de los elevadores,
el avién reduce cada vez maés el angulo de ataque. Por lo tanto, si se quiere que el avion descienda
con una inclinacién nula se requiere una deflexién negativa del elevador trasero.

. . . . . L V(mis)
1 16 17 18 19 20

-2
—4 \ O =0 —0n

om
0.651

20\§E:200

0.60f / K

]

/65 =20°

0.55} —
5 :100/ 10} pE0T——

/ —_—
050 g =0° 5| 5E=5°\

T L = V(m/s
0.45[ 15 16 17 18 19 20 ()

Figura 6.27: Angulo de ataque (arriba), empuje empleado (izquierda) y deflexién del elevador del
canard (derecha) en funcién de la velocidad para distintos valores de la deflexién de los elevadores
del ala. Gréficos para una pendiente de ascenso de -3°.

6.8. Redondeo

Se analiza la maniobra por la cual el avién pasa de tener una senda de planeo a volar paralelo
a la pista antes de tocar tierra, Figura 6.28.

Figura 6.28: Croquis del redondeo.

Se parte de las ecuaciones del vuelo en el plano vertical:
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d
m—v =T — D —mgy (6.13)
dt
dy
mva =L—-—mg=(n—1)myg (6.14)
d?0

En primer lugar se linealizan las ecuaciones:

dAV oT aT oD oD oD
m— <8V> AV + <6(5 )A5 <<8V> AV + (8@) Aa+<85EC> A(SEC> — mgAy

(6.16)
dAy (0L oL oL
— = A A« A =A 1
V=ai <av> Vi <8a> + ((%Ec) Ope = Anmyg (6.17)
d* A6 aM (9M oM

Se simplifica el modelo mediante las siguientes hipétesis:

= Se suprime el corto periodo en la ecuaciéon del momento de cabeceo, ya que se supone sin
comportamiento dinamico.

oM oM oM
= A Aa Adge 1
0 (av) v <8a> * (35EC> E (6.19)
= Se establece que los efectos del la velocidad sobre el momento son despreciables: (%—]\‘f) =~ 0.
oM oM
= A« A 2
0= (5a) da+ (L) ad (6:20)

De la ecuacién anterior se obtiene la variacién del angulo de ataque:

(52) -
Aa = — (E>A5 —VECMEC (6.21)
O o

Se sustituye este valor en las ecuaciones 6.16 y 6.17.
dAV or 0D oD CM; oT
A A —E£ ) ) Adg. Adp, .22
"ar <3V 3V> Vo medy - (<35E> < CMaq )) pe ¥ (35p> (622

dAy (0L OL \ (s, OL
mVW A <8t> AV + <<35Ec> ( oL > <8a>) Adg. = Anmg (6.23)

Se simplifica la ecuacion introduciendo los siguientes parametros:

vie= (o) - (5) (52) 624
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= (o) - (5) (&)
v, = (a5,

Por lo tanto las ecuaciones 6.22 y 6.23 se pueden expresar de forma simplificadas:

A T oD
AV (6‘ _ 5‘) AV — mgAy — D, Adge+ Dj, Ao

"Ta T \ov T av
dA~ OL .

De la ecuacion 6.28 se obtiene la siguiente relacion:

dAvy  Ang Ang
—r— > Ay | — |t
a - v < v

Sustituyendo en la ecuacién 6.27:

dAV < or oD

dt \9V oV

gt « x
m i > AV ~ —Anmg (V) — D5, Adgc + Dy Adp,

(6.25)

(6.26)

(6.27)

(6.28)

(6.29)

(6.30)

Es una ecuacion diferencial de coeficientes constantes. A continuacién se divide la ecuacién 6.30

entre 6.29:

dAV (95 —9B) AV — D; Adpe+Dj Aoy mgAy

VdAy ~ Anmg Anmg

(6.31)

De este modo se cambia la variable de integracién de la ecuacion del tiempo a la pendiente de

descenso:

1(AAVY 1 (0T 0D\, DipAin Ay
V \ dA~ mgAn \ oV 9V - mgAn An
Reordenando la ecuacién presenta el siguiente aspecto:

1(dAVY 1 (9D oT Dy, (0L\Y ., . Di. 2y
vV \ dAy mgAn \oV oV L* \oV oL, An

(6.32)

(6.33)

donde la variacion del factor de carga pasa a ser un parametro que define la operacién de

redondeo.

Se grafica el valor de la velocidad en funcién de la variaciéon de la pendiente de vuelo y de
la variacion del factor de carga. Se toman como condiciones iniciales la pendiente de la senda de

planeo -3° y 1.3 veces la velocidad de pérdida.
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Figura 6.29: Velocidad en funcién de la variacion de pendiente. Pendiente de la senda de planeo 3°.
Deflexion del elevador trasero -20° (izquierda), 0° (derecha) y 20° (abajo).

Se observa que para una pendiente de descenso de 3° se llega a la velocidad de pérdida mucho
antes de corregir los 3° de la senda de planeo. Por tanto, no se debe de tener una pendiente de
descenso tan grande en el momento del redondeo. Ademds se necesita un incremento de factor de
carga superior a los anteriores para poder posicionar el aviéon en la posicion de vuelo paralelo al
suelo.

Se aprecia que para un incremento de factor de carga de 0.2 se puede compensar una pendiente
de descenso de aproximadamente 0.5°.

V(m/s)
251

20

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

Figura 6.30: Velocidad en funcién de la variacién de pendiente. Pendiente de la senda de planeo
0.5°. Deflexion del elevador trasero 0°. Incremento del factor de carga An = 0.5.

Para poder cumplir con el redondeo sin que la aeronave entre en pérdida el avién tiene que volar
practicamente en el limite del dominio de vuelo 24 m/s y debe de realizar una maniobra violenta
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que incremente el factor de carga a 1.5. Con esta maniobra se obtiene el resultado de la Figura 6.30
para una senda de planeo de —0.5°.

Se concluye que para que el avién compense su pendiente sin entrar en pérdida se requiere que
la pendiente sea pequena y que la maniobra sea brusca. Si no es asf le faltara energia.

6.9. Aterrizaje

En este apartado se aborda el estudio de las operaciones de aterrizaje, Figura 6.31.

r/’
!/’
r/’
. . ... -7

ATV AN AN

Figura 6.31: Croquis de los aterrizajes.

Se calcula la longitud de pista necesaria para aterrizar en funcién de la deflexién del elevador

trasero del avion.
Para calcular la carrera de aterrizaje se toma la siguiente expresién:

0

v

xr = / m T SdV (6.34)
12V —HMG — 3pSw (CD — pCL)V

en esta ecuaciéon no aparece el empuje ya que el motor no tiene reversa, de modo que en el
aterrizaje se apaga. También es importante mencionar que la aeronave no tiene frenos, por lo tanto
se mantiene el coeficiente de rozamiento tomado para el despegue.

Se obtiene el siguiente grafico de la longitud de pista en funcién de la deflexién de los elevadores:
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Figura 6.32: Longitud de pista necesaria para el aterrizaje sobre distintas superficies en funcién de
la configuracion adoptada por el avién.

Se puede observar que la superficie de la pista es determinante en el frenado de la aeronave.
Ademsds requiere de mas distancia para aterrizar de la que necesitaba para despegar.



Capitulo 7

Comprobacion del modelo

7.1. Comprobaciones experimentales

A lo largo de este capitulo se exponen las comprobaciones experimentales de los resultados obte-
nidos en el modelado de la aeronave. Estos experimentos realizado en el tinel de viento se emplean
para comprobar la posicién del punto neutro de la aeronave y en segundo lugar, se comprueba el
movimiento longitudinal de la aeronave.

7.1.1. Obtencién del punto neutro

En este experimento se busca la posicion longitudinal del punto neutro. Para obtener esta
posicién se fija el centro de gravedad del modelo a escala en distintas posiciones a lo largo del
fuselaje de la aeronave. Se fija el centro de gravedad por delante y por detras del supuesto punto
neutro, de manera que en el primer caso la aeronave vuela de forma estable mientras que en el
segundo caso la aeronave se inestabiliza.

El modelo empleado es una escala 1:10 de la aeronave.

L

— -
—

v II7777777777777777777777

Figura 7.1: Esquema del experimento en el tiinel de viento.

Como se expuso anteriormente el punto neutro de la aeronave se sitia en 5N = 2.968. El
movimiento en los dos casos estudiados (aeronave estable y aeronave inestable) se muestran a
continuacién.

115
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Figura 7.4: Inicio del movimiento t=3 s. Aeronave estable (izquierda) e inestable (derecha).

Se aprecia que en el primer caso la aeronave es longitudinalmente estable y oscila respecto de
la posicién de equilibrio. Por otro lado, en el segundo la aeronave es longitudinalmente inestable
por lo que tiende a aumentar el angulo de ataque hasta que se llega a la entrada en pérdida de la
aeronave.

Por este motivo se comprueba la posicién del punto neutro de la aeronave. Ya que queda limitado
en el intervalo de posiciones en los que se situaron los centros de gravedad de la aeronave en el
tunel. Este hecho se debe a que si el centro de gravedad de la aeronave se sitiia por detras del punto
neutro de la misma se inestabiliza el avion.

7.1.2. Comprobacion del movimiento de la aeronave mediante simulacién dinami-
ca

Se modela de forma tedrica el caso 1 del experimento anterior. Para el calculo tedrico de los
resultados se parte de las ecuaciones de la mecanica de un sélido rigido aplicadas a un cuerpo con
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seis grados de libertad en ejes viento.
Las ecuaciones de las fuerzas en el plano vertical:

. 1
mV = F.cos0; — §pV25”cD

1
mV+y = F.sind; + ipVQS"CL — mgcosy

La ecuacion del momento en el plano vertical:

My — kop = Iyyq

La ecuacién de la velocidad de cabeceo:

g=7+a

Ecuaciones cinematicas:
T =Vecosy— Vo
z=Vsiny
Restricciones cinematicas introducidas por el cable:
x = Lcosd;

z = —Lsind;

En estas ecuaciones se introducen parametros hasta ahora sin definir:

= J;: angulo que forma el cable con la velocidad del tunel aerodinamico.

L

I 777777777777 77777

Figura 7.5: Definicion del angulo de deflexion del cable.

117

= [: fuerza que se transmite a través del cable. Esta fuerza tunicamente es valida cuando el

cable trabaja a traccion.

= k: rigidez a torsién de la unién cable-avién. Este parametro se va a considerar despreciable y

por lo tanto nulo.
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= [: longitud del cable.

Se calcula la evolucion del angulo que forma el cable a lo largo del tiempo cuando se introduce
una perturbacién en el sistema. Esta perturbacion se define como una variacién en el angulo de
ataque. Para obtener dicha variacion se introduce un escalén de duracién 0.1 segundo en la deflexion
del elevador del canard. El escalén se introduce en el segundo 5 desde el inicio de la simulacién.

6t Fo(N)
ot 0.70f

ol 0.65[

0.60[
89|

0.55

88
0.50

2 4 6 8 10 0.45+ 2 4 6 8

=t
10 ®

Figura 7.6: Angulo que forma el cable con la velocidad del viento (izquierda) y fuerza de reaccién
sobre el cable (derecha). Caso estable.

Se observa que el modelo es aplicable ya que el cable se encuentra trabajando a tracciéon en
todo momento. Por otro lado, se calculan el dngulo del cable y la fuerza que este soporta.

6t(°)
90k

Fe(N)

251

80t
20

70

60 0.5 \
| | | | | L )

50} 0.05 0.10 0.1 0.20 0.25 0.30
-0.5F

. . . . . t(s)
0.05 0.10 0.15 0.20 0.25 0.30

Figura 7.7: Angulo que forma el cable con la velocidad del viento (izquierda) y fuerza de reaccién
sobre el cable (derecha). Caso inestable.

En este caso se observa que la respuesta deja de ser oscilatoria. Ademds hay una franja temporal
en la que la tensién del cable es a compresién. En este rango el modelo no es valido y por tanto el
movimiento de la aeronave no se simula de forma adecuada.

Se compara el movimiento simulado del caso estable y del inestable.
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Figura 7.8: Comparacion entre el caso estable y el inestable del movimiento simulado.

Se aprecia que mientras que en el caso estable el movimiento es minimo e inapreciable, en el
inestable el avion sale rapidamente del tinel. Otro hecho destacable es la diferencia en las escalas
temporales, mientras que en el caso estable los movimientos son lentos, en el inestable el avion se
desequilibra a gran velocidad.

7.2. Comprobacion del modelo mediante CFD

A lo largo de este apartado se presenta la comprobacion de los resultados obtenidos mediante
los procedimientos semiempiricos y los calculados mediante la mecénica de fluidos computacional
(CFED por sus siglas en inglés).

La simulacidén se realiza empleando un modelo de turbulencia Spallart-Almaras y una malla de
1345008 elementos. El niimero de elementos se ha determinado mediante un estudio de indepen-
dencia de malla en el cual se reduce el error obtenido en las fuerzas aerodindmicas por debajo del
5%. Se muestra la malla empleada en la Figura 7.9.
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Figura 7.9: Malla del estudio CFD

7.2.1. Comparacion de la curva de sustentacién respecto del angulo de ataque

Se comprueba la relacién entre el coeficiente de sustentaciéon de la aeronave y el angulo de
ataque. La curva obtenida mediante CFD se presenta en la Figura 7.10

CL

Figura 7.10: Comparacién de la curva ¢y, — a.

El error cometido entre estos métodos se expresa de forma relativa en la Tabla 7.1.

Coeficiente Valor
Modelado semiempirico Célculo CFD  Error
crLo 0.7233 0.6505 11.2%
CLa 4.7702 5.1900 8.1%

Tabla 7.1: Error relativo estre los distintos métodos.

Se aceptan los errores cometidos por el modelo. La causa principal de estos errores es la no
linealidad de las polares de los perfiles empleados en las superficies aerodinamicas provoca que
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la pendiente de sustentacion bidimensional sea variable con el dngulo de ataque. Esta variacién
no se tiene en cuenta en el modelo semiempirico empleado, ya que este se considera un mode-
lo aerodindmico linealizado. Debido a esta falta de linealidad, al tratar de obtener el angulo de
sustentacion nula del perfil, la pendiente de sustentacion crece siendo demasiado alta. Si por otro
lado se pretende de modelar segin la zona de aplicacion del perfil en la aeronave, se obtiene una
pendiente de la curva mucho menor. Sin embargo, también se consigue aumentar el coeficiente de
sustentacion para un angulo de ataque nulo.

7.2.2. Comparacion de la curva de resistencia respecto de la sustentacion.

Se compara también la curva de la polar obtenida mediante CFD. Es decir se compara la curva
cp — cr. Esta comparacion se observa en la Figura 7.11.

cD error(%)
50

0.15f [}

40

30

20}

0.6 0.8 1.0 1.2 14 0.6 0.8 1.0 1.2 14

Figura 7.11: Comparacién de la polar respecto del CFD

Se aprecia un mayor error en el cdlculo del coeficiente de resistencia que en el coeficiente de
sustentacion. Estos errores se deben al bajo Reynolds de vuelo. Al volar con un valor pequenio del
nimero de Reynolds se produce un aumento de la resistencia por friccién de la aeronave. Este efecto
no se modela de forma adecuada por los procedimientos semiempiricos desarrollados anteriormente.

La zona donde el error es superior al 20 % se ve claramente influenciada por la curvatura de los
perfiles y para alto valor de ¢y, por la entrada en pérdida.

7.2.3. Estudio del campo fluido

A lo largo de este apartado se comprueba mediante los campos fluidos calculados con el cédigo
CFD la presencia de los distintos fenémenos aerodinamicos esperados alrededor de la aeronave.

Entre estos fenémenos cabe destacar la presencia del downwash generado por el canard que
incide sobre el ala, el efecto de los estabilizadores en punta alar y formaciéon de torbellinos en la
estela. En prime lugar se visualiza para un angulo de ataque nulo el campo de velocidades para
distintas secciones transversales del ala.
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Figura 7.12: Velocidad a lo largo del ala.

En la Figura 7.14 se pueden apreciar varios efectos. En primer lugar se puede observar que el
valor de la velocidad sobre el extradds del ala es superior para las secciones en las el canard no se
encuentra delante. Esto se debe a que por conservacién de la cantidad de movimiento del fluido, al
generar sustentacion, el perfil del canard debe deflectar el aire reduciendo el angulo de ataque que
recibe el perfil alar. Otro efecto observado es el downwash que se genera en el canard por el hecho
de ser un ala tridimensional. Es decir, en la Figura 7.12(b) el canard presenta una velocidad del
aire sobre el extradés superior al de la Figura 7.12(c). Este descenso de la velocidad se debe a la
generacién de vértices en la punta del ala que inducen corrientes descendentes de aire sobre el ala.
Estas corrientes son menores a medida que se aumenta la distancia a la punta del ala. Este efecto
no se aprecia en el ala, donde la presencia del estabilizador vertical adelera el flujo en el extradds
antes del 50% de la cuerda mientras que en el borde de fuga se produce la entrada en pérdida
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del perfil alar. También se puede apreciar que en las proximidades del fuselaje 7.12(a) la velocidad
del fluido es menor y por tanto, el ala acelera el fluido hasta velocidades menores a la del resto
de zonas. Para apreciar el efecto del downwash y el que provocan los estabilizadores verticales en
la punta del ala se dibujan las lineas de corriente que pasan por el canard y por el estabilizador
vertical:

N wl&iw- Magnitude (m/s)
0.0000 ¥ 65889 13,078 99,767

26,356 32,945

Figura 7.13: Lineas de corriente a través del canard y de los estabilizadores verticales de la aeronave
para un angulo de ataque de 5°.

Se observa de forma muy clara el efecto del downwash provocado por las distintas superficies
sustentadoras. Este efecto se obtiene de la aplicacién directa de la conservaciéon de la cantidad
de movimiento del fluido, es decir, para generar la sustentacion, la superficie sustentadora debe
generar una corriente descendente de aire. En el caso del canard, esta desviacién del fluido provoca
un descenso del dngulo de ataque en las secciones del ala que quedan bafiadas por su efecto. Por
otro lado también se observa que los torbellinos que se generan en la punta del canard se unen con
los desprendidos de la punta del ala aguasabajo formando tinicamente dos torbellinos en la estela.

Por otra parte,se grafica el campo de presiones sobre el 25 % de la cuerda del ala y del canard,
lo que sirve para conocer la distribucién de la sustentacién en las distintas superficies.
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(a) Presién para 5 = 3.125 (b) Presién para —; = 0.094

Pressure Coefficient
-2.4396 -1.8391 -1.2386 -0.63806 -0.037532 0.56299

Figura 7.14: Presién en el 25 % de cuerda del ala (izquierda) y del canard (derecha).

Se observa el efecto del downwash sobre el ala, ya que en la zona en la que se sitta el canard, la
depresion que alcanza el fluido es menor en en la zona en la que el flujo no es deflectado por este.
Ademsds, también es de especial interés comentar que la presencia del estabilizador vertical en la
punta del ala cambia la forma en la que se distribuye la presion a lo largo de la envergadura. Es
decir, mientras que para el canard los contornos de presién constante adoptan forma eliptica, para el
ala estos se mantienen aproximadamente constantes. Lo que aumenta la generacién de sustentacion
por parte del ala.

Ademas se muestra el campo de presiones sobre la aeronave en las Figura 7.15.

e

(a) Extradds (b) Intradds

Pressure Coefficient
-1.7298 -1.1839 -0.63803 -0.092153 0.45373 0.99961

Figura 7.15: Campo de presiones sobre la aeronave.

Se puede observar que como se dijo anteriormente sobre el extradds del ala la distribucién de
presiones es aproximadamente constante. Por otro lado, sobre el canard se produce una distribucién
de forma hiperbdlica. Ademés se puede observar la influencia del fuselaje sobre las dos alas.

En la Figura 7.17 se puede observar efecto del downwash en la estela que deja la aeronave a su
paso.
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Velocity: Magnitude (m/s)
8.1822 12,273

(a) Velocidad para % = 1.25

c

Velocity: Magnitude (m/s)
11,706 17,559

Velocity: Magnitude (m/s)
18,602 19,152

(c) Velocidad para % =5

Figura 7.16: Velocidad de la estela que deja la aeronave a su paso.
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En la Figura 7.16(a) se observa el torbellino generado en punta del canard. Este torbellino es
el que recibe el ala y el causante de su pérdida de dngulo de ataque efectivo. En la Figura 7.16(c)
se observa como el torbellino de punta del canard aumenta su tamano al alejarse de la aeronave
y el torbellino de punta de ala es de menor tamano. Esto se debe a la presencia del estabilizador
vertical. Ademads se aprecia la estela que deja el fuselaje a su paso.

Finalmente se comprueba que el canard entra en pérdida antes que el ala. Para un angulo de
ataque de 8° se obtiene el campo de velocidades de la Figura

e

Velocity: Magnitude (m/s)
0.00000 7.0000 14.000 21.000 28.000 35.000

Figura 7.17: Entrada en pérdida.

Como se comentd anteriormente, el hecho de que el canard entre en pérdida antes que el ala
protege de la entrada en pérdida completa de la aeronave, ya que tiende a bajar el morro.
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Capitulo 8

Conclusiones

En apartado se presentan todas las conclusiones a las que se llega a lo largo del estudio realizado,
asi como posibles estudios futuros.
En primer lugar, el disenio de un avién configuracion canard presenta las siguientes ventajas:

= Generacion mas eficiente de la sustentacion. La sustentacion se genera con las dos alas en
lugar de Unicamente con el ala principal.

= Proteccién contra la entrada en pérdida. El canard se disefia de forma que entre en pérdida
antes que el ala principal. De este modo, cuando se llega al angulo de ataque en el que entra
en pérdida el perfil la tendencia de la aeronave es a bajar el morro reduciendo asi el dngulo
de ataque de la aeronave de forma que se evita la entrada en pérdida.

= La generacién de sustentacién mediante dos alas permite reducir la resistencia de la aeronave.

Debido a estas ventajas, la configuracién tipo canard tiene una gran aplicabilidad en el diseno
de aeronaves UAV, permitiendo el diseno de aeronaves mas eficientes.

Por otro lado, se comprueba que los métodos semiempiricos permiten el modelado aerodinami-
co de aeronaves con esta configuracion. La verificacién estos métodos permite reducir el tiempo de
calculo necesario para el disefio de dichos aviones, puesto que se evita recurrir a métodos experi-
mentales y a los cadlculos de mecénica de vuelo computacional.

También se demuestra la posibilidad de disenar aeronaves configuracién canard estables, tanto
longitudinal como lateralmente. La capacidad para disenar una aeronave estable con esta configu-
racion permite reducir los costes que conlleva la creaciéon de un sistema de control que tenga que
estabilizar una aeronave que no es estable.

En lo que respecta a los resultados obtenidos se observa la necesidad de corregir los métodos
semiempiricos para bajos ntmeros de Reynolds. Es decir, se aprecia una discrepancia entre los
resultados obtenidos mediante los procedimientos semiempiricos y los calculos CFD y esta diferencia
es mayor en aquellos coeficientes en los que la fricciéon tiene una mayor influencia. También se
evidencia la necesidad de conocer las polares 2D de los perfiles aerodinamicos empleados. Este hecho
se debe a que el empleo de perfiles aerodindmicos con gran curvatura provoca grandes discrepancias
entre los coeficientes aerodindmicos obtenidos con la pendiente de sustentaciéon potencial y los
corregidos con las pendientes de sustentacién reales del perfil.

Ademas, debido al tamafio de la aeronave y a la baja velocidad de vuelo el nimero de Reynolds es
bajo. Por lo tanto, como el nimero de Reynolds es bajo, los efectos de la viscosidad son importantes
y la variacion de las condiciones de vuelo suponen cambios en el valor de los coeficientes. Este
hecho evidencia la necesidad de incluir la dependencia del nimero de Reynolds en el célculo de los
coeficientes aerodinamicos.
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Otra conclusion extraida del estudio es el beneficio de emplear un perfil aerodindmico con
mayor curvatura en el canard. El uso de una mayor curvatura en el perfil aerodindmico introduce
dos efectos en lo que se refiere a su comportamiento:

= Se suaviza la pendiente de sustentacién del perfil. Esto provoca un descenso en el valor del
coeficiente cr,, del canard y por tanto se traduce en un aumento del margen estatico que la
aeronave permite cuando se limita la deflexién méaxima del canard.

= La entrada en pérdida del canard pasa de ser brusca a ser progresiva. Por tanto, cuando la
aeronave comience a aumentar el angulo de ataque hasta llegar a la zona de entrada en pérdida
del canard, por efecto de la entrada en pérdida progresiva la aeronave reduce su angulo de
ataque de forma progresiva.

En el futuro se puede completar el estudio realizado. En primer lugar, se completaria el estudio
realizado mediante el cdlculo de todos los coeficientes aerodindmicos empleando CFD. De este modo
se puede cuantificar la precisiéon de los procedimientos semiempiricos en el calculo de los coeficientes
aerodinamicos de los aviones configuraciéon canard.

Por otro lado, los procedimientos semiempiricos empleados a lo largo del texto no son aplicables
a todo el dominio de vuelo de la aeronave. Por tanto, otro estudio posible consiste en la ampliacién
estos procedimientos de forma que incluyan los efectos del niimero de Reynolds.

Ademss de los estudios anteriores, es de gran interés comprobar el comportamiento de la aerona-
ve mediante la realizacién de ensayos en vuelo. Con estos ensayos se pueden verificar los resultados
obtenidos mediante el estudio de las operaciones de la aeronave.

Finalmente, el diseno de la aeronave se puede completar mediante la programacién de un sistema
de control automatico que le permita un vuelo auténomo sin necesidad de un piloto.



Capitulo 9

Valor econémico y pliego de
condiciones

9.1. Valor economico

En esta seccién se presenta el presupuesto acordado para el desarrollo del proyecto. Teniendo
en cuenta las diferentes acciones realizadas, dicho presupuesto contiene el gasto por calculos en
primera aproximacién de un prediseno, el modelado matemaéatico en primer orden de la estabilidad
de la aeronave, el uso de un modelo 3D para verificar los célculos desarrollados mediante ensayos en
un tunel de viento cerrado y las herramientas CFD para la verificacién de los resultados. Ademas,
se presenta el coste del analisis y comparaciéon de los resultados obtenidos mediante los distintos
métodos de célculo.

9.1.1. Valor econémico del prediseno

En este apartado se muestra el coste en horas que ha llevado la obtencién del diseno congelado
de la aeronave que se estudia a lo largo del documento.

Prediseno de la aeronave
Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)

Ingeniero 55 20 1100
Total 1100

Tabla 9.1: Valor econémico del prediseno de la aeronave.

9.1.2. Valor econémico del modelado de la aeronave

En este apartado se presentan los costes de modelar mateméaticamente el comportamiento de
la aeronave.

Modelado matematico de la aeronave
Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)

Ingeniero 500 20 10000
Total 10000

Tabla 9.2: Valor econdémico del modelado de la aeronave.
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9.1.3. Valor econémico de la comprobacion de resultados
Valor econémico del ensayo en tinel de viento

Estos costes incluyen tanto el coste de fabricacién del modelo experimental como el coste de
uso de las instalaciones del tinel de viento.

Fabricacion del modelo

Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)

Técnico 10 15 150
Maquinaria 48 2 96
Total 246

Tabla 9.3: Costes de la fabricacién del modelo.

Estudio experimental
Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)

Ingeniero 21 20 420
Tnel 21 100 2100
Total 2520

Tabla 9.4: Costes de los ensayos en tinel de viento.

Valor econémico del analisis CFD

En este apartado se muestran los costes del estudio realizado mediante la mecanica de fluidos
computacional. Tanto el estudio 2D realizado con los perfiles como el 3D con el avién completo.

Analisis CFD
Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)

Ingeniero 150 20 3000
Licencias 150 0.4 60
Total 3060

Tabla 9.5: Valor econémico del estudio CFD.

9.1.4. Valor econémico de la realizaciéon de la memoria

Se presenta el coste de la redaccién de la memoria en la que se explica todo el procedimiento
desarrollado y las conclusiones obtenidas.

Redaccion de la memoria

Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)

Ingeniero 100 20 2000
Impresién 0.5 100 50
Total 2490

Tabla 9.6: Valor econdémico de la redacciéon de la memoria.
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9.1.5. Valor econémico del material

Se presenta el coste de los materiales empleados para la elaboraciéon del trabajo.

Materiales
Horas Coste unitario (€/h) Coste (€)
Equipo informético 900 1 900
Material fungible 20 1 20

Total 920

Tabla 9.7: Valor econémico de la fabricacién del modelo.

9.1.6. Valor econdémico total

El coste total del trabajo se presenta en la Tabla 9.8.

Coste total

Importe (€)

Prediseno de la aeronave 1100
Modelado matematico de la aeronave 10000
Fabricacion del modelo 246
Estudio experimental 2520
Anilisis CFD 3060
Redaccién de la memoria 2490
Materiales 920
Total 20336

Tabla 9.8: Valor econémico total del trabajo

Coste total

Importe (€)

Presupuesto sin IVA 20336.00
Presupuesto con IVA (21 %) 24606.56

Tabla 9.9: Presupuesto total

El valor econémico total del proyecto asciende a:
# Veinticuatro mil seiscientos seis euros y cincuenta y seis céntimos #

9.2. Pliego de condiciones

9.2.1. Condiciones del puesto de trabajo

Con el objetivo de maximizar la productividad del trabajador y minimizar los riesgos para su
salud, debe tener en cuenta las condiciones en las que se realiza el trabajo.

La mayor parte del trabajo se ha realizado empleando un ordenador. Se tienen en cuenta las
disposiciones minimas de seguridad y de salud en lo relativo al trabajo con este equipo.
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Se trabaja en un puesto correctamente iluminado reduciendo asi el dafio y cansancio que la
pantalla provoca en la vista del trabajador. Por otro lado, las conexiones a la red eléctrica poseen las
medidas de seguridad necesarias para evitar accidentes que puedan danar los equipos informaticos
o provocar lesiones en el trabajador.

Ademss, se controla la exigencia del trabajo, regulando de este modo las horas dedicadas y los
descansos en la jornada laboral.

Por otra parte, en lo relativo al tinel de viento, se asegura el trabajo con las medidas de
seguridad adecuadas: protecciones para los oidos, gafas protectoras y mascarillas (en ensayos que
incluyan humo). Ademsds, las instalaciones poseen un sistema de ventilacién y extraccién de acuerdo
con la normativa vigente. El entorno del tinel de viento ademés es manejado por un técnico
correctamente cualificado para el empleo de los equipos. Las mediciones son tomadas por el ingeniero
y el técnico encargado del tinel.

Ademds, para cumplir con la normativa de seguridad el puesto de trabajo asegura la correcta
disposicién de las salidas de emergencia y vias de evacuacion.

9.2.2. Condiciones de los equipos informaticos

Se presentan los elementos de hardware y de software utilizados para el desarrollo del proyecto.

En lo relativo al hardware empleado, es ha utilizado un ordenador HP Pavilion g6 con un
procesador Intel®Core™ i7-3632QM CPU (2.20GHz), una memoria RAM de 8 GB, una tarjeta
grafica Radeon™ HD 7670M y un sistema operativo Windows 8 de 64 bits.

El listado de software empleado se presenta en la Tabla 9.10.

Software

Wolfram Mathematica Modelado aerodindmico y evaluacién de la estabilidad
y las operaciones de la aeronave.

Matlab Postproceso de las polares obtenidas mediante CFD.
ANSYS (Fluent) Célculo de las polares 2D de los perfiles aerodindmicos.
Star CCM+ Célculo de los coeficientes aerodindmicos de la aeronave 3D.
Latex Redaccién de los resultados.

Tabla 9.10: Software empleado en el desarrollo del proyecto.
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Capitulo 10

Anexos

10.1. Polares estudiadas mediante CFD

A lo largo de este anexo se presenta el proceso mediante el cual se obtienen las curvas de los
coeficientes aerodindmicos empleando mecdanica de fluidos computacional (CFD). A continuacién
se presentan las caracteristicas de los difierentes perfiles empleados a lo largo del documento.

Para el diseno de las superficies sustentadoras se van a utilizar los siguientes perfiles: stCYR 24
y goe 482.

10.1.1. Independencia de malla.

Las caracteristicas de los perfiles se calculan mediante el codigo comercial ANSYS Fluent. Para
asegurar que los resultados son fiables es necesario realizar un estudio de independencia de malla.
Para dicho estudio se emplea la siguiente malla.

ANSYS

R16.2

Academic

Figura 10.1: Estructura de la malla.

En la Figura 10.1 se observan los siguientes elementos (pardmetros de la malla).

= Pardmetro 1: P1 tamano del elemento sobre el perfil.

s Pardmetro 2: P2 = 10 P1 tamano del elemento sobre la circunferencia.
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= Pardmetro 3: P3 = 15 P1 tamaiio del elemento sobre el rectangulo méas cercano al perfil.
= Pardmetro 4: P4 = 25 P1 tamano del elemento sobre las lineas que siguen la estela del perfil.
= Pardmetro 5: P5 = 50 P1 tamaifio del elemento sobre el flujo libre.

= Pardmetro 6: P6 = w tamaifio del elemento en el drea que se encuentra entre la circun-
ferencia y el perfil.

» Parametro 7: P7 = % tamano del elemento en el area que se encuentra entre la circun-
ferencia y el rectangulo.

s Pardametro 8: P8 = % tamano del elemento en el drea exterior.

Para poder conseguir la independencia de malla se reduce el parametro P1 a la mitad hasta
que la diferencia sea menor al 5%. Los resultados del estudio se presentan en la Figura 10.2.

Independencia de malla - inviscid
0.45 T T T T T T T T

—m— Error - Cy
041 : —e@— Error - G i
—A— Error - C.

0.3r

0.251

Error

0.2¢

0.15r

0.1F

0.05f

1 u—

0 i 1 i
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 45
Numero de elementos ¥ 10°

Figura 10.2: Estudio de la independencia de malla. Modelo inviscid.

A la vista de los resultados se emplea la malla del DP7 ya que los errores son inferiores al 5 %
en las dos fuerzas y el momento.

En el caso del modelo viscoso Spallart-Almaras, la malla sigue la misma estructura anadiendo
la opcidén inflation con 3 capas. El grosor de la capa limite es de 0.0003 m lo cual se corresponde
con un valor de y™ de 0.207. Este valor se ha calculado empleando la siguiente ecuacién para el
esfuerzo cortante:

yt =0.246 - 10700702 . pe=0-208 (10.1)

En la cual se estima que His ~ 0.25.
La expresion 10.1 se ha obtenido del articulo de la referencia [14].
Los resultados de este estudio se expresaran el la Figura 77.
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Independencia de malla — Spallart-Almaras

0.45 T T T :
k k : —a— Error - ¢,
04r —e— Error - ¢ ]
—4&— Error - Corl
0.351 H
0.3r b
_ 0.25F B
[
w 02 N -
0.15r B
0.1+ B
0.05F B
0 ' ——
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 4.5
Numero de elementos % 10°

Figura 10.3: Estudio de la independencia de malla. Modelo Spallart-Almaras.

Al igual que en el caso anterior se emplea la malla de DP7. Esta malla reduce el error de las
dos fuerzas y el momento por debajo del 5 %.
Para el perfil goe 482 la distribucién de y* para dicha malla se presenta en la Figura 10.4.

0 0.03 0.06 0.09 0.12 0.15
X (m)

Figura 10.4: Distribucién de y™ para el perfil goe 482.

Se observa que el valor de yT es inferior a 5 y que por lo tanto la turbulencia se calcula en la
subcapa viscosa.

10.1.2. Validacién de los resultados

Para validar los resultados obtenidos con el CFD se compara la polar del NACA2415 obtenido
mediante CFD con las mediciones experimentales que presenta la NASA en el REPORT No. 824,
referencia [6]. La comparacién se puede observar en las Figuras 10.5 y 10.6.
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15 T T T T T — —N— cm—Experimental(rugosidad estandar)
—O— ¢ ~Experimental
1.25¢ || —o— c¢,,~CFD (Spallart-Allmaras)
1r 1| —— cI—Experimental(rugosidad estandar)
— cl—ExperimentaI
0.75r .
' —m&— ¢~CFD (Spallart-Allmaras)
0.5f 10
o 0.25f ~4-0.025F
or 1-0.05
-0.25 1-0.075
-0.5 1-0.1
-0.7% .
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1 1 1 |
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Figura 10.5: Comparacién de los coeficientes de sustentaciéon y momento. Reynolds 3 - 10°.

0.03

T T T T T
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—®&— Polar-Experimental
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Figura 10.6: Comparacién de la polar. Reynolds 3 - 10°.

Se observa que existe una relacion muy cercana entre los valores que ofrece el CFD y los
experimentales cuando se toma rugosidad estdndar. Por tanto se extrapolan estos resultados a
todos los perfiles, es decir, se emplea la misma malla para todos los perfiles.

10.1.3. Resultados.

Se presentan las curvas de los distintos perfiles:
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Figura 10.7: Perfil - stCYR 24
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Figura 10.8: Perfil - goe 482

Las graficas anteriores han sido obtenidas con el cédigo comercial ANSYS-Fluent. Se puede apreciar
que al elevar el angulo de ataque de los perfiles las graficas presentan buenas tendencias aunque los
valores no son fiables. Este hecho se produce por la entrada en pérdida del perfil, ya que la malla
no se ha optimizado para estos casos sino para los casos en los que la capa limite estd adherida. Por



142 CAPITULO 10. ANEXOS

tanto, el calculo no converge (al tratarse de un fenémeno altamente no estacionario) y los resultados
en dichos puntos oscilan.

10.1.4. Resultados con flap

En esta subseccion se muestran los resutados obtenidos cuando se incluye la variaciéon de cur-
vatura que introduce la deflexién del flap en la curvatura del perfil aerodindmico. Esta correccién
de la pendiente de la sustentacién respecto de la deflexién del flap se emplea en la tercera estima-
cion del modelo aerodindmico y sirve para corregir los resultados obtenidos mediante la pendiente
potencial.
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Figura 10.9: Coeficiente de sustentacién y momento en funcién del dngulo de deflexiéon - stCYR 24
con flaps (20 % de cuerda).
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Figura 10.10: Coeficiente de sustentaciéon y momento en funcién del dngulo de deflexién - goe 482
con flaps (33.3 % de cuerda).
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10.2. Coeficientes aerodinamicos para condiciones de trimado

En este anexo se presenta el valor de los coeficientes aerodindmicos para vuelo estable a una
velocidad de 20 m/s y una altitud de 50 m.

Coeficiente  Valor

CLo 0.7233
CLa 4.7704
CLo 1.7662
CLsp, 0.4388
CLq 2.9218
CL& 0.4647
€Do 0.0217
K" 0.0784
K 0.0759
CMO -0.0638
CMa 1.0968
CMég 1.4373
CMsp. 1.0826
CMg -8.8715
CM& -0.2620
v -0.6745
cyp -0.0211
Cyr 0.1802
CYsp 0.0814
CYéa 0
B -0.0780
Cip -0.4152
Cly 0.2515
Cisp 0.0496
€15 4 0.0524
cNp 0.0735
N -0.1439
CNr -0.5720
cNs,  -0.0496
NG . 0.0021

Tabla 10.1: Coeficientes aerodindmicos de la aeronave para un vuelo a 50 m de altura y 20 m/s.
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