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RESUMEN

Este informe muestra como es usado el codigo computacional del Método de los Paneles
para lograr una mejora acrodindmica durante el disefio del ala. El esfuerzo fue hecho para
reducir la resistencia inducida del ala y evitar la pérdida en 1a puntera.

ABSTRACT

This paper presents how to use a Panel Method computational code as a way to achieve
an acrodynamic improvement during the wing design. The effort was made to reduce the
wing induced drag and to avoid the wing tip stall.

INTRODUCCION

La optimizacion del rendimiento aerodindmico en los planeadores es un problema muy importante,
dado que las performances ' (maxima relacién de planeo, minima veloc. descenso y veloc. media cross
country, etc.) dependen principalmente de la magnitud de la resistencia acrodindmica. A esta ultima la
podemos dividir basicamente en 3 tipos: resistencia inducida, resistencia de perfil y resistencia
parasita. En la fig. 1 se muestra el porcentaje de variacion de la resistencia para un rango de
coeficiente de sustentacion (Cy) tipico de operaciones.

Este estudio se centrar4 exclusivamente en la resistencia inducida, dado que esta es aproximadamente
el 60 % de 1a resistencia total para altos C;. Los veleros invierten un 50 % del tiempo de vuelo en las
térmicas Z, es decir, durante el vuelo a baja velocidad (Cy, entre 0.8 y 1.2). Este vuelo por lo general se
desarrolla con deflexién de alerones, pero en este caso se analizari la condicién de vuelo longitudinal,
o sea el bastén de mando centrado.

De acuerdo a la teoria de la linea sustentadora de Prandtl > el minimo valor de resistencia inducida se
obtiene con una distribucion de circulacién I eliptica, este tipo de distribucion puede originarse con
un ala de planta alar eliptica sin alabeo o con una planta alar arbitraria y alabeo geométrico y/o
aerodinamico. Por lo tanto el problema de la optimizacién se reduce a obtener una distribucién de
sustentacion eliptica sobre el ala.

Actualmente en la industria aeronautica el Método de los Paneles (MP) es usado rutinariamente
durante la etapa de predisefio para el analisis en flujo subsénico de cuerpos de forma compleja, tales
como configuraciones ala(W)-fuselaje(F)-empenajes(E). Esta técnica numérica simple y de probada
capacidad, conmsiste en resolver el problema estacionario suponiendo un fluido sin viscosidad,
incompresible ¢ irrotacional, es decir, un problema de flujo potencial. No obstante, los resultados
obtenidos con la teoria de flujo potencial son aplicables sin restricciones a numerosos casos reales
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MODELIZACION y VALIDACION

El codigo de MP utilizado esth disponible en el ambito del Departamento de Aecrondutica de la
Universidad Nacional de Cérdoba. Su potencial capacidad y alcance esta citada en ref. [6], aunque la
finalidad de dicho trabajo no fue evaluar esto, porloquesemvoquewmdlardxferentes
configuraciones para verificar su capacidad, amwue las mismas no fueron cotcjadas con resultados
experimentales, salvo con los de ref. [7]. El programa puede procesar un maximo de 1000 pancles
pero carece del médulo de anilisis de capa limite por lo tanto s¢ obtendrin valores de sustentacién
ligeramente mayor a los reales, ademas no se puede considerar el efecto de arrollamiento de la estela.

Se aproximé la superficie del planeador mediante un conjunto de elementos poligonales (rectangulares

y triangulares) los cuales tienen asociada una distribucién de singularidades de tipo fuentes, pozos y
vémces de intensidad constante e inicialmente desconocida y que inducen velocidades sobre su propio
panel y todos los demas. La corriente alrededor del cuerpo es simulada, por medio de la superposicién
de estas singularidades con el de Ia corriente no perturbada, la cual requiere satisfacer condiciones de
contorno apropiadas sobre el cuerpo (componente de la veloc. normal al contorno nula) y condiciones
de regularidad (veloc. de perturbacién en el infinito nula). La intensidad de las singularidades se
determina directamente por la condicién de contorno externa de Neumann usando la componente
normal de la velocidad del fluido, la cual estad prescripta sobre la superficie del cuerpo. La
discretizacion lleva a un sistema de ecuaciones lineales, en el cual los coeficientes dc parte debida a
las fuentes-pozos es usualmente una matriz diagonal principal dominante, por lo cual es resuelta por
un método iterativo {(Gauss-Seidel) y Ia parte debida a los voértices se resuelve aplicando un método
directo. De este modo el tiempo de calculo es muy pequefio, aun para configuraciones complicadas.
Una vez conocida la intensidad de las singularidades se determina el campo de velocidades y de
presién sobre el cuerpo.
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Fig. 2: variacion de la velocidad relativa sobre la cuerda (C)

Basicamente ¢l MP se compone de 3 modulos: Preprocesamiento de Datos, Método de los Pancles y
Posprocesamiento de Datos. En el primer médulo para la creacion, visualizacion y edicién de dibujos
en 3D se utiliza el versitil y poderoso software, AutoCAD. En el programa de Método de los Paneles
se soluciona el sistema de ecvaciones para la determinacién de la intensidad de singularidades y
suministra como resultado final la distribucién de velocidades y presion en todos los puntos de
referencia del cuerpo. Por dltimo el tercer médulo muestra la informacion procesada en forma grafica.
Las variables a controlar durante la modelizacién son: la distribucion y el mimero de paneles, el
angulo del panel de Kutta (condicién en 1a cual el flujo se escurre suavemente del borde de fuga) y la
longitud de la estela. La disposicién més conveniente de estos pardmetros se determind en funcién de
los resultados numéricos y de la capacidad del programa. '
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En tabla I se comparan los resultados obtenidos en la zona préxima a la mitad del ala por el cédigo
computacional y los de ref. [7] para un ala de gran alargamiento y en la fig. 2, se muestra la
distribucién de velocidad relativa (w/U,) a lo largo de 1a cuerda. Notesé la muy buena coincidencia con
los datos experimentales. Unicamente para altos angulos de ataque (o) se presenta en la zona del
borde de ataque una sobre velocidad, originada por Ia hipétesis de flujo ideal y la discretizacion del
contorno de Ia nariz. Dicho efecto también se encuentra en varias configuraciones de ref. [8] a [11].

Se prefirié hacer uso de la opcidn simétrica del programa dado que se analiza €] campo de movimiento
longitudinal, adoptandose para la mitad de la configuracion 985 paneles en la superficie, mientras que
el modelo con ala eliptica tiene 954 paneles . Se concentra un mayor niimero de paneles en la region
de unién W-F con el objetivo de poder evaluar y predecir en forma aproximada los fenémenos en
dicha zona, aunque la misma estd muy influenciada por efectos viscosos los cuales no se pueden
predecir con este tipo de herramienta.
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Figura 3: Distribucién de Cy C a lo largo de la semienvergadura para C, =1

RESULTADOS y ANALISIS

La distribucién de C, - C de todos los modelos evaluados se presenta en la fig. 3. Debe tenerse presente
que el plancador con ala eliptica sin alabeo (modelo 2) presentard la minima resistencia inducida y por
ende Ia distribucion de C, - C serd nuestro patron a seguir.

La discrepancia de C, - C del modelo 1 con respecto al modelo que presenta la minima resistencia
inducida (modelo 2) es importante, tanto en la zona de Ia puntera como la de unién W-F, ver fig. 3a. E!
ala del modelo 1 posee un factor k = 1.05, es decir, un coeficiente de resistencia inducida un 5 %
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mayor que la del ala eliptica. Esto origina que la relacién de planeo (L/D) para C. = 1 en el ala con
distribucién eliptica disminuya de 34.6 a aproximadamente 33.6. Con los.alabeos propuestos para el
modelo 3 (alabeo lineal de s = -3 ° en el tramo ahusado) y modelo 4 (alabeo lineal de s = -3 © en toda
el ala) se reduce la carga aerodindmica en la regién de la puntera y se incrementa en Ia region W-F,
pero estos no son suficientes ni adecuados como para igualar la distribucitn del modelo 2.

|

Modelo 5 Modelo 6

e s &

Modelo 2

Figura 4: vistas en planta del ala eliptica (modelo 2) y de las dos alas equivalentes: modelo 5
(recta/ahusada) y modelo 6 (ahusada/ahusada)
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Figura 5: ley de alabeo geométrico a lo largo de la semienvergadura

Para hallar ¢! ala que minimiza la resistencia, se trabajari con la forma del ala eliptica, es decir, se
propondran dos alas con igual superficie alar y similar distribucion de cuerda que ¢l ala eliptica. Las
alas equivalentes que se adoptan serdn de dos tipos: la primera mantiene la disposicion propuesta
inicialmente, ala recta/abusada (modelo 5) y la scgunda presenta dos tramos con ahusamiento (modelo
6), ver fig. 4. La distribucién de C, - C para estos modelos mejora notablemente, fig. 3b, siendo el
modelo 6 €l que mejor se aproxima a la curva ideal. Mientras que en la distribucion del coeficiente de
sustentacién (Cy) a lo largo del ala, se empieza a vislumbrar un problema el cual esta asociado a los
altos C, en la zona de la puntera, ello conducird a que la pérdida comience en los alerones lo cual no es
admigible desde el punto de vista de la seguridad y del control del planeador.

Al modelo 5 se le aplico dos leyes diferentes de alabeo geométrico. Estas distribuciones de alabeo,
ver fig. 5, mejoran notablemente la distribucion de C, - C, fig. 3c, sin embargo siguen existiendo
pequefias diferencias en la regién de ia puntera las cuales no pueden ser eliminadas con un valor
mayor de alabeo, tal como queda demostrado con ¢l modelo 8. El C; local del modelo 7 y 8 sc reduce
en la regién de los alerones, lo cual es muy beneficioso.
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El ala ahusada/ahusada (modelo 6) ticne una muy buena distribucién de C; « C a lo largo de toda la
semienvergadura, salvo en la regién de la puntera donde ademss se presentan altos C;, ver fig. Ga.
Dicho problema no se eliminé con el ligero alabeo de 1° en la zona de la puntera (modelo 9), sino que
por el contrario se incrementa la distorsion en la zona de union W-F, ver fig. 3d. Se puede concluir que
¢l alabeo aiin no es suficiente como para evitar ¢l problema del alto C, en la zona de los alerones, por
lo tanto este modelo sigue siendo inapropiado, ver fig. 6a.
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Figura 6: Distribucion a lo largo de la semienvergadura paraC; =1de:a)C; b)C;C

Se concluye que las mejores alternativas en lo que respecta a la reduccién de la resistencia inducida se
da con los modelos 6 (ala ahusada/ahusada con alabeo nulo) y 7 (ala recta/ahusada con alabeo
cuadratico de 2.5 °), ver fig. 6b. En la primer ala el factor k vale 1.003 mientras que en la segunda
1.006, comparando con respecto al ala eliptica (k = 1), se deduce que €} incremento es pequeiio, no
supera el 1 % de la resistencia inducida de un ala con distribucion de circulacion eliptica y
comparando con el ala de 1a cual s¢ partié modelo 1, la ganancia es muy importante. De estas alas la
que mejor distribucion de C, presenta desde el punto de vista de minimizar Ia pérdida de sustentacion
en los alerones es el modelo 7, fig. 6a. Por lo expuesto se observa que el ala del modelo 7 presenta Ia
mgjor solucion para obtener una adecuada distribucién de C; - C y de C; por lo tanto este modelo de ala
reemplazara al ala propuesta inicialmente.

Aprovechando el potencial del MP también se analizo si el fuselaje est4 disefiado en forma correcta o
es necesario hacerle modificaciones. Para el anslisis de los coeficientes de presion (C;) hay que tener
presente que el programa no tiene correcciones por efecto de capa limite. En Ia fig. 7 se muestra la
distribucion del coeficiente de presion del fuselaje a lo largo- del plano de simetria respecio a Ia
longitud del fuselaje (L), para un angulo de ataque de a = 2.3 1°, comparandose la distribucion entre el
fuselaje aislado y la configuracion W-F-E. El 4ngulo de ataque es tomado respecto al ¢je de referencia
del fuselaje. Notese que en la zona de implantacién alar (x/L. = 0.30 a 0.42) y en sus alrededores la
modificacién del C, es muy importante. Esta alteracién en el campo de movimiento es originada por ¢l
upwash y downwash del ala.

El andar de la linca de contomo superior e inferior para la configuracién completa es suave,
posibilitando probablemente el desarrollo de flujo laminar hasta aproximadamente x/L = 0.3, pero por
detras de este punto se presentan gradientes de presién originados principalmente por la parte posterior
del ala y por la forma del fuselaje, los cuales podrian originar ef desprendimiento del flujo si el mismo
no estuviera suficientemente energizado. Por detras del ala en la linea de contorno inferior existe un
pico de succién el cual se origina en una zona donde se cambia el tamafio de los paneles, por lo cual
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seria conveniente analizar en primer medida si el empalme entre los paneles de dimensiones diferentes
no afecta u origina este fenémeno, es decir, un problema debido a la modelizacién. En caso contrario
seria necesario modificar la zona inferior del fuselaje comprendida entre x/L = 0.4 y 0.55, de tal
manera que la transicion entre las secciones transversales se realice con un gradiente de presion mads
suave. La distribucién de presién en la zona delantera del fuselaje mejora notablemente en presencia
del ala, mientras que en Ia zona trasera se produce una amplificacion del pico de succién lo cual puede
originar desprendimiento del flujo. En la fig. 8 se muestra a través del nuevo posprocesador de datos
desarrollado la distribucién de C, para C, = 1. Nétese que el campo de presiones a través del W, F y E
no presenta ninguna anomalia.
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CONCLUSIONES

El MP es utilizado para optimizar la resistencia inducida sobre el ala, siendo los parametros de control:
el factor k, la distribucién de C, - C y de C, a lo largo de la envergadura. La ventaja alcanzada es
notable y se puede apreciar comparando el factor k y los pardmetros que evalian las performances. La
méxima L/D mejor6 de 38.8 a 39.5 y la minima velocidad de descenso de 0.641{m/s] a 0.625 [m/s].

Este codigo es una muy buena herramienta de anélisis para la etapa de disefio y desarroilo, dado que
brinda muy buenos resuitados a un costo computacional bajo.

También se analiz6 la distribucién de presiones sobre el fuselaje y sobre la configuracion completa de
tal manera de tender a la solucién 6ptima. Hay que tener en cuemta que los resultado hallados no seran
coincidentes con los reales debido a que no se consideran los efectos viscosos y pueden existir zonas
con desprendimiento del flujo, pero esto no invalida las tendencias observadas.

En lo que respecta al fuselaje se observa que el mismo tiene un gradiente de presion muy favorable en
la zona delantera lo cual hard que probablemente exista una amplia zona con flujo laminar, mientras
que la zona trasera se observan una seric de gradientes de presién los cuales estan indicando
problemas en la modelizacion (cambio en ¢l tamafio de los paneles) o en el disefio de la parte posterior
del fuselaje.
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