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Propdsito

Analogamente al documento referenciado en el titulo, esta traduccién no pretende ser “El Manual
de XFLR5” en espafol. La idea es que los que hablamos espafiol, no tengamos, ademas de la
dificultad tedrica y conceptual que el texto tiene, la dificultad del idioma. En varios pasajes del
texto, simplemente opté por no traducir, pues si bien tenia claro el concepto, la traduccién solo
introduciria confusion. A nuestra hermosa lengua, lo técnico no le acomoda. En otros casos,
simplemente no traduje, pues algunos objetos tedricos de mecdnica de fluidos como los
“doublets”, “sources”, etc., asi como también su manejo matematico, me obligaron a retomar los
textos de cdlculo vectorial y otros, olvidando por momentos que esto se trata de aeromodelismo.
Dije aeromodelismo, no, solo aeromodelismo. Similarmente, en el caso del analisis de estabilidad,
solamente para efectos de comprensién, no del todo lograda, hubo que recurrir a los textos de
analisis de sistemas dindmicos y control automatico.

En el caso de los gréficos y figuras que contienen texto incorporado en inglés, quedaron tal como
estaban. Cabe hacer notar, el uso muy frecuente de la palabra “body” en el texto en inglés,
pudiendo significar fuselaje, un trozo de ala o simplemente cualquier cosa expuesta a un flujo. En
cada caso, le di el significado que mas le acomodaba segln el contexto.

El contenido del documento original, incluye en forma explicita o implicita practicamente todas las
versiones de XFLR5, por lo que muchos temas importantes no aplican o no estan disponibles en las
ultimas versiones de XFLR5. Segun la versién de que disponga cada usuario es la parte del
documento que le servird. Esto es bueno, porque a mi juicio, para algunas cosas o segun sea el
gusto de usuario, versiones anteriores tienen mejor desempefio en algunos aspectos. En algunos
casos, un proyecto yo lo armo en la version v4.17 y después “lo paso” a la v.6.03.

También con este trabajo he pretendido mejorar mi propio grado de compresidn y entendimiento
de XFLR5, que fue en realidad el objetivo inicial.

Finalmente, espero que este trabajo les sea de utilidad a aquellos para los cuales el
aeromodelismo es mds que comprar y volar modelos.

Grandes disefios, mejores construcciones y hermosos vuelos a todos.

Manuel Navas Vienne

manaviex@gmail.com

San Clemente, Provincia de Talca, Chile

Campedn Sudamericano planeadores F1A 1986

Miembro Equipo Chileno planeadores F1A en Campeonato Mundial de Vuelo Libre Argentina 1989
Campedn Nacional planeadores F1A 1998

Actualmente, disefio, construyo y vuelo planeadores RC fuera de las competencias
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1 Propésito
Este documento no pretende ser un manual de ayuda formal, pero proporcionara alguna ayuda en
el uso de XFLR5. El propdsito es explicar los métodos usados en los calculos, y proporcionar ayuda
para aquellos aspectos menos intuitivos del software.

2 Introduccion

2.1 Limitaciones del programa y garantias.

Como el original XFoil, este proyecto ha sido desarrollado y actualizado de acuerdo a las normas
de GPL (GNU General Public License). En otras palabras, un punto importante en relaciéon a GPL
es que:

“Este programa es distribuido para ser usado, pero sin ningln tipo de garantia; sin garantizar
que cumpla con los requisitos de ningun propdsito en particular. Ver GNU Public License para
mas detalles”.

El programa ha sido escrito exclusivamente para el disefio de modelos de planeadores, para
lo cual entrega resultados razonablemente consistentes. El uso de este programa para otros
fines, en especial para el diseiio de aeronaves de tamafio real esta prohibido enfaticamente.

2.2 Historia del desarrollo de XFLR5

El propdsito primario para el cual fue desarrollado XFLR5 fue para proveer:
- Unainterface mas amigable para XFoil
- Cambiar el cédigo original Fortran a C++, para todos los programadores que
pudieran requerirlo.

Esto fue hecho en acuerdo con el espiritu del altamente valorado trabajo de Mark Drela y
Harold Youngren, los que fueron muy generosos al entregar su trabajo en forma gratuita para
ser usado bajo las normas de General Public License.

El software resultante no ha sido desarrollado como un producto para profesionales, de esta
manera, no ofrece garantias de estabilidad, solidez, precisidén o disponibilidad de soporte. Es
solamente una herramienta para uso personal, desarrollada como un hobby, y disponible para
todos bajo las normas GPL.
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Por esta razén, XFL5 no pude ser declarado como libre de fallas. Algunas fallas significativas que
afectan la precisidn de los resultados, han sido reportadas en versiones Beta, y posteriormente
corregidas.

Por lo tanto, XFLR5 ha sido probado intensivamente, comparado con otros softwares, y
publicando los resultados experimentales. Como se ha obtenido un importante grado de éxito,
es gue se tiene una moderada confianza en los resultados que el programa entrega.

El algoritmo ocupado para el analisis de perfiles en XFLR5 es exactamente el mismo ocupado
en el original XFoil, excepto por el cambio de Fortran a C++. No ha sido efectuado ningun
cambio rectificatorio o de mejora. La migracidn de Fortran a C++ en si misma ya es una fuente
de errores. Por lo tanto, el cddigo ha sido rigurosamente probado haciendo numerosos analisis
con el cédigo Fortran y C++, teniendo siempre resultados consistentes. Ha ocurrido en algunos
casos, que uno de los dos programas no converge y el otro si, o el camino de convergencia es
diferente para uno con respecto al otro. Esto se debe a la diferente manera en que los cdlculos
con numeros con punto flotante son realizados por los dos compiladores. Dicho esto, los
resultados de la convergencia son siempre parecidos, y cualquier diferencia estd dentro de los
criterios de convergencia del cddigo fuente de XFoil.

Por lo tanto, tanto los resultados obtenidos con XFLR5 o XFoil, ambos pueden ser considerados
resultados “XFoil”.

En la versién 2.0, se han agregado capacidades para el analisis de alas. Inicialmente, esto se
debid a una sugerencia de Matthiu Scherrer, quien usando cddigo “Miarex” de su Mathlab, ha
desarrollado aplicaciones basadas en Lifting Line Theory, (conocido entre nosotros como LLT)
para el disefio de alas para bajo nimero de Reynolds.

Después, surgid la necesidad de agregar el método Vortex Lattice Method (conocido entre
nosotros como “VLM"), para el disefio y andlisis de alas cuya geometria no es consistente con
las limitaciones de LLT.

La version 3.0 introduce el método VLM recomendado por Katz and Plotkin, método basado en
anillos de cuatro lados, ademas de el calculo VLM de planeadores con elevador y timén.

El 31 de Marzo de 2007, XFL5 inicia un proyecto de desarrollo de cédigo fuente abierto, con el
auspicio de Sourceforge.net.

La versidn 4.0, introduce el método de paneles 3D, para alas y planeadores, incluyendo el
modelado de fuselajes.

Hasta esta ultima versién, XFLR5 ha sido desarrollado especificamente para Windows, usando
las bibliotecas MFC. Esto es una limitacion del producto, haciéndolo no disponible para Unix,
Linux y sistemas MAC. Por lo tanto, se ha decidié reescribir el programa, usando las librerias de
plataforma cruzada Qt4 de Nokia. Esta versién se ha denominado la versién 5 (v5), y no ofrece
ninguna funcionalidad nueva comparada con el programa original. Liberada en una versién
beta en Septiembre de 2010, XFLR5 V6 introduce el andlisis de control y estabilidad, y una
modificacién del método de paneles 3D para planeadores.
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2.3 Cambios introducido in XFLR5 v6

Problemas de Tamafio

El tamafio maximo para la definicidn del tamafio para una malla, se aumenta de 2000 a 5000
paneles como maximo.

Como las posiciones de memoria aumentan cuadraticamente con respecto al tamafio del

problema, esta nueva versién reserva mas memoria al iniciar al programa, y puede demorarse
en partir en un computador con poca RAM.

Analisis de estabilidad y control

Las polares de control, “Control Polars”, han sido reemplazadas por “Stability Polars” derivadas
de control.

Calculos en la modalidad Batch

Ahora es posible correr un Batch Andlisis para una lista de perfiles.

Método Panel 3D

El método del panel 3D es ahora procesado diferenciadamente para alas o para planeadores.

Para el analisis de alas, el método full 3D estad disponible como en la versién v5, con las alas
representadas como superficies densas con doublet uniformes y fuentes de distribucién.

Para planeadores, el método full 3D has sido reemplazado en la v6, por un mix de Panel 3D
formulado para el fuselaje y otra para superficies delgadas para las alas.

Estimaciones de Inercia

En la evaluacién de la inercia de las alas, la masa de cada cinta a lo largo de la cuerda, es
distribuida a lo largo de la cinta proporcionalmente al espesor del perfil, y no estd concentrada
en el 25% de la cuerda.

2.4 Estructura del programa

Cinco diferentes “Aplicaciones” se han implementado:
- Dos modos de disefio directo, los cuales son convenientes para comparar perfiles
y disefiar nuevos perfiles usando B- Splines.
- Las rutinas Mixed Inverse (QDES) y Full Inverse (MDES), virtualmente son
idénticas al original.
- Las rutinas de analisis directo de perfiles (OPER)
- Elandlisis y diseiio de planeadores, alas y fuselajes
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3 Analisis y diseiio de perfiles.
3.1 General

Esta parte del programa esta construido alrededor de XFoil y es su principal caracteristica, esto
es, las rutinas de disefo y las de andlisis directo e inverso (OPER, MDES, GDES y QDES) son las
de XFoil. Excepto por la implementacién de la interface de Windows, ninguna caracteristica
especial se les ha agregado a estos mdédulos.

Para correr y usar XFLR5, no se requiere ninguna experiencia previa en el uso de XFoil, sin
embargo, los usuarios acostumbrados a XFoil, no tendran problemas en reconocer las opciones
del nuevo menu con estilo Windows.

Como el motor de andlisis esta practicante sin cambios con respecto al original, es aconsejable
gue lo usuarios consulten la ayuda del original XFoil para conocer las limitaciones del analisis
de perfiles directo e inverso. Ellas son bdsicamente las mismas en XFLR5, con un limitado
numero de adaptaciones debido a la interface de Windows.

3.2 Andlisis Directo (Oper)
3.2.1 El Objeto perfil

3.2.1.1 Base de datos de perfiles
Los perfiles se cargan desde archivos de perfiles estdndar y se almacenan en una base de
datos. Cualquier nimero de perfiles pueden ser cargados de una sola vez.

3.2.1.2 Formato de los archivos.
XFLR5 reconoce solamente el sencillo y tradicional formato para perfiles, este es, el que
contiene el nombre del perfil en la primera linea, seguido por las coordenadas x ey, las
cuales comienzan desde el borde de fuga, rodean el borde de ataque y vuelven hasta el
borde fuga en una direccién.

Nombre del Perfil

X (1) Y (1)
X (2) Y (2)
X(.N) Y(N)

Todas las linea que contengan un cardcter “#” no son consideradas.

No se realiza una revision especial de la geometria que representan las coordenadas. Se
aconseja a los usuarios revisar el formato cuando XFLR5 no pueda leer adecuadamente el
archivo.
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3.2.2 Modificacion de Perfiles

XFLR5 entrega las mismas opciones para la modificacidon de perfiles, que entrega el
original XFoil. Estas son:

Refinamientos locales y globales

Modificacion de espesor, maximo espesor, curvatura y posicion de maxima curvatura.
La modificacién de estos parametros causara la generacién de un nuevo perfil. Cuando
un perfil modificado es borrado o sobrescrito, todos los resultados asociados se pierden,
de manera de asegurar la consistencia.

La experiencia muestra que, - un consejo de XFoil-, el afinamiento de los paneles de un
perfil, después que este ha sido cargado o modificado, es usualmente una medida
prudente de tomar antes de realizar un anlisis.

3.2.3 Analisis de un perfil y su correspondiente “objeto polar”

A diferencia de XFoil, el andlisis de un perfil dado solo puede ser realizado después de
definir el correspondiente “objeto polar” asociado al perfil. El resultado del analisis
puede ser asociado y sumado automdaticamente al objeto polar.

Cualquier nimero de polares pueden ser creadas y asociadas a un perfil dado.
Una polar se define por:

- Su tipo

- Su Reynolds y el nimero Mach

- El criterio de transicidén de laminar a turbulento

- La localizacidn de la transicion forzada en la superficie superior e inferior
Por defecto, el nimero de transicidn es 9, y la localizacion de la transicion forzada es en
el borde de fuga.
Adicionalmente a las polares de Tipo, 1,2 y 3, las cuales vienen sin cambios desde XFoil,
se han agregado polares Tipo 4, mostrando datos para un determinado angulo de
ataque con Re variable. El Propdsito es hacer posible la determinacién del valor del Re
critico.
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Figure 1: Polares tipo 1

3.2.4 Punto de Operacion (OpPoint) objet

Un punto de operacién de un perfil dado es definido por su angulo de ataque y su Re.
Siempre asociado a un perfil y a una Polar, los OpPoints almacenan los resultados tanto
con analisis viscosos e inviscid.

Cualquier niumero de OpPoints pueden ser almacenados en la base de datos “runtime”,
la Unica limitacion es la memoria del computador. Los OpPoints pueden llegar a usar
una cantidad significativa de los recursos de memoria del computador.

Para asegurar la consistencia, cualquier modificacién sobre el perfil o sobre la
correspondiente polar, causa que se borren los OpPoints de la base de datos.
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Figure 2: Calculo de Cp
3.2.5 Analisis XFoil

Cada vez que se hace un analisis en XFoil y se logra la convergencia, un OpPoint se generay
los valores de interés son almacenados en la polar correspondiente. Los datos son
almacenados en la Polar, ya sea que la opcidn de almacenar los OpPoints haya sido activada
0 no.

Un célculo XFoil realizado para un mismo angulo de ataque y Re en un OpPoint existente,
causa que el anterior sea reemplazado y los datos de la Polar son actualizados.

El comando “Init BL” (checkbox), es el equivalente al comando “Init” en XFoil, esto es, se
resetean los valores de la capa limite a valores estandar antes del andlisis. Es
recomendable revisar la checkbox al inicio de los cdlculos, cuando el analisis de los
OpPoints no converge o es muy diferente al anterior.

En el caso de un analisis secuencial, el comando “Init BL” es automaticamente desactivado

después que la primeria convergencia ha sido alcanzada, y es reseteada después de un
proceso de célculo divergente.
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3.2.6

3.2.7

Errores de XFoil

Dado la complejidad y dificultad de un andlisis en el modo viscoso, XFoil es
notablemente robusto y consistente. Por lo tanto, puede que durante un analisis, se
genere el siguiente mensaje de error.

',1"-. .. Irnval d Analysiz Settings

. 5 cpcalz: local speed too largs
Comprezszibility corrections invalid

Figure 3 — Mensaje de error de XFoil

Este mensaje de error es usualmente causado por una cantidad de paneles demasiado
pequefia o por un borde de ataque muy afilado. Es posible que en estos casos XFoil se
“atasque” y falle ante cualquier intento de hacer un nuevo andlisis. En estos casos, se
debe usar el comando “Operating Point/Reset XFoil” para reinicializar todas las variables
y resetear las polares de los perfiles bajo andlisis.

9.

Ejemplo de Analisis Directo

Cargue un perfil desde un archivo

[Opcional] Use los comandos “Derotate” y “Normalize” respectivamente para alinear
la linea de cuerda media con el eje X y resetear la cuerda a 1.

[Opcional] Use los comandos “Refine Locally” o “Refine Globally” para optimizar los
paneles del perfil.

Use el comando “Define Analisis/Polar” en el menu Polar, o F6, para definir un
andlisis — por ejemplo — del Tipo 1, a Re = 100.000 y Mach = 0.

Defina un dngulo de ataque o un coeficiente de sustentacion para el andlisis, por
ejemplo a =0°

Clikee en el botéon “Analyze” en la barra de herramientas de la derecha para hacer
partir el andlisis.

Si el analisis de XFoil ha convergido, la distribucién de Cp es mostrado en pantalla
automaticamente.

Revise que los botones Show BL o Show Pressure estén habilitados para visualizar su
distribucion.

Revise el botdn “Sequence” en la barra de herramientas de la derecha.

10. Defina los angulos de ataque minimos y maximos, por ejemplo, a = -6° a a =10°
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11. Como el nuevo valor de partida es significativamente diferente al ultimo célculo
(o0 =00), revise el botdn “Init BLs”.

12. Clikee en el botén “Analyze”

13. Clikee en el botdon “Animate” para visualizar los cambios del centro de presion y de
la capa limite a medida que cambia el dngulo de ataque.

14. Clikee en “Polars”, dentro del menu View, o tipee F8.

15. Use el botén del mouse y su rueda para mover y agrandar los graficos.

3. 3 Full Inverse Design [MDES] y Mixed Inverse Design [QDES]
3.3.1 General
Ambos modos de disefio estan sin cambios con respecto al original XFoil.

Los perfiles generados mediante el método Full Inverse estan definidos por 255 puntos de
coordenadas, lo cual es un exceso para un posterior Direct Analysis. Un re - paneling para el
perfil es altamente recomendado

Cuando perfiles generados por el método Mixed Inverse tienen el mismo nimero de paneles
gue el perfil original, un re — paneling es recomendable mas o menos (still).

3.3.2 Ejemplo de disefio modalidad Full Inverse.

Cambiese a la aplicacién Full Inverse ( Comando de menu o Ctrl+3)

Seleccione un perfil de la base de datos cargada o cargue un perfil desde un archivo.

Clikee en el botén “New Spline” en la barra de herramientas derecha

Seleccione dos puntos en la superficie superior o inferior, pero no uno en cada superficie.

Arrastre los puntos de control de la Spline para definir la nueva distribucién de

velocidad.

Clikee en el botdn “Apply” para registrar el cambio.

Clikee en el botén “Execute” para calcular la nueva geometria del perfil.

Use los botones del mouse y su rueda para mover y agrandar los graficos y el perfil.

Repita el proceso hasta que consiga la nueva geometria deseada.

10. Para guardar el perfil modificado, clikee en la flecha en la barra de herramientas superior,
o seleccione “Store Foil in the data base” en el menu Foil.

11. Cambiese a la aplicacion Direct Analysis Applicatién (menu o Ctrl+5)

12. Use “Refine Globally” en el menu Design para generar un panel tentativo

13. Proceda con el andlisis directo.

vk wnNeE

L N
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3.3.3 Ejemplo de disefio modalidad Mixed Inverse Design
Los pasos 1 al 6 son idénticos al método Full Inverse.

7. Clikee en el botdn “Mark for Mofification” para definir cual pate del perfil sera modificada.

8. Clikee en el botdn “Execute” para calcular la nueva geometria del perfil.

9. Revise la convergencia en la ventana de texto.
En el caso de no convergencia, es posible obtener un resumen de iteraciones clikiando de
de nuevo en el botdon “Execute”, o exportando la geometria modificada como si fuera
modificacién terminada con el método Full Inverse.

4 Diseio de perfiles.

4.1 General

Un rudimentario médulo de disefio ha sido incluido en XFLR5, el cual permite el disefio de
perfiles desde B- Splines o desde “Splined Points”. La primera entrega suaves superficies, la
ultima provee un gran control sobre la geometria.
Por lo tanto, este modo de disefio no es el mejor camino para el disefio de perfiles, y las
otras posibilidades derivadas de XFoil son menos adaptadas y recomendadas, estas son:

- Modificacién del espesor y la curvatura del perfil

- Interpolacién de perfiles

- Métodos inversos

Este modo de disefiar un perfil, por lo tanto, es util para superponer varios perfiles y
comparar su geometria.

4.2 Principales caracteristicas de B- Splines

Las superficies inferior y superior estan determinadas cada una por una B-Spline separada.

El grado de Spline puede ser seteado entre 2y 5. (Las Splines son polinomios, por lo tanto
tienen “grado”).

4.3 Principales caracteristicas de los Spline Points.

Las superficies inferior y superior estan cada una determinadas por un conjunto de puntos de
control o control points.

Los Control Points estan linkeados por una B-Splines de tercer grado.
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Dos puntos de control intermedios son agregados a la Splines linkeada, a1/3y2/3dela
separacion de los dos puntos de control respectivamente. Estos puntos de control son
agregados automaticamente y no son visibles y no pueden ser modificados

La pendiente de cada punto de control visible es determinada por una linea que pasa a través
del punto de control inmediatamente previo y cercano.

4.4 Bordes de ataque y de fuga

Para ambos métodos, la pendiente del borde de ataque es vertical y no puede ser cambiada.
En el caso de disefio a partir de B-Splines, esto se hace forzando el segundo control point a
qguedarse en el eje vertical.

En el caso de “Splined points” la pendiente del borde de fuga es determinada por la posicion
de dos puntos posteriores suplementarios o adicionales, uno en cada superficie.

4.5 Precision de los resultados

El maximo nimero de puntos de salida o puntos de resultado para cada superficie es 150. Esto
es consistente con el tamafio de los arreglos o matrices de XFoil, y con la precisién requerida
para la aplicacién, aunque el aumento de la capacidad y la memoria de los computadores
modernos podrian permitir mas puntos. Tipicamente, XFoil requiere al menos 50 puntos por
cada curva (superior e inferior) para realizar un adecuado andlisis.

En ambos casos, es prudente “re-panelizar” el perfil en el menu principal, para conseguir la
convergencia del analisis de XFoil y su adecuada precisidon. Esto se puede conseguir con los
comandos equivalentes de XFoil “PANE” y “CADD”.

Antes de salir del modulo de disefio, el usuario debe preguntarse si exporta o no el perfil al
maddulo de analisis.

4.6 Digitalizaciéon

Una opcidén ha sido agregada en la versién v6.02 para cargar una imagen de background. El
proposito es habilitar la digitalizacion de imagenes de perfiles usando Splines.

Antes de la digitalizacion, las Splines deben ser guardadas como una base de datos de
perfiles, y el perfil normalizado, de-rotatiado y re-panelizado.
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5 Andlisis 3D

5.1 Teoria General

XFoil, entrega una visidn Unica del comportamiento de un perfil, pero es un analisis en 2D, dado
lo anterior, los resultados de un ala con razén de aspecto infinita pueden ser definidos como de
un simple perfil. La influencia que la razdn de aspecto sola puede tener en las polares de un ala,
sin considerar el sweep o el diedro, justifica la necesidad de una sofisticacion mayor para el
analisis de alas.

I
1.5 -
1 -
- = = =XFOIL
AR =50
05 J AR =20
AR =10
AR =05
0 ! d
i
-0.5
-1 4
Figure 4 — Influencia de AR - LLT Calculation NACA 3412 Airfoil - Taper Ratio = 1 — Sweep = 0°

El ala puede ser calculada por uno de tres métodos, cada uno teniendo sus propias ventajas y
también alguna restriccién en su aplicacion.

El primero es el método conocido como Lifting Line (Linea sustentante), derivado de la teoria de
Prandtl con respecto a un ala. El segundo es el método Vortex Lattice (Rejilla de vortices). El
tercero es el método de paneles 3D o 3D Panel.
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La originalidad de XFLR5, es el acoplamiento con los resultados calculados con XFoil para
estimar el drag debido a la viscosidad asociada al ala, aunque esto se obtiene de diferentes
maneras dependiendo del método usado.

5.2 Ejes de referencia para el viento y un cuerpo o elemento de ala, convenciones de signos

=2 % Virf
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f Z:.:._b}.- =h-
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— | —
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Figure 5 — Ejes de referencia para el viento y un elemento de ala

Los coeficientes de sustentacién y drag se dan con respecto a los ejes de referencia del viento.
Nota: Sobre la versién v3.21, los célculos se hacen usando un pequeno angulo de aproximacion,
lo que significa que los ejes del viento y del cuerpo son los mismos.
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Convenciones de signos para momentos — Citado de Wikipedia, Flight Dynamics:

“La mas comun convencién aeronautica define el roll como actuando alrededor del eje
longitudinal, positivo cuando el ala de estribor (la derecha) baja. La guifada o “yaw” es
alrededor del eje vertical del cuerpo, positivo cuando la nariz va hacia la derecha.

El cabeceo o “Pitch” es alrededor de un eje perpendicular al plano de simetria, nariz arriba es
positivo.”

Esto es ilustrado en la Figura 6:

The yaw, such that the nose
goes tostarboard is 0

Theroll, such that the
starboard wing goes down
is >0

~" The pitching moment
nose up is >0

Figure 6 — Convencion de signos para los momentos
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5.3 Definicion de un ala

Figure 7 — Definicion de un ala

El ala es definida como un conjunto de paneles. Cada panel es definido por:
- Sulargo Li
- lLascuerdasderaizypuntaCiy C;;q
- El offset del borde de ataque en laraizy en el punta a cuerdas hiy h;,
- Eldngulo de diedro &,
- La malla para el analisis VLM

La envergadura adecuada de un panel debe ser al menos igual al largo minimo de los elementos

VLM en otros paneles. Divisiones por 0 o resultados no fisicos pueden ser el resultado de un
largo insuficiente de un panel.

El Twist (washout) es procesado en LTT como una modificacion del angulo de ataque.
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En VLM, el twist es procesado como una modificacién del ala, con el centro de rotaciéon
centrado al 25% de la cuerda.

Sobre la version v3.04, el twist ha sido aplicado como una rotacién de la seccién con respecto al
eje Y absoluto. Desde la versién v3.05 en adelante, la seccidn es rotada con respecto al 25% de
la cuerda del panel, esto es, después que el panel ha sido rotado por el angulo de diedro. Los
resultados son afectados para alas cuyos paneles estén muy fuera del plano X -Y.

La envergadura del ala es definida como sigue:

S=2*2Li

Para facilidad de interpretacién, el ala se muestra desarrollada en un plano horizontal, tanto en
la dialog box de disefio de ala como en la vista 2D. Unicamente la vista 3D, muestra una
representacion realista de la geometria.

Un ala puede ser asimétrica si los perfiles son diferentes en cada lado. Esta opcién es incluida
para entregar una capacidad para evaluar la influencia de los Flaps, pero debe ser usada con
cuidado. Los resultados nunca han sido comparados con resultados no teéricos.

5.4 Area de referencia para coeficientes aerodindmicos

El drea de referencia para todos los coeficientes aerodindmicos del ala y del planeador es el
area del ala principal.

Si se trata de un biplano, el area de referencia también es la del drea del ala principal
Los largos de referencia para coeficientes de momento se definen en § 5.16
Nota:

- Por sobre la versién v.4.15, el drea de referencia y la envergadura de referencia
han sido definidas como todas las areas que componen la planta alar vy su
envergadura. Con esta convencidn, la contribucion de winglets es considerada en
el area del ala y en su envergadura. Esta no es necesariamente la mejor eleccién,
cuando usualmente se comparan coeficientes de rendimiento entre alas con y sin
winglet, pero con un area de referencia constante.

- A partir de la version v 4.16, la opcion por defecto, es usar, la planta alar y la
envergadura proyectadas en el plano XY. Con esta definicidn, la contribucion de
los winglets a la envergadura y al area es cero. Por conveniencia, y para su
tranquilidad, se puede elegir una area de referencia en la “dialog box” para la
definicion del analisis.
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5.5 Flaps

Para versiones mas alld de la V3.16, el método automatico de malla, toma en cuenta los
quiebres en la posicion del flap, siempre y cuando los dos perfiles de los extremos de cada
panel estén definidos como un flap.

La forma recomendada para crear un flap, es definir dos perfiles en la misma posicién a lo largo
de la envergadura, el primero con un quiebre de flap y el segundo sin. El programa ignora el
panel con largo cero.

| Pos. ... | Char.. | Offe.. | Dih.. | Tw.. | FailName | P | %Dist | v | vDist |
(0 000[18000] 000([ 1.00] 0.00[RG-14-Fale Flap ‘0z

1 42000 147.00 3300 100 000 RG-14-False Flap 1 1 Uniform
2 42010 147.00 3300 100 000 RG-14 Flap 10° Down 11 Cosine 7 Uniform
3 BA000 9200 8800 100 000 RG-14 Flap 10° Down 11 Cosine 1 Uniform
4 a]
5

E30.00 5200 8800 2000 000 RG-14-FalseFlap 11 Cosine -Sine
750.00 4000 140,00 0.00 RG-14 - False Flap

1 ] m.a.i.
—_— | _‘—\—-\—\_\__\_\__"'H
N s e, ey s
N T e [ i —
= Flap 4 R e e B g
- —— — ]
- —\—.__\_:_\_\_ _\_\_\_—\—\_._
— —_ —
[—+——Flap 5 [——+——]
e Flap &
Fiz-14 - F|EI|5E Flap Fi&-14 Flap 10° Dawn RRz-14 -Riz-14 - False Flap

Figure 8 — Definicion de Flap

Flaps triangulares, definidos por un perfil simple en un lado del panel y por un perfil con
quiebre de flap en el otro, no son reconocidos.

Los Flaps con contados uno para cada lado del ala, los alerones son considardos como dos
Flaps. Esto hace necesario calcular separadamente los momentos de una bisagra para alas
asimétricas.

5.6 Disefio de fuselajes.

El modelamiento de fuselajes es natural en el método 3D panel, pero no esta exento de
dificultades
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5.6.1 Opciones de Modelamiento.
Estan disponibles dos opciones de modelamiento, para dos propésitos diferentes:

1. Representacidn por paneles planos: este es para propésitos de Andlisis.
Dado un fuselaje existente, la idea es digitalizar su geometria e ingresarlo a XFLR5.
La geometria resultante no serd suave, pero suficiente para propdsitos de
prediccion.

2. Representacion por B-Splines: este es para propdsitos de disefo.
La idea es definir y optimizar la geometria de un fuselaje para conseguir algunos
objetivos de perfomance aerodindmico (o cosméticos). Los puntos del fuselaje
pueden ser exportados como un archivo de texto para posteriores usos.

5.6.2 Importar/Exportar datos de un fuselaje

Para facilitar la edicidn del proceso, los puntos de control pueden ser editados como un
archivo de texto e importados a XFLR5, en vez de ser definidos directamente en XFLR5.

Un ejemplo del formato del archivo de entrada puede ser obtenido exportando un
fuselaje ya definido.

Un formato tipico es:

#NAME
Nombre del fuselaje

H#FRAME
X1 Y1 Z4
Xn Yo Zy
HOFFSET
Xo Yo Zo

H#TIPO DE FUSELAJE
lo2

Notas a Destacar:

- Los comentarios deben estar precedidos por el caracter “#”.
- n es el nUmero de side point que definen el marco o la estructura.
- Los marcos estan ordenados en la posicidn X
- Los puntos en un marco deben estar definidos en el sentido de los punteros del
reloj, en el lado izquierdo del fuselaje, cuando miramos el fuselaje desde el
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frente, esta es la vista que es mostrada en el panel derecho del médulo de disefio
de fuselajes.

- Todos los puntos en el marco deben tener la misma posicién axial

- La posicidn X en un marco es definida por el primer punto.

5.7 Definicién de planeador

Un planeador consiste en un ala principal, un ala secundaria opcional, un elevador, uno o dos
timones y un fuselaje.

El fuselaje puede ser descrito como una serie de secciones o cortes transversales ordenados a
lo largo de la direccién del freestream o por superficies del tipo NURBS (acrénimo inglés de la
expresion Non Uniform Rational B-splines).

5.7.1 Combinacién de superficies (Surface assemblies)

La principal dificultad al construir un modelo 3D de un planeador, es conectar el ala, el
elevador el timén y el fuselaje juntos. Sin la ayuda de un sistema CAD, se hace muy dificil
implementar un algoritmo robusto y versatil, principalmente por el nimero de
configuraciones a considerar. Por ejemplo, el elevador puede o no interceptar el fuselaje,
puede o no puede interceptar el timén, y puede interceptar el fuselaje en su superficie
inferior o superior, etc.

La Unica verificacion de superficies implementada en la versidn v4.00 es un ajuste de alas,
elevador y timén a la superficie del fuselaje, sin embargo, el algoritmo podria no ser
robusto para todas las configuraciones.

Ademds, si las alas, el elevador y el timén estan ajustados a la superficie del fuselaje, los
paneles del fuselaje no estan adaptados para seguir el contorno de las alas o estabilizador.
Esto implica que alguno de los paneles del fuselaje podrian quedar localizados dentro del
volumen, lo que no es consistente con la teoria de paneles.

5.7.2 Parches de puntas de ala (Tip Patches)

La teoria de paneles requiere que el volumen sobre el cual se estad haciendo el analisis
este completamente cerrado respecto de la superficie que soporta los paneles. En otras
palabras, un fuselaje o un ala no pueden tener un final abierto, en cuyo caso en error
numeérico podria ocurrir.
Para tratar de cerrar estos volumenes, el programa creard automdaticamente Tip Patches
en los siguientes casos:

- La punta izquierda del ala izquierda y la punga derecha del ala derecha

- La parte de abajo y arriba del o los timones.
No creard parches en los siguientes casos:

- Gap en el centro del ala, por ejemplo, el ala no empieza en 0 a lo largo de la
envergadura, sino que la primera cuerda esta en un valor positivo de la
envergadura.

- Juntura del ala con el fuselaje.
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Nota de cuidado: no se conoce la influencia de estos errores de modelamiento en los
resultados

5.8 Estimaciones de la Inercia

QFLR5 v.0.03 introduce una forma de calculo que entrega una evaluacién aproximada de la
posicion del CG y del tensor de la inercia asociada a la geometria. Esta evaluacion solo debe ser
considerada como un orden de magnitud.

La inercia es calculada en el sistema de coordenadas establecido por defecto, esto es, con
respecto al origen, no con respecto al CG. El tensor en otro sistema puede ser calculado
mediante la apropiada transformacion de coordenadas.

La evaluacidén es calculada en base a los siguientes supuestos:

Para el fuselaje, la masa es distribuida uniformemente en la superficie externa,
asumiendo que esta superficie tiene un espesor uniforme. El fuselaje es dividido
en N, secciones elementales a lo largo del eje X. El peso es concentrado en el
centro de los cortes transversales, como se ilustra en la Figura 9.

Para el ala, la masa se asume como distribuida uniformemente en el volumen del
ala y a lo largo de la envergadura. En XFLR5 v5, esto ha sido modelado como
puntos de masa concentrados en el 25% de la cuerda a lo largo de la envergadura.

En XFLR5 v6, esto es modelado como puntos de masa distribuidos a lo largo de la
envergadura y de la cuerda, cono se muestra en la Figura 10 — Representacion de la masa
de un ala. La distribucion de masa es independiente de la malla usada en el ala para
calculos aerodinamicos.

Notas:

Partes como servos, baterias, lastre o receptores deben ser modelados
separadamente como puntos de masa.

En este estado de desarrollo del programa, los resultados no son usados en
cualquier punto en el calculo de perfomance. La evaluacién de la inercia es
proporcionada como una facilidad para analisis de estabilidad externos realizados
con programas como AVL.

La masa definida para fuselajes y alas no es la usada en calculos Tipo 2. La masa
usada en Tipo 2 es definida con Analysis/Polar.
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5.9 Malla

El ala es “malleada” en un nimero de paneles sobre la envergadura y la cuerda de la planta
alar, y un vértice o un doublet and source son asociados a cada panel.

- El andlisis puede ser del tipo VLM y es realizado en la linea de la cuerda
media.

- El analisis puede ser del tipo paneles 3D, en cuyo caso el ala es modelada
como una superficie densa.

Se recomienda elegir una distribucién de paneles la cual sea consistente con la geometria
del ala, esto es, la malla tiene que tener la densidad suficiente en los puntos de quiebre
geométricos en la raiz y en la punta del ala. Una distribucion tipo coseno es recomendada
en la direccién de la cuerda, de manera de tener mayor densidad en los bordes de fuga y
ataque.

Tenemos un limite inferior para el tamafio de los paneles, bajo el cual los célculos
comienzan a ser inestables, o tienden a hundirse en resultados que no representan lo que
ocurre fisicamente. Esto, tipicamente ocurre con la distribucién de paneles “seno” a lo
largo de la envergadura. Idealmente, la precision de los calculos aumenta al ser la malla
mas fina, pero solo debido al tiempo de calculo. Lo que corresponde es experimentar para
determinar cudl es el mejor compromiso para un objetivo dado.

La inestabilidad numérica también puede ocurrir en el andlisis 3D Panel, si el largo de los
paneles a los largo de la cuerda y de la envergadura son muy diferentes. La razén de
aspecto de los paneles debe ser mas bien baja.

Es posible excluir de los calculos los paneles de ala con un largo menor que el valor minimo.
Esto puede ser determinado en el advanced settings de la dialog box. Si el largo minimo es
puesto en cero, entonces todos los paneles de ala cuyo largo sea menor que 1/1000 de la
envergadura pueden ser excluidos. Esto permite evitar errores numéricos asociados a
elementos de la malla demasiado pequenios.

Método de Paneles:

1. Laimplementacién disponible usa paneles planos de 12 orden.
Idealmente, este tipo de paneles requiere tener cuatro esquinas en el mismo plano,
lo cual no es posible para geometria “twisteada”. Sien embargo, esto no es un
problema mayor dado los bajos dngulos de washout que se usan en las alas de los
planeadores.

2. Lla velocidad en la superficie es la gradiente de la fuerza del doublet entre paneles
adyacentes como se describe en la referencia [4]. Por lo tanto, se recomienda tener
el mismo numero de paneles a lo largo de la cuerda cuando nos movemos a lo
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largo de la envergadura, y también un mismo tipo de distribucidn, ya sea del tipo
Seno o Uniforme. Idealmente, los paneles deben compartir los mismos bordes y
nodos de esquina. En el caso de Flaps, el truco para conectar adecuadamente los
paneles es definir un falso flap seteado con un angulo de 02, como se ilustra en la
Figura 11.

Figure 11 — Disposicion de una malla para Flaps
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5.9.1 Combinacion y Disposicién de Paneles - andlisis VLM

| .
e

Figure 12: Disposicion de Paneles para el analisis VLM de un planeador
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5.9.2

Especial cuidado se debe tener con la disposicion de los paneles VLM en el estabilizador,
de manera que sus control points no queden alineados con los vértices de herradura del
ala (Horseshoe Vortex Wing). Esta situacién podria llevar a una division por cero, y por lo
tanto, resultados inconsistentes.

Una manera de evitar este problema es tener alineados los paneles del ala con los del
estabilizador.

Por la misma razén, es una buena idea, aunque no obligacién, poner aletas o timones en
la uniones de los paneles de la alas.

Combinacién y Disposicion de Paneles - analisis VLM

Chordwise panels (Paneles a lo largo de la cuerda)

La distribucién de Cp es calculada como la derivada del doublet strenght considerando
cintas de paneles a lo largo de la cuerda y la envergadura. Para conseguir esto, se
requiere que cada ala tenga un numero de paneles por cuerda uniforme a lo largo de la
envergadura. También se recomienda que la distribucion por cuerda sea la misma para
todos los paneles de ala, por ejemplo, coseno para todos los paneles de ala. Esto es
necesario para conectar adecuadamente la malla de paneles en la juntura de paneles de
un ala. Panels malla localizados en un flap no estan conectados con un panel de ala
adyacente. Las conexiones restantes en la juntura se efectian usando el método
descrito en la referencia [4].

Estela de los paneles (Wake Panels)

En el método VLM, la estela es representada por las lineas de los vértices de herradura
que salen desde el borde de fuga.

En el método de paneles 3D, la estela es modelada como una serie de paneles planos los
cuales se extienden “lejos, bien por detras” del ala. La idea es que cada cinta a lo largo
de la cuerda sea una columna de paneles de estela. El doublet strenght de cada panel
en esta cinta de estela es la diferencia entre los doublet strenght correspondientes a las
superficies inferior y superior de la cinta del ala. Esto es consecuencia del hecho de que
la estela no puede sostener carga. Ademas, siendo una tenue o delgada superficie, los
paneles de estela tienen una source strenght de cero.

Las cintas de estela estdn modeladas como una columna de paneles. En la forma mas
simple, estos paneles de estela estan alineados en linea recta detras de los paneles de
las alas, como de ilustra en la Figura 13.
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Figure 13: Este la recta

En una implementacidon mas refinada y realista, la estela es alineada con las lineas de flujo
que se producen detrds del ala. Como la distribucion de los doublet en el ala junto con
las streamlines, en cambio, determinan la forma de la estela, un proceso de iteracién se
requiere para llegar a un estado de convergencia. Esto usualmente es conocido como
“proceso de relajacidn de la estela”.

La relajacién de la estela es un proceso dificultoso el cual facilmente puede diverger.
Experimentaciones numéricas en XFLR5 han mostrado que los paneles de la estela son
altamente torcidos en la puntas de ala donde la estela rota fuertemente hacia arriba
sobre si misma. La convergencia requiere un control cercano de los parametros por parte
del usuario, como lo son el nimero de paneles de estela, el largo de los paneles de estela
o los intervalos de tiempo. Por estas razones, el proceso de la rotacidon hacia arriba de la
estela ha sido deshabilitado.

Por lo tanto, los paneles de estela son definidos como paneles planos los cuales se
extienden detrds del borde de fuga. Su largo es 100 X MAC. A esta distancia, la influencia
de los paneles del ala del planeador es despreciable.

Una dificultad se presenta cuando los paneles de estela de una superficie como el ala
interfieren a otra superficie como el elevador, como se muestra en la Figura 14a. Esta da
resultados no realistas que no representan resultados fisicos.

En dicha situacion, es necesario modificar levemente la geometria para evitar la
interferencia como en la Figura 14b.
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Figure 14a & b: Interferencia de la estela del ala con el estabilizador

5.10 Simetria

Un cdlculo simétrico reduce el tamafio de las matrices asociadas aproximadamente a la
mitad (un excepcion es el timoén), y reduce la operacidn de inversion de matrices en un
factor de 4. El programa detecta automaticamente si el problema es simétrico o no. Se
considera que el problema es simétrico en los siguientes casos:

- El ala es simétrica en el caso de que se trate de calculos de un ala sola.
- El planeador es simétrico sin timén o con dos timones

Al contrario, el problema es asimétrico cuando:

- Sicualquiera de las alas o el elevador es asimétrico
- El planeador tiene un timén

5.11 Calculo Invisid y Viscoso

En los métodos VLM y de paneles, puede ser definido un Invisid andlisis/polar, en cuyo caso
no se necesita definir una malla para los perfiles. La caracteristica viscosa debe ser seteada
al valor cero.

El LLT es necesariamente viscoso

Guia para XFLR5 Version 6.03
Febrero 2011 Pagina 31



5.12 Lifting Line Theory (LLT) — No Lineal

5.12.1 General

El LLT cldsico es lineal, esto es, la relacion Cl = f(a) es lineal, y los efectos de la viscosidad no
son tomados en cuenta. En la presente aplicacion, un LTT no lineal ha sido desarrollado
basado en la Nota Técnica 1269 (1) de la NACA.

Cita de la Nota Técnica 1269:

“La hipdtesis sobre la cual la teoria se basa, es que un ala sustentadora puede ser
reemplazada por una linea sustentadora y los vdrtices incrementales distribuidos a lo largo
de la envergadura dejan estelas rectas detrads del ala en la direccién de la velocidad
freestream. La fuerza de estos voértices generadores de estelas es proporcional a la razén de
cambio de la sustentacién a lo largo de la envergadura. Los vértices de estela inducen una
velocidad normal a la velocidad de freestream. El angulo de ataque efectivo de cada
seccion del ala es por lo tanto diferente al dngulo de a taque geométrico. Esta diferencia
tiene un magnitud (conocido como angulo de taque inducido) cuya tangente es la razén del
valor de la velocidad inducida con respecto a la velocidad de freestream. El angulo de
ataque efectivo esta asi relacionado con la distribucidon de sustentacién a través del dngulo
de ataque inducido. Adicionalmente, el angulo de ataque efectivo esta relacionado con el
coeficiente de sustentacion del perfil, de acuerdo a los datos en dos dimensiones para el
perfil usado en el ala. Ambas relaciones deber ser simultdneamente satisfechas en el
calculo de distribucién de sustentacion del ala.

Si las curvas de sustentacién son lineales, esta relacion puede ser expresada como una
simple ecuacidn, la cual puede ser resuelta analiticamente. Sin embargo, en general, las
curvas de sustentacion de los perfiles no son lineales, especialmente a altos dngulos de
ataque, y una solucién analitica no es posible. EIl método para calcular la distribucién de
sustentacién a lo largo de la envergadura usando una curva de sustentaciéon no lineal para
un perfil, es hacer sucesivas aproximaciones de distribucidon de sustentacion hasta que se
satisfagan simultdneamente las relaciones anteriormente mencionadas”

En la implementacidn presente, la caracteristica sustentacién no lineal es interpolada con
una malla pre-generada de XFoil Tipo 1 y sus polares y la no linealidad es resuelta por un
loop de iteraciones:
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Definicion de Ala

Seleccidn de parametros o, Ve

Inicializacion de ai con la solucidn lineal
para LLT

Interpolacion de CIl a partir de (o +ati +
washout, Re) con una malla polar Tipo 1

Si el analisis es Tipo 2, escalar Ve para
crear una sustentacidon opuesta al peso.

Calculo de la distribuciéon no lineal de ai

Interpolacion de CIl a partir de (o +ati +
washout, Re) con una malla polar Tipo 1

Si el analisis es Tipo 2, escalar Ve para
crear una sustentacidon opuesta al peso.

Iterar hasta que | A ai | < Criterio

A partir de a +ai + washout,
interpolar en la malla polar Tipo 1,
valores de para Cd, Cm, etc.
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Figure 15: Angulo Inducido, Bi-Airfoil NACA3412-NACA1410, AR =14.8, TR =2.0, Alfa=5°, V= 16.7m/s

5.12.2 Limitaciones del método LLT

Es importante hacer notar que la Lifting Line Theory tiene dos limitaciones principales.
Citamos la Nota Técnica 1269:

“Una de las limitaciones de la LLT es que no se puede esperar resultados precisos para las
alas con baja razén de aspecto y un sweep considerable”

Adicionalmente, se espera que la planta del ala este principalmente en el plano X-Y, esto
es, con bajo diedro.
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5.12.3 Precauciones con el LTT

Como ha sido expuesto antes, la convergencia del método no lineal LLT no es un proceso
robusto, y requiere especial cuidado al usar el factor de relajacién. Este factor debe ser
siempre mayor que 1. Un valor de 20 es frecuentemente un buen valor de inicio y puede
ser incrementado segun sea necesario para la convergencia.

Usualmente alas con baja razdn de aspecto requieren un alto valor del factor de relajacion

El nimero de estaciones a lo largo de la envergadura del ala debe ser alrededor de 20, pero
puede ser aumentado hasta 40. Grandes nimeros no mejoran la precisién del andlisis, pero
tienden seriamente a dificultar la convergencia. El factor de relajacion deber ser
aumentado cuando el nimero de estaciones a lo largo de la envergadura es alto.

5.12.4 2Dv versus 3vD

El método LLT asume que las superficies estan esencialmente en el plano X-Y.

El Unico caso en que se consideran el sweep y el diedro en LLT es en calculo del coeficiente
de momento Cm.

El Sweep y el diedro no se usan en el calculo de la distribucién de sustentacidn.

5.12.5 Calculos Viscous e inviscid

En LLT no estd disponible la opcidn para realizar calculos no viscosos. La razén detrds es que
la teoria lineal requiere que el angulo de sustentacidn cero esté definido para cada perfil,

lo que no es conveniente de definir este X porque su valor depende del nimero de Re.

5.12.6 Centro de presion de sustentaciéon

Sobre la versién v.3.11, la posicion del centro de precidé de sustentacién para cada posicién
a lo largo de la envergadura ha sido calculada usando la usual aproximacién para perfiles
delgados:

Xep = 0.25- Crpo/C

Para versiones anteriores a v3.12, el centro de presion del ala en el eje x es calculado por
interpolacién entre la posicion del centro de presion y la malla de polares del perfil.

Para mallas de polares generadas antes a la version v3.05, el centro de presion del perfil no
es almacenado, por lo tanto la formula de arriba es usada para calcular el centro de
presion.
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5.12.7 Downwash

El Downwash es definido para cada estacidn de la envergadura como:

Vi =V, seno(x;)

Por conveniencia, es representado en el borde de fuga en una vista 3D.

5.13 Vortex Lattice Method (VLM) — Lineal (Método de la rejilla de vortices)

5.13.1 Principios Genérales del VLM

El método VLM ha sido implantado como una alternativa, para el andlisis de aquellas alas
cuya geometria excede de las limitaciones del LLT.

Las principales diferencias con LLT son:

- El calculo de la distribucidon de sustentacién, el angulo inducido vy la resistencia
inducida son inviscid y lineales, esto es, independiente de la velocidad del ala y la
viscosidad del aire.

- El método es aplicable a cualquier geometria usual de ala, incluyendo aquellas
con sweep, bajo alargamiento o alto diedro, incluyendo winglets.

El principio de VLM es modelar la perturbacién generada por el ala por una suma de
vortices distribuidos sobre la planta del ala. La fuerza de cada vodrtice es calculada para
satisfacer las apropiadas condiciones de limite (BC), esto es, condicién de no penetraciéon
sobre la superficie de los paneles.

Una descripcién completa y extendida de los principios del analisis VLM esta fuera del
ambito de este documento. De ahora en adelante, se detallaran solamente las
caracteristicas principales para hacer un uso sélido del programa.

Resolver problemas con el método VLM, requiere invertir una matriz cuadrada de lado igual
al nimero de paneles. Esta inversion se hace con el método de pivoteo parcial de Gaus. El
problema del tamafio del matriz se reduce considerablemente tomado en cuenta las
consideraciones sobre simetria, detalladas en § 5.10 .
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Figure 16 — Influencia del Sweep para un Cl dado, AR=10, TR=1, Perfil Simétrico

5.13.2 Fuerza de sustentacién y coeficiente de sustentacién.

La fuerza que actua sobre cada panel es el vector producto cruz

F=pVxTl

T = es la fuerza del vortice por su largo
p = la densidad del fluido
V =la velocidad de freestream

Esto implica que la fuerza es normal a cada panel.
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El coeficiente de sustentacion es definido como:

1
L= oSV 2 ZPaneles sz

S es la suma de las aéreas de los paneles, estos es, el area del ala

F,, esla proyeccion en el eje vertical del viento

La formula es aplicable tanto a una cinta de cuerda como a la superficie total del ala.

El pitching moment y la posicion del centro de presion en cada localizacion de la
envergadura es calculado mediante la suma de las fuerzas sobre los paneles.

5.13.3 Limitaciones del método VLM

1. Los algoritmos de VLM primero calculan el coeficiente Cl y los otros valores los cuales

pueden ser calculados mediante la integraciéon de las fuerzas sobre la superficie, esto
es, el coeficiente de momento y la posicién del centro de presion.
Las variables viscosas (Cd viscoso, transicidn, etc.) son interpoladas desde el valor de Cl
en las polares XFoil previamente generadas. Esto obviamente se convierte en un
aspecto importante para altos y bajos Cl, donde la curva polar Tipo 1 puede ser
interpolada antes o después de los angulos de stall. Los resultados de VLM, por lo
tanto, no debieran ser considerados alrededor de valores de dngulo de ataque cercanos
al stall.

2. En el estado actual del programa VLM en XFLR5, VLM considera el supuesto de un
pequeiio angulo de ataque. Como principal consecuencia, los vértices de la estela no
estan alineados con la velocidad del freestream. Esto significa que la matriz de
influencia podria ser independiente del angulo de ataque.

Para explorar esta limitacion, es posible experimentar el cdlculo de una geometria
“tildeada”, como se explica en § 5.15.8 . El resultado tiende a mostrar que la suposicion
de dngulo de ataque pequefio es aceptable.
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5.13.4 Método VLM alternativo

En el método VLM “clasico”, los vortices de herradura estan posicionadas a un 25% de la
cuerda de cada panel, y la condicién de no penetracion es seteada al 75% de la cuerda.

Figure 17 — Método VLM Clasico
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En el método recomendado por Katz y Plotking [3], Unicamente los bordes de la estela se
extienden hasta el infinito.

Quad vartices

S ——
T

_—— O I e e g e ] D O s § e B s—

railing vortices

Figure 18 — Método VLM Quad

Como la estela es forzada a free, la fuerza de los vortices de estela es igual a la de los
vortices quad del borde de fuga.

Ambos métodos se han implementado para compararlos, pero considere la posibilidad de
no obtener resultados idénticos en ambos casos.
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5.13.5 Disposicidn de Paneles para VLM

La resolucién del sistema y la determinacion de la fuerza de los vdrtices requieren la
inversién de una matriz. El algunos casos raros, esta matriz puede tender a ser singular
(con determinante = 0 y sin matriz inversa) debido una disposicidn conflictiva de los paneles
y de los control points en la planta del ala.

El problema surge cuando un control point esta localizado en la linea de in vdrtice. Esto
podria resultar en una divisién por cero. En ese caso, un re-paneling del ala es suficiente
para eliminar el problema.

Corﬂidjngm‘gmm:amnm point is
aligned with a vortex

Figure 19 — Método VLM Quad

Si el problema de inversién de la matriz persiste a pesar del re-paneling, entonces es
necesario revisar la consistencia de los datos de entrada.
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5.14 Método del Panel 3D — Lineal

5.14.1

5.14.2

Principios Generales
El método de paneles 3D ha sido implementado con los siguientes objetivos:

- Mejorar los resultados de LLt y VLM mediante un método mas sofisticado como el full
3D, tomando en cuenta el espesor del ala, considerando que VLM considera solo la
linea de cuerda media.

- Proporcionar certeza en la distribucién de Cp sobre las superficies superior e inferior
del ala.

- Proporcionar un método capaz de modelar fuselajes

El principio del método de paneles 3D es modelar la perturbacidon generada por el ala
mediante una suma de los doublets y sources distribuidas en las superficies superior e
inferior del ala. La fuerza de los doublets y las sources es calculada para satisfacer unas
condiciénese de limite apropiadas, las cuales pueden ser del tipo Dirichlet o Neumann.

Una descripcién completa de los principios de este método esta fuera del dmbito de este
documento. Por lo tanto, solamente se detallan las caracteristicas necesarias para un uso
solido de este programa. El método 3D implementado en XFLR5 estd esencialmente
basado en la referencia [4]. Para aquellos interesados, este documento entrega una
completa revisidn de los aspectos tedricos y numéricos del método.

El método del Panel 3D en XFLR5

En XFLR5 versién v6, para un panel del tipo 3D, el ala es modelada en forma diferente
dependiendo si el andlisis es para un ala simple o un planeador completo:

- para el andlisis de un ala simple, el ala es modelada como una superficie gruesa, y
el método aplicado es el full 3D descrito en [4].

- para el andlisis de un planeador, el cuerpo/fuselaje es tomado en cuenta, y las alas
son modeladas como superficies delgadas; esta es una restriccién debido a Ila
imposibilidad de generar una apropiada conexién entre el ala y el fuselaje sin la
ayuda de un programa 3D-CAD.

En la referencia [4], el autor propone el modelo de circulacidn en el ala usando
doublets de fuerza uniforme, y poner condiciones de limite tipo Neumann en los
puntos de colocacidn, esto es, los centroides de los paneles o centro de gravedad.
La alternativa es usar el método VLM, y poner un vértice en el panel al 25% de la
cuerda, y el punto de condicién de limite BC al 75% de la cuerda de cada panel.
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Ambos métodos han sido probados, y la segunda alternativa ha resultado ser mas
precisa y confiable. Por lo tanto, el método del Panel 3D conservado para
planeadores es una mezcla de source/doublet para cuerpos gruesos y vortices de
herradura para superficies delgadas

5.14.3 Resolviendo Problemas

La resolucién de un problema del tipo panel requiere invertir una matriz cuadrada de lado
igual al numero de panels. Esta inversidon es realizada por descomposicion LU (Lower-

Upper).

5.14.4 Wake roll-UP

El proceso de Wake roll-up ha sido implementado y probado. Por lo tanto, consideramos
gue no es lo suficientemente robusto para ser liberado en esta ocasion, y ha sido
deshabilitado en la versién v4.00

5.14.5 Condiciones de limite (BC)

En un cdlculo VLM, se requieren BC del tipo Neumann, esto es, la componente de la
velocidad normal a la superficie debe ser cero.

En calculo Panel 3D, la BC debe ser tipo Neumann o Dirichlet. En este ultimo caso la
velocidad potencial que incide sobre la superficie del panel es cero, asi que el potencial
total que incide sobre el elemento de ala es igual a la velocidad potencial del freestream.

Después de un proceso de prueba y error, la recomendacién es usar la BC Dirichlet antes
que la de Neumann. El dltimo método es mas sensible a los cambios en la geometria local,

y tiende a dar resultados menos convincentes. Esta es también la eleccidon que se hace en
la referencia [4]. El tipo de BC puede ser modificado en el dialog box “Advanced Settings”.

5.14.5 Validacion

Analisis de un Cilindro Infinito y una Esfera

Los valores tedricos para el coeficiente Cp para un cuerpo en un fluido uniforme son:
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- paraun cilindro: Cp =1.0 en el borde de ataque y borde de fuga, y Cp =-3 en los
puntos mas bajos y mas altos.

- Parauna esfera: Cp = 1.0 en el borde de ataque y borde de fuga, y Cp =-1.5 en los
puntos mas bajos y mas altos.

Estos valores son calculados dentro de un 1% por el método Panel 3D.

Figure 20 — Analisis de coeficiente de presion, esfera y cilindro infinito

Cp
a5 -

a4
25
24

3D Panel Analysis

Figure 21 — Andlisis de coeficiente de presion, esfera y cilindro infinito
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Analisis de ala

La distribucién de Cp calculada por el método de analisis Panel 3D para alas con largo cerca
de infinito, y por el método de andlisis panel 2D con XFoil se muestra graficadas en la Figura
22 y en la Figura 23. En general esta en concordancia con los resultados inviscid.

|
e | —_ XFol- Vi il

Figura 22 — Coeficiente de Presion - NACA2412
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Figura 23 — Coeficiente de Presion - NACA2412

5.15 Consideraciones sobre el analisis
5.15.1 Limitaciones Generales

Como regla general, LLT y VLM estdn adaptados para configuraciones de superficies
sustentantes operando a pequeios angulos de ataque.

El supuesto mas cuestionable en el algoritmo de disefio de alas es probablemente el uso de
los resultados de transicion de XFoil en alas con razén de aspecto finita. La simulacién 2D
propuesta por XFoil corresponde a las infinitas, donde una burbuja laminar se extiende a lo
largo de la envergadura. Algunos autores proponen que en alas de alargamiento finito,
dicha burbuja podia aparecer Unicamente en una parte de la planta alar. Por lo tanto,
teorias para transiciones 3D estan todavia en desarrollo y en conocimiento del autor, no
otorgando satisfaccion total todavia.

El método que consiste en interpolar XFoil genera resultados con cierta aproximacion, pero
no cuenta con un respaldo tedrico ni experimental, pero podria ser razonable para alas con
alargamiento de moderado a alto.
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Las caracteristicas de viscosidad son menos y menos representadas en la medida en que la
geometria del ala se aleja del ala ideal infinita 2D de XFoil. Por lo tanto, aquellos
resultados para alas de geometria no plana, con baja alargamiento y alto sweep deben ser
considerados con cautela.

5.15.2 Seleccidon de un método de analisis

El método LLT siempre debe ser preferido si la geometria del ala es consistente con las
limitaciones de la teoria. LLT entrega mejor posicionamiento en Viscous Drag, da una mejor
estimacion de las condiciones de stall a altos dngulos de ataque, y tiene mejor soporte en
los trabajos tedricos publicados.

El método Panel 3D debiera ser elegido si se estd especialmente interesado en la
distribucidon de Cp tomando en la superficie superior como inferior, o si la influencia del
fuselaje se debe tener en cuenta.

El método VLM es preferible para todos los otros casos.

La comparacion de la distribucion de Cp en dos posiciones de la envergadura obtenida
mediante diferente métodos de analisis se muestra en la las Figuras 25 y Figura 25.

. x ([ mmi
0.po 0. 05 010 0.15 0. 20
-0.1 1
-0.2 1
-0.3 1 — —
-0. 4 1
-0.5 1
Airfoil = RGIS
-0.6 1 Span = 1400 mmi
R chord = 180 nm
-0.7 A . - AR =100
Wong CpSup-Cplnf Panel 3D TR = 1 &0

.p.g4+|{—Wng Delta Cp - VLM
—PF ane - Cp - Thin Surfaces

y = 3.82 nmm

Figure 24 — Comparacion de Cp con diferentes métodos de analisis
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Figure 25 — Comparacion de Cp con diferentes métodos de analisis

5.15.3 Core Radius

En analisis VLM, el vector velocidad inducida por un vértice es singular (Magnitud = 0) en la
linea del vértice.

En el método Panel 3D, el vector velocidad es singular (magnitud = 0) en el alineamiento de
los lados de los paneles.

Esto puede crear errores numéricos en el andlisis y en el calculo de las streamline.

Es por lo tanto altamente recomendable setear en un minimo valor el core radius, el cual
tipicamente debe ser del orden de magnitud de 1/1000 como minimo tamafio de panel,
esto es, Core radius = 10™®m. Este es el valor seteado por defecto y puede ser modificado
en el advance sttings.

La velocidad en un punto localizado en la linea del vdrtice, o en el alineamiento de cada
lado de panel es cero.

5.15.4 Sideslip (Deslizamiento lateral)
La simulacién del Sideslip ha sido introducida en XFLR5 v4.09
El orden en el cual el angulo de ataque y el Sideslip son aplicados es importante. En XFLRS5,

el sidelslip es modelado por rotacién alrededor del eje Z, con un vector velocidad
freestream restante en el plano X-Z. La geometria resultante es analizada usando el
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convencional VLM y el método de paneles. La ventaja de este método es que los vértices
del borde de fuga estan en el plano vertical el cual contiene el vector velocidad, esto es,
estd a lineada con el eje X de un marco estable.

|'.*.'ind
direction

Figure 26 — Definicidn de sideslip (deslizamiento lateral)

5.15.5 Plano Trefftz, analisis de campo lejano y cercano

La sustentacion y el drag inducido pueden ser calculados mediante el método del campo
lejano o el método del campo cercano. Los aspectos tedricos son muy extensos para ser
detallados aqui, pero en esencia el método de campo cercano consiste en una integracion
de las fuerzas debida a la presion en los paneles, mientras que el método del campo lejano
estd basado en el balance del momento en una superficie de control lejana en el
downstream del ala o fuselaje (body), esto es, el plano de Trefftz.

En general, se ha reportado que los resultados obtenidos para la sustentacion y el drag
mediante el método de campo cercano, son mas altos y menos representativos que los
calculados en el plano de Trefftz. Este importante aspecto no se especifica en esta
aplicacién, pero es reportado por casi todos los programas VLM y Panel. La implementacién
del presente programa, por lo tanto, usa el método de campo lejano.

Considerando la otra cara del tema, el analisis de campo lejano, no entrega informacidn
sobre la distribucién del la presién sobre la cinta, ni tampoco informacién sobre el pitching
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moment alrededor del 25% de la cuerda. Todos los momentos, y la posicidn de los centros
de presidn son por la tanto calculados como sumas en los paneles.

En la presente implementacidn del método Panel 3D, se considera que Unicamente las alas
dejan estela, los fuselajes no.

5.15.6 Comportamientos lineales y no lineales

Tradicionalmente, en los analisis VLM y Panel no tomados en cuenta los efectos de la
viscosidad. Para modelos operando a algunos m/s, el drag debido a la viscosidad no es
despreciable comparado con el drag inducido., y por lo tanto, deber ser considerado con un
significado alternativo.

En la presente aplicacion, el drag por viscosidad es estimado por interpolacidon de las
polares pregeneradas por XFoil, pero el valor de Cl es resultante del andlisis lineal Panel 3D.
Esta suposicién implica que el comportamiento del perfil en un ala finita, no es muy
diferente a un “ala infinita de XFoil”. Esto no es un soporte real, tampoco tedrico ni
experimental, este soporte es aproximado, y debe ser usado con precaucién.

Como ocurre generalmente en estos casos, al traspasar los resultados de andlisis 2D a 3D, la
estimacién del drag por viscosidad es probablemente mucho menor y entregar resultados
erroneamente optimistas.

Debido a que VLM es lineal, entre otras cosas, no se considera apropiado para altos angulos
de ataque, en contraste como podia ser LLT.

Ta4q-CL

Straight plane wing, E

AR =10
Maca 3412
fe =140000

mﬂ

100 15.0 200

Figure 27 — Modelamiento lineal y no lineal
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5.15.7 Implementacién no Lineal

Definicion de Ala

Creacion de Malla VLM

Seleccidn de los parametros ai y Ve

Creacién de la matriz de influencia de
vortices y las condiciones de contorno

Inversién de la matriz para la fuerza de
los vortices IMi

Si el analisis es Tipo 2, escalar Ve~ y T

para crear una sustentacidén opuesta al
peso.

Calculo del downwash inducido y del
angulo inducido en el plano Trefftz

v

Calculo del VValor de CI a partir de Ii

v

Calculo del drag inducido en el Plano

Trefftz

Interpolacién a partir de Cl con la malla
polar Tipo 1 de las otras variables

viscosas VCd, transicion, etc.
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5.15.8 Geometria Tildeada — Analisis VLM y Panel D

La linea base que usa el método VLM para la definicién de la estela, es el pequefio angulo
de aproximacién. Dentro de este supuesto, la estela se alinea con los ejes del elemento de

ala de las siguientes maneras:

- En VLM, las estelas de herradura de los vortices son paralelas a los ejes del

elemento de ala.

- EnPanel 3D, los paneles de estela estan en el plano X-Y
La ventaja de esta aproximacidn es simplicidad: Se requiere solo una matriz de influencia
para todos los dngulos de taque, y la matriz de inversion, puede ser calculada para todos los
alphas simultaneamente. La desventaja, es que los vortices de herradura o los paneles de

estela no estan alineados con la velocidad de freestream.

3 Vind

o A e D /'rtm?shfumac
X

s LSS

(@)
(b)
N Vinf
L
o
T
e
i e D sl
= =
o TS,/ Horseshoevortex
()

Figure 28 — Configuraciones con geometria normal y tildeada (tilded)
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Una aproximacion mas representativa es alinear la estela con los ejes de viento (mas simple
de implementar, por lo que ha sido elegida por XLFR5. Esto se selecciona revisando el check
box “Tilt Geometry” en la Analysis Dialog Box). Equivalentemente, el problema puede ser
seteado en los ejes de viento y la geometria del elemento de ala o fuselaje puede ser
tildeada por el angulo de ataque (implementaciéon mas simple, por lo que ha sido elegida
por XFLR5. Esto se selecciona revisando el check box “Tilt Geometry” en la Analysis Dialog
Box), lo cual es una transposicion de la fisica del problema. Ambos métodos son
equivalentes, pero la ultima puede ser implementada mas facilmente, por lo que ha sido
elegida por XFLR5.

Lo inconveniente con esta aproximacion es que se genera una nueva matriz creada e
invertida por cada angulo de ataque, llevando a tiempos de computacidn mas largos.

Los coeficientes Cl y Cd resultan casi idénticos por ambos métodos, lo cual significa que la
aproximacién de pequenos angulos de ataque es aplicable desde el punto de vista de la
obtencion de perfomance. El coeficiente de momento puede ser un poco diferente.

5.15.9 Wake roll-up (rotacién hacia arriba de la estela) — Andlisis VLM y Panel 3D

Nota: Porque es muy sensible y dificil de usar, el proceso de wake roll-up ha sido
deshabilitado. La siguiente explicacién es solamente para informacién.

Consideraciones Generales

En su formulacidn base, los métodos VLM y Panel 3D hacen la suposicién de una estela
plana, lo cual es una aproximacién. La estela tiende a enrollarse sobre si misma, lo cual
puede ser ilustrado por ejemplo, por dos vortices en la punta de cada ala.

Un modelo de la estela refinado, mas alld de la simple linea recta o de un panel plano
puede ser interesante por dos rezones:

- Aunque la estela no tiene lleva cargas y por tanto no tiene influencia en el
coeficiente de sustentacién Cl, su forma afecta el valor del drag inducido y sus
coeficientes relacionados.

- Una estela plana es inapropiada para planeadores configurados con elevador,
debido a que el downwash creado por el ala influye sobre el flujo alrededor del
elevador.

La forma del la estela es determinada por el flujo que va quedando detras del ala, pero,
reciprocamente, el flujo libre es dependiente de la forma de la estela. Por lo tanto, la forma
de la estela estd en un constante situacién de cambio de estado que puede ser deducida
pon un proceso iterativo, en el cual, la geometria de la estela es actualizada (“relajada”)
después de cada loop de caculo.

Malla de la estela

La formulacién de paneles implementada en XFLR5 es una del tipo de paneles planos y
contantes. Cuidado especial se debe tener por lo tanto, en la eleccién del tamafio de los
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paneles de la estela, pata evitar un excesivo twisteo. El panel de los paneles es controlado
por tres parametros:
- Lalongitud total de la estela
- Una magnitud prudente para la longitud de los primeros paneles de la estela.
- Larazdn, o factor de progresion, entre dos paneles adyacentes en la direccidn del
flujo.

Como una indicacién general, es aconsejable que el tamafno de los primeros paneles de la
estela sea el mismo de los paneles que estan en el borde de fuga del ala.

Proceso de roll-up

Idealmente, los coeficientes de sustentacidon y de drag, Cl y Cd, tienden hacia valores
limites. Por lo tanto, si no se toman precauciones especiales, los experimentos numéricos
muestran que la estela tiende a enrollarse sobre si misma indefinidamente. Esto nos lleva a
panels altamente twisteados y a divergencias numéricas.

Como el roll- up no es un proceso robusto, el loop de iteracidn es limitado por el nimero de
iteraciones y por el criterio de precision.

Defina la geometria inicial de la
estela plan

»
.

Configure el problema para la
geometria de la estela en uso

l

Resuelva el problema para los valores
delopyo

Y

Relaje la geometria de la estela

Iterar hasta que el maximo de
iteraciones sea alcanzado

Calcule los coeficientes UFO
¢Sera un mal chiste anglo o franco?

Figure 29 — Proceso de la rotacion hacia arriba de la estela
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La referencia [5] da una comprensible descripcién del tema wake roll-up

5.16 Momentos

Todos los calculos de momentos en LLT estan estrictamente en concordancia con lo
formulado en el reporte NACA TN1269.

En la versién V4.00, la definicién de momento ha sido modificada para clarificar algunas
ambigliedades que existian hasta la version v3.21.

Desde la versidn V4.9 en adelante, el pitching geométrico, momentos de roll y yaw son
calculados por la integracién de las fuerzas de los paneles. Para VLM, esto se hace en medio
de la posicién de los vértices, para andlisis Panel 3D, la fuerza es aplicada en el centro del
panel.

Los momentos geométricos son por lo tanto, momentos totales aplicados a un ala o un
planeador.

Para propdsitos de andlisis, puede ser interesante separar estos momentos en partes mas
pequenfias, o aislar su contribucidn especifica al momento total.

Coeficientes de Momento en la Cinta

Estos momentos estan calculados para cada posicion de envergadura y son accesibles
mediante los gréaficos de Operating Points.

Momento Signo | Largo de referencia Descripcion LLT VLMy Panel 3D
El valor del pitchin
) P g Suma de los momentos
. Momento de |a fuerza| moment es interpolado
Perfil N creados por las fuerzas
de sustentacion en lamalla polar del i
Cm del ) en |a huincha de cada
. alrededor del 25% de|  perfil. Esto tomaen o
Perfil panel. La viscosidad no
lacuerda cuenta los efectos de la ]
o se considera
oo L viscocidad
Pitchin o Nariz arriba M.A.C
tabeceo es positivo M=gSmac Cm ) ) Suma en tados los
Seintegra sobre |3 linea
Momento de 3 B paneles de los
B de sustentacion del ala ]
presiony las fuerzas ) momentos debidos a las
] o considerando en cada B
Cm debido a la viscosidad| N fuerzas de la presion.
huincha la sustentaciony|
con respecto a Pitching moment de |
el momento. Sweep y c
XcmRef ] ] resistencia por
diedro son considerados o
viscosidad
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Coeficientes de Momento del Ala

Momento Signo  Largo de referenciy Descripcion LLT ¥LM y Panel 30
Momento delas | Inteqracion de momentos
Pitchin Geomeétrica fuerzas debidas ala sabre lalinea de Suma de los momentos
[Global) presion canrespecto | sustentacion del ala. | delas fuerzas de presion
GCm HCmBef como Sweep y diedros son en todos oS paneles,
referencia tomados en cuenta
o o M.ALC Mamenta del dra
Pitchin Yizcozo Mariz arribia i , , . 3 . .
(Glabal e pocitivn M =g5mac debido a 13 vizcosidad Integracion de momentos sobre lalinea de
v P Cm en el perfil medido con sustentacion del ala,
cm
respecto 3 sCmBFef
Perii Momento de las Suma de los momentos
i fuerzaz de Cm ez interpoladoen | creados par la presian en
[enla posicion nde la . )
enwergadura] sustentacion alredar malla palar tipa las paneles de las
3 del 283 de la cuerda. huinchas
Inteqracion de los
! . Pozitivo Momento de las momentos debida la
Fiolling Geometrico ) . Suma de los momentos
cuando el Span fuerzas debido ala | sustentacion alolargo de .
[Global) . ) .| delas fuerzas de presion
ERM ala derecha M = q5bCn prezion conrespecto | lalinea de sustentacian ertados los paneles
baja a nCmFef del ala. Eldiedro no es g
tomado en cuenta
) . Momento de las
Y awing Geometrico . Suma de las momentas
fuerzas debido ala .
[glabal] . TS de las fuerzas de presion
GRM presian san respecta en todas [os paneles
3 HCmRef d
Pozitiva
cuanda la
Y awing del perfil nariz del Span Momento de laz . ,
s Integracian de los momentos a la largo de la lines de
[global] miodela va M= q5bCn fuerzas de presion con .
) sustentacian del ala
Yi'm haciala respecto al plano =0
derecha

' awind por drag inducido
[global]
Iyrm

Momento de las
fuerzas tangenciales
inducidas con
respecto al planc =0

Inteqracion de los mamentos a o largo de lalinea de
sustentacion del ala

5.17 Punto neutro, Centro de Presidon y Margen Estatico
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XFLR5 entrega la medicién de la siguiente magnitud

(Xep = Xcg)
MAC

SM =

Incorrectamente llamado “Margen Estatico”, donde

X¢p es la posicion del centro de presion en un linea de flujo
- Xcg es el centro de gravedad de la linea de flujo.

El margen estatico convencional de un ala o de un planeador puede ser determinado
mediante un proceso iterativo. La posicion del centro de gravedad CG (o posicion de
referencia para momentos XCmRef), para el cual

dCm
dx =0

Esto es ilustrado en la Figura 30 donde el punto neutro estd a 67 mm del borde de ataque.

iZm
Test Wifing - LLT
r==1 = = T1-15.0 m/s-LLT- 0.0mm
| b ; b P =T1-15.0 mds-LLT- 67.0mm
| ' B S ' e T1-15.0 1/ 5-LLT-130.0mm

Figure 30 — Punto Neutro del Ala
Mas antecedentes acerca de la forma que XFLR5 usa para determinar el CG de un modelo
de planeador estan disponibles en las referencias [6] y [7]
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5.18 Factor de eficiencia

El factor de eficiencia, conocido también como Oswald’s factor, es una medida de Ia
desviacion de la resistencia inducida del ala con respecto a la distribucidon de carga 6ptima
de un ala eliptica, y su definicidn es:

B CL?
= T.AR.ICd

donde:

- Cl es el coeficiente de sustentacion
- ICd es el coeficiente de resistencia inducida
- ARes larazén de aspecto del ala ( Aspect Ratio)

Este factor de eficiencia, también llamado Oswald’s factor, debe ser siempre menor que 1.
Podia pasar que este factor tienda a valores mayores que 1 por razones numéricas, en LLT,
VLM y Panel 3D.

En LLT, esto puede ser mejorado mediante el incremento de la precisién requerida para la
convergencia, por ejemplo, con los siguientes parametros:

- Numero de estaciones 40

- Factor de relajacién 40

- Criterio de convergencia 0.001
- Maximo numero de iteraciones 300

En VLM y Panel 3D, un afinamiento den la densidad de paneles en la direccidn del flujo para
hacer que el factor de eficiencia de valores menores que 1.

5.19 Puntos de operacion del ala y polares del ala.

La presentacidn de los resultados es la misma que para el andlisis de perfiles, esto es, cada
analisis convergente da un resultado para cada Operating Point y es sumado al objeto
llamado polar. La definicion y la seleccién de un objeto analisis/polares es necesaria para
realizar los calculos.

Cualquier numero de Operating Points puede ser almacenado en la base de datos runtime,
la Unica limitacidn es la memoria del computador.

Las polares Tipo 1y Tipo 4 no se han cambiado con respecto al analisis de perfiles.
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Una polar Tipo 2 corresponde a un planeador con un peso dado aperando a sustentacion
constante.

Para un angulo de ataque dado, la velocidad del planeador es calculada de manera de crear
una fuerza de sustentacién opuesta al peso del aeroplano:

2mg
pSCy

- arctan )
y = arctan G,

El angulo de descenso es

y las velocidades horizontal y vertical son, respectivamente:

V. =V, coseno (y)

V, =V seno (y)

Yz mds
0.0 - . I . . W mds
] - = 12 16 2n
02 - AR =20
: — Type 2 - Weight=1.000 kg
—  Type 2 - Weight=1.500 kg
| : e Type 2 - Weight=2.000 kg
0.4 - : RN \ i — Type 2-Weight=5.000 kg
0.6 o
1.0 -

Figure 31 — Polares de velocidad basadas en analisis Tipo 2.

La convergencia de polares Tipo 2 requiere que el angulo de ataque aparente sea mayor
qgue el angulo de cero sustentaciones.
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5.20 Control Analysis — Polares Tipo 5 Tipo 6

Las polares de control Tipo 5y Tipo 6 han sido deshabilitadas en XFL5 v6 y fueron
reemplazadas por las polares de estabilidad Tipo 7.

5.21 Interpolacidn de mallas polares generadas por XFoil.

El programa no re calcula con XFoil cada Operating Point para estacion del ala en cada
iteracion:

- Esto requeriria un lento e innecesario calculo

- Laconvergencia de XFoil es muy precaria

En cambio, el Operating Point es interpolado de un conjunto de polares pregeneradas Tipo 1

El calculo de alas, requiere un set de polares Tipo 1 previamente cargadas o generadas para
cada perfil del ala.

| Maca 2412

T1 Pel.04

L3 ! ——— T1 Pe0.0&

i Tl _Red. 10

——— T1 PRe0.1E

L0 - —— Tl FRed.ZO0

i ——— Tl PRe0.ZE

——— T1_Re0.z0

0.5 . e
0.0 d
. 05 0.40

0.5 R

| |

ISP — S S —— S—

Figure 32 —Rango de mallas polares de Re = 40,000 a Re = 300,000

El set de polares debe cubrir toda la envolvente de vuelo para cada punto del ala, con
especial atencién el numero de Reynolds y el angulo de ataque aparente.
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Si cualquier punto de la planta alar, opera fuera de la malla polar, un mensaje de alarma es
puesto en el archivo de registro del calculo (Log file). Esto pasa, por ejemplo, en el caso de
puntas de ala de muy poca cuerda o alas elipticas. En dicho caso, se pueden usar los “puntos
mas cercanos” de la malla polar, y el Operating Point que se genera se suma a la polar en
uso, si asi lo quiere el usuario.

Para los procesos de interpolacion, el programa usa indiferentemente todas las polares Tipo
1 disponibles para el perfil seleccionado. El usuario debe por tanto tener el cuidado de
generar Unicamente un set de polares homogéneas y consistentes.

El proceso de interpolacién de una variable X(X puede ser Cl, Cd, Cm, TR, etc.) desde
[ ¢ = aoa +; + Washout, Re] a un punto geométrico P entre los perfiles 1y 2 es:

1. Para el primer perfil encontrar las polares 1y 2 asi como Re; < Re < Re,
Si las polares 1 o 3 non encontradas, retorna un error
Si el Re es menor que el menor de los Re de las polares, entonces use el menor Re
de la Polar.
Si el Re es mas grande que cualquiera de los Re de la Polar, entonces use el Re mas
grande.

2. Interpolar cada Polar con O para obtener X1y X2

Si una polar no esta definida hasta Q, use al menor o el mayor angulo disponible,
este es un aspecto de cuidado a tener en cuenta.
Si solo una polar esta disponible, interpolar solo la Polar, un tema de cuidado

3. Interpolar X entre X1 y X3, prorratear Re entre Re; y Re,

4. Haga lo mismo para el segundo perfil y obtenga X,

5. Interpolar X entre X; y X, , prorratear la posicién del punto entre los dos archivos

5.22 Streamlines

Las streamlines son calculadas a partir de los voértices, o doublet o source, generdndose una
fuerza cada vez que Operating Point es seleccionado.

El calculo es incremental, en la direccion de streamwise X.

Los streamlines se inician en la malla de paneles del borde de fuga o el borde de ataque, con
un offset definido por el usuario en las direcciones xy z.
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El “Largo Inicial” es el primer incremento de X para el cdlculo de las streamlines.
El “Factor de Progresion” determina el largo del paso n+1 versus el paso n.

Nota de Precaucién: El vector velocidad es singular (Magnitud = 0) en los paneles de borde
en el método Panel 3D, y en los paneles con vértices generadores de estela en analisis VLM.
Esto puede causar inestabilidades numéricas, en el caso por ejemplo cuando se requiere que
las streamlines se inicien justo en los paneles del borde de ataque o del borde de fuga, o en
La esquinas de los paneles. Un offset menor en x o z es necesario para prevenir la
inestabilidad. El uso de core radius, cuando este se define en advance settings, es otra
posibilidad.

5.23 Comparacion con resultados experimentales

El programa ha sido probado contra resultados experimentales y otros programas, con
resultados consistentes.

También, los algoritmos de VLM, LLT y Panel 3D en nuestra implementacion de XFLR5 son
totalmente independientes, pero dan resultados similares en la parte lineal de los graficos Cl

versus QL.
Jpee=d = 2&1,5£5/=
Br-BRzrfoil Hacadd4lf - Hacasfl?
d
R r =
dpan = 1Sfc
AR =8 TR = I.5
1.2 {mose = Cherd = .87 %t W& = L9270, Ha = 012 __—~—=
e . = B ¥, = oy L i3 gy
ip Chord = 17 ft, Be = HOM: Mo =-a
J.€ +
-
L4}
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5.24

Figure 33 — Comparacion de resultados de pruebas segun Nota Técnica 1270
de Naca

Comparacion con tunel de viento

A principios del afio 2008, un experimento fue realizado con un planeador aeromodelo. Los
resultados en detalle estan en la referencia [9].

Las figuras siguientes provienen de XFL5 v3.21 y v4.09. Los Resultados de v3.21 estan
marcados como “FMe”, porque los calculos fueron hechos por F. Meschia.

Nota: En la version v4.09, el calculo de la sustentacion fue realizado por integracion de las
fuerzas de presion sobre los paneles. Para la version v4.13, el calculo fue realizado en el
plano de campo lejano.
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Figure 34. Curvas de sustentacion predichas versus resultados experimentales

Drag polar
Measurement vs prediction - V=20m/s
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Figure 35 — Polares de drag predichas versus resultados experimentales
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Pitching moment curve
Measurement vs prediction - V=20m/s
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Figure 36 — Pitching moment predicho versus resultados experimentales

Se puede concluir que

VLM es menos confiable que Panel 3D.
La modelacion del fuselaje no mejora la precisién de los resultados
Ambos métodos dan estimaciones razonables para
e El coeficiente de sustentacion
e El angulo de sustentacién cero.
e El coeficiente de momento
¢ Momento de cero sustentacién y sustentacién de cero momento
Ambos métodos tienden a subestimar el drag, probablemente la parte viscosa.
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5.25 Comparacion con resultados de Miarex y AVL
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Figure 37 — Comparacion con resultados de Miarex
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Figure 38 — Coeficiente de sustentaciéon Comparacion entre AVL y Miarex
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Figure 40 — Resistencia Inducida versus envergadura- Comparacion entre AVL y

Miarex

Nota acerca de induced drag: La heterogeneidad de los resultados de AVL no tiene explicacién
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5.26 Ejemplo de anadlisis de un ala

Cargue el o los perfiles que usard para definir el ala.

En Direct Analysis Application, clikee el commando “Run Batch Analysis” en el menu
Polars, tipee ( Shift + F6)

Corra Batch Analysis con los siguientes pardmetros (asegurese que estos valores cubran
completamente la envolvente de vuelo del ala)

- a=-6%a a=10°
- Re =40.000 a Re =160.000 cada 20.00
- Re =200.000 a Re =500.000 cada 50.00

o use una lista predefinida.

Revise en la box “Start from zero”, lo que causa que el andlisis parta desde W = 00,

yendo por arriba hasta &,,,,, Y después por abajo hasta &,,;, ; esto usualmente
facilita la convergencia.

Cierre la dialog box.

Opcional: Use la opcidn “Save Associated Polars” en el menu “The Current Foil”para
salvar las polares en un archivo “.plr” para su uso en futuros proyectos.

Valla a Wing Design Applicatién (Ctrl+6)
Click el commando “Define Wing” (F3) en el menu Wing, “Define a Plane” (Ctrl + F3)
Defina el objeto y cierre la dialog box

Opcional, pero recomendado: Defina las propiedades de inercia del planeador o del ala.

Seleccione Current Plane (o wing), Defina Inercia.

Ingrese las propiedades de inercia para el planeador o el ala.

- Asegures que la posicion del CoG estd donde debe ser. Puede ser necesario
acomodar un poco la posiciéon de los puntos de masa para obtener la posicién
deseada.

- Cierre la dialog box

10. Click “Define Andlysis/Polar” en el menu Wing Polar (F6)

11. Activar Type 2 en la check box
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12

13.

14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

. Defina las masas del planeador y la posicién del centro de gravedad (the moment ref.
locatidn) o seleccione la opcion para usar plane’s inertia.

A no ser que el ala tenga una baja AR, alto sweep, o alto diedro, seleccione la “LLT”
checkbox vy cierre la dialog box.

Ponga los settings de LLt en los valores por defecto en el menu “Operating Point”, esto
es, “Relax Factor = 20” y “N2 of Station Along the Span =20"

Seleccione un angulo de ataque en la barra de herramientas de la derecha tal que de una
sustentacién positiva igual al peso a valores razonables de Velocidad y Re, por ejemplo,
a=3°

Click el botdon “Analyze” en barra de herramientas de la derecha.

Cambie los settings de la convergencia en LLt si esta no se consigue, o continle el
andlisis LLT después de revisar el checkbox “Init LLT”.

Click el comando “3D View” en el menu View
Use el mouse para obtener zoom y rotar el modelo
Use la “Sequence” para calcular la polar completa del ala.

Click en el comando “Polars” en el menu View para visualizar los graficos de las polares.
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5.27 No convergencias

Causa

solucion

Todos los
metodos

Los perfiles cuyas mallas polares Tipo
1 no cubren la envolvente de vuelo
definida (caso mas coman de no
convergencia)

Extender la covertura de la malla polar Tipo 1

En analisis Tipo 2, la pendiente de la
sustentacion es negativa

Calcular selamente para valores altos de angulo
de ataque

En analisis Tipo 2, la velocidad es
demasiado alta o baja, llevando los
OpPoints fuera de la envolvente de
vuelo definida

Extender la cobertura de la malla polar Tipo 1. La
velocidad tiende a infinite a altos angulos de
ataque v, simétricamente, tiende a 0 a bajos
angulos de ataque.

La cuerda de la punta de ala es
demasido poequefia y como
consecuencia el nimero de Reynolds
es muy bajo

Una de dos:

1. Revise los "Store OpPoints que esten fuera de la
malla Polar" en la checkbox.

2. Omita el final del alza en la definicidn de su
forma

El factor de relajacidn es muy pequefio

Aumente el factor en el "LLT Settings"” dialog box.

LLT
El nimera de puntos schre la planta | Disminuya el nimero de puntos en "LLT Settings.."
del ala ez muy alto dialog box.
La matriz es singular porque existe una
) Genere nuevamente en forma manual una malla
VLM disposicion conflictive de los paneles VLM
WLM
El resultado es inconsistente porque la )
i Mueva el ala o el elevador a lo largo del eje 7 de
Panel estela dejada por €l ala y el elevador

estan en el mismo plano

modo que queden en planos diferentes.

El archivo log file indicara cuales puntos de la envolvente de vuelo no pueden ser calculados. Esto puede ser
accesado con el comando “Opera Point/View Log File”.

El archivo “log file” es un archivo de texto plano. Si el documento no se muestra cuando es llamado desde el
menu, podria ser necesario asociar la extension “.log” en el notepad de Window.
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6 Analisis de Control y Estabilidad

Lo que persigue el andlisis de control y estabilidad es evaluar la respuesta en el tiempo de un
planeador a una perturbacién a su condicién de vuelo en estado estable. La perturbacién se puede
originar en el ambiente, por ejemplo una rafaga o el viento, o la actuacién de un control.

La representacion matematica de la respuesta es una materia compleja, lo que requiere algunos
supuestos simplificadores. Esencialmente, solamente se consideran pequenas perturbaciones
alrededor de la condicién de vuelo en estado estable. Los aspectos tedricos de la dindmica de
vuelo el andlisis de estabilidad pueden encontrarse en la referencia [1]. El propdsito de este
documento es:

- Entregar una breve y muy simplificada descripcién de la dindmica de vuelo para
los usuarios no familiarizados con esta teoria.

- Explicar las opciones de XFLR5

- Describir el procedimiento de analisis.

Nota: no es necesario que los conceptos matematicos y las formulas de la fisica de la dindmica de
vuelo presentadas de ahora en adelante, sean comprendidos. Ellas son entregadas como
informacion de respaldo para aquellos interesados en profundizar los conceptos.

6.1 Método

6.2 Teoria

XFLR5 sigue el método propuesto por Etkin en la referencia [1].
Con este tipo de analisis, las dinamicas longitudinal y lateral son independientes y son evaluados
separadamente.

6.3 Marcos de referencia

Tres marcos de referencia diferentes se toman en consideracidn en el andlisis de estabilidad: Los
ejes geométricos, ejes del fuselaje y ejes de estabilidad. Estos han sido definidos en forma genérica
y se refieren a cualquier marco respecto del cual se fija un fuselaje y por lo tanto no es un marco
inercial de referencia. Una usual, pero no universal convencién es la siguiente:
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Figure 43 — El Fuselaje y sus ejes de estabilidad

Ejes del Fuselaje:

El término ejes del fuselaje es genérico y se refiere a cualquier marco referencial con

respecto del cual que se fije al fuselaje., y es, por lo tanto, un marco de referencia no inercial.
Una convencién usual, pero no universal es la siguiente:

El eje X ~ estd alineado con la nariz del fuselaje
El eje Z* estd en el plano de simetria, verticalmente.

El eje Y es perpendicular al plano X-Z con puntos a izquierda y derecha

Ejes Geométricos:

Este es el marco de referencia en el cual la geometria es definida.

- El eje X estd alineado hacia atras

El eje Z esta en el plano de simetria, y con puntos hacia arriba
El eje Y es perpendicular al plano al plano XZ y con puntos a izquierda y derecha

Los ejes geométricos son un caso especial de los ejes del fuselaje
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Ejes de estabilidad:

Este es el marco en el cual el movimiento en estado estable es mas conveniente describir:

- El eje X es la proyeccion del vector velocidad del fuselaje sobre el plano XZ, este
eje, por lo tanto, tiene puntos hacia adelante

- El Ztiene puntos hacia abajo

- ElejeY tiene puntos hacia izquierda y derecha.

El punto de origen del marco es el centro de gravedad del planeador CoG.
Los ejes de estabilidad son un caso especial de los ejes del fuselaje
Notas:

- Envuelo horizontal, el eje  Xeastapilidad €S horizontal.
- Como el sideslip en XFLR5 es simulado como una rotacion de la estructura

alrededor del eje inercial Zg , los ejes de viento son los mismos que los ejes de

estabilidad aun si el sideslip no es cero.
- En condiciones de equilibrio, los ejes de estabilidad estan fijos al fuselaje, y por lo

tanto no son un marco inercial

XFLR5 sigue la recomendacién de [1] y realiza todos los caculos en los ejes de estabilidad.

6.4 Coordenadas, posicidn y vector de rotacion

La posicion del fuselaje en los ejes de estabilidad, es definida en un marco de referencia mas o
menos inercial por la posicion del origen O(x, y, z), y por la rotacién definida por los angulos de

Euler (@, 6, U).

Sea V (U, V, W) el vector velocidad del fuselaje, y sea w (P, Q, R) el vector de rotacién del
fuselaje, ambos definidos con respecto a los ejes de estabilidad.

Adicionalmente, se asume que el planeador esta en vuelo en equilibrio y por lo tanto:
- Vuela recto nivelado sin sideslip
- Los giros en circulos son inclinados

- Los looping son a velocidad constante (dificil de imaginar, pero no importa)

El estado del planeador es definido por un set de variables (X, Y, Z, U, V, W; P, Q, R)
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Como nosotros solo vamos a considerar pequeinas variaciones alrededor de la condicién de
estado estable, cada variable puede ser definida por un valor promedio y la perturbacién es
alrededor de dicho valor. Por ejemplo:

U=Uj+u

El subindice O se refiere a la condicién de vuelo en estado estable. U, , por ejemplo es la
velocidad en vuelo recto y nivelado a lo largo del eje X.

El propdsito de este analisis de estabilidad es calcular la respuesta en el tiempo de las variables
de vuelo en respuesta a una pequena perturbacion.

6.5 Condiciones de vuelo

Las derivadas de estabilidad son calculadas en relacion a las condiciones de equilibrio. Estas
condiciones son consideradas en vuelo recto y nivelado o en un viraje horizontal inclinado. Usando
la terminologia AVL tenemos:

a = angulo de ataque

B = Angulo de sideslip o angulo de deslizamiento

C;, = Coeficiente de sustentacidn, calculado para la geometriade oty
@ = Angulo de inclinacidn arbitrario, positivo a la derecha

m = masa

g = aceleracion de gravedad

p = densidad del aire

S = area de referencia

Las condiciones son:

2 2m

Uy = (—g) velocidad del aire
pSCy, cos @
Vi
0o = radio de giro, positivo por viraje a la derecha

gtan @

Vo . : . .
W, = R razon de giro, positivo por viraje a la derecha
pPo=0 razon de roll, cero para giro estable
Qo =Wy seno @ razon de cabeceo, positivo para nariz arriba
Irg =W, cos ¢ razon de guinada, positivo para viraje la derecha

El analisis Tipo 2 en XFLR5 solamente considera la condicidon ¢ = 0. Esta condicion es relajada para
analisis de estabilidad.
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6.6 Descripcién de estado

El estado de un planeador en un determinado instante es definido por un conjunto de 8 variables.
Cuatro variables describen el estado longitudinal, estas son:

u es lavariacién de la velocidad a lo largo del eje X: U=Uj +u
w es la variacion de la velocidad a lo largo del eje Z
g eslarazén de pitch, la rotacién alrededor del eje Y

0 d4ngulo de cabeceo, en angulo entre el eje de estabilidad X y la linea horizontal de la
linea de vuelo, este dngulo es positivo para nariz arriba.

Cuatro variables describen la dinamica lateral:

v es lavariacién de la velocidad a lo largo del eje W
p eslarazén de roll, el vector de rotacidén alrededor del eje X
r eslarazon de guifada, el vector de rotacidn alrededor del eje Z

@ es el dngulo de inclinacidn, el angulo entre el eje de estabilidad y la linea de vuelo
horizontal. El dngulo es positivo cuando el ala derecha baja.

La posicion definida por (x, y, z) no se toma en cuenta cuando se estudia la dindmica de vuelo,
porgue no se espera que el comportamiento cambie con la posicidon absoluta. La variacién de la
gravedad y de la densidad con la altura es despreciable para un aeromodelo y no son tomadas en
cuenta.

6.7 Procedimiento de analisis
El analisis de estabilidad sigue los siguientes pasos:

1. Definir la geometria
2. Definir las masas, centros de gravedad (CoG) e inercias de cada componente del planeador.
Dos subopciones:
a. Ingresar la masa de un ala o fuselaje, y dejar que XFLR5 estime la inercia y CoG
b. Ingresar los valores a mano
3. Definir un Analysis/Polar (Shift+F6)
Si no hay controles activos definidos, el andlisis podria correr para la geometria base
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Si hay controles definidos, entonces los datos de la estabilidad pueden ser calculados para un
rango de control que es como un pardametro, y entonces la curva polar se puede generar.

4. Correr el andlisis de estabilidad para algun parametro de control. Entonces el programa podria:
a. Buscar un angulo de ataque para Cm = 0, y reportar un warning si hay alguna condicion

insatisfactoria.

Calcular la velocidad de ajuste para obtener el vuelo en estado estable

Evaluar las derivadas de estabilidad

Construir la matriz de estado

Extraer los eigenvalores, y reporta un warning si son insatisfactorios

Almacenar los datos en OpPoint (opcional) y en el objet polar.

S0 Q0T

5. Visualizar los resultados

6.8 Datos de entrada

6.8.1 Descripcidn
Como datos de entradas, el andlisis requiere:

- la geometria del planeador
- las masas del planeador, CoG y tensor de inercia, definido en los ejes geométricos del

cuerpo del planeador
- los pardmetros definidos por el andlisis de estabilidad
- la posicidon de los controles: incidencia de ala y estabilizador, posicién de Flaps, etc.
- el tipo de condicidon de vuelo a ser considerada: recto y nivelado o viraje inclinado

6.8.2 Estimacion de la inercia

Una forma de célculo estd disponible para evaluar aproximadamente la posicidon del CoG vy el
tensor de inercia asociado con la geometria La evaluaciéon no debe ser entendida como una

aproximacion que este fuera del orden de magnitud.

La inercia de un planeador suma la inercia de cada objeto y los puntos de masa adicionales..

6.8.2.1 Lainercia de los objetos

La inercia de cada objeto, ala o fuselaje, es evaluada en el dialog form para este objeto. Esto
incluye el volumen de inercia de las masas de la estructura y la inercia de los puntos de masa.
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El volumen de inercia es evaluado basado en los datos de masa ingresados, y en los datos
geométricos que definen el objeto. La evaluacion se hace en un sistema de coordenadas
geométrico, con origen en el CoG de cada objeto.

La evaluacién se basa en los siguientes supuestos:

- Para el fuselaje, la masa se distribuye uniformemente en la superficie externa y
esta superficie es asumida como de espesor uniforme. El fuselaje es dividido en
N, secciones elementales a lo largo del eje X. Este peso se concentra en el centro
del corte transversal del fuselaje, como se muestra en la Figura 9.

- Para el ala, la masa se asume uniformemente distribuida en el volumen del ala a
lo largo de la envergadura. En XFLR5 v5, esto ha sido modelado con los puntos de
masa concentrados al 25% de la cuerda, distribuida en secciones a lo largo de la
envergadura.

En XFLR v6, esto ha sido modelado con puntos de masa distribuidos a lo largo de
la cuerda y la envergadura, como se ilustra en la Figura 45. La distribucién de
masa es independiente de la malla usada para calculos aerodindmicos.

6.8.2.2 Puntos de masa

Partes como servos, baterias, plomos de nariz o receptores deben ser modelados
separadamente como puntos de masa, y no deben ser incluidos en la evaluacién del volumen
de inercia.

6.8.2.3 Inercia Total

La inercia total de un planeador es la suma de las inercias de los objetos con que estd hecho el
modelo y los puntos de masa. Esto se expresa en relacion al marco de referencia definido por
el CoG del modelo y los ejes geométricos

El trasporte del tensor de inercia desde el CoG del objeto al CoG del planeador se logra
mediante la aplicacion del teorema de Huyghens/Steiner

6.8.2.4 Notas

- La masa definida para alas y fuselajes no es la usada para calculos Tipo 2. La masa para
Tipo 2 es definida por el seteo en Analysis/Polar.

- La distribucidn de los puntos de masa puede ser ajustada de modo de obtener la posicion
deseada del CoG. De otra manera, debido a la aproximaciéon hecha en el calculo
automatico del volumen de inercia, si se hace una transposicién rigurosa de la posiciéon
“real” de los puntos de masa, puede resultar una posicion incorrecta para el CoG de los
modelos.
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Figure 45 — Representacion de masas para el ala
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6.8.3 Pardmetros polares de la estabilidad

Las “polares de estabilidad” reemplazan las anteriores “control polars”. La principal diferencia
es que la posicién del CoG no es mas una variable, pero en cambio es determinada por la
distribucion de masas en el planeador

El objeto Polar de Estabilidad tiene como entradas

- ladensidad del fluido y su viscosidad dindmica

- el tipo de perimetro o largo de referencia del drea para el célculo de los
parametros aerodindmicos.

- la seleccién de un andlisis viscoso o Invisid

- las variables de control a incluir en el analisis

6.8.4 Variables de control

Los puntos de una polar pueden ser calculados para diferentes estados de las variables de
control. Estas variables son:

- Eltildeo del ala alrededor del eje Y

- Eltildeo del estabilizador alrededor del eje Y

- larotacion de los Flaps del ala principal alrededor del eje de sus bisagras
- larotacion del elevador alrededor del eje de sus bisagras

- larotacion del timdn alrededor del eje de sus bisagras

Notas:
- La direccién positiva de la rotacidn es positiva por la regla de la mano derecha,
esto es:

e para el ala y el estabilizador, una rotacién positiva moverd el borde de
ataque hacia arriba y el borde de fuga hacia abajo-

e para flap del ala o elevadores, un control positivo mueve el borde de fuga
abajo

* para el timdn, un valor positivo de control mueve el borde de fuga a los dos
lados

- Para representar rotacion de alerones en direcciones opuestas, los valores
maximos y minimos de los valores de control para cada ala deben se opuestos.

- El valor inicial del angulo de control no es tomado en cuanta en el analisis. Por
ejemplo, si el flap ha sido definido con archivos que tengan Flaps con angulo
distinto de cero, el dngulo inicial podria ser cancelado antes de setear la posicion
de control.
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Similarmente, los angulos de Tilt definidos para el ala o el flap en la definicion del
planeador son cancelados antes de la aplicacidn de la variable de control.

- Para una polar de control, todos los pardmetros varian simultaneamente en
concordancia con el valor del pardametro de control “C” :

Variable de control = (1 - c) x Posicion Minimo del Control + ¢ x Posicién Maxima del Control

- Larotacién de controles no se representa en vista 3D.

6.9 Salidas

En las salidas, el programa entrega resultados para dinamica longitudinal y lateral:
- La estabilidad dimensional las derivadas de control
- Las derivadas de control no dimensionales
- Larespuesta en el tiempo para un entrada escalén

- Los eigenvalores y eigenvectores para los modos lateral y longitudinal

6.9.1 Derivadas de estabilidad

Las derivadas de estabilidad describen el cambio de una fuerza o momento es respuesta a
una variacién de una variable de vuelo. Por ejemplo, la variacion de la fuerza axial resultante

de un cambio en la velocidad axial es:

- 2 o v W |
AF s 1 Ol 1 acC 1 cC
X 8w ooy Dy ¥ 3 X
— == Pp=—S Cpot—pt; S ——=pu, S Co+—puy § —
du 2 Ou 2 cu 2 du

Una usual convencién es usar una notacion simplificada:

OF x Y
ou U
oCx
L —(Cx,
du

Ambas derivadas pueden ser calculadas en estado estable.
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X, es la derivada de estabilidad dimensional, y C,  es la derivada de estabilidad no
dimensional.

XFLR5 calcula las derivadas dimensionales las cuales son relevantes para modelos de
planeadores a escala.

- Enladireccion longitudinal: (Xy, Xy, Zy, Zy, Zq, My, Myy, Mg)

- Enladireccion lateral: (Yy, Yy, Yr, Ly, Lp, Ly, Ny, Np, Np)
Las derivadas no dimensionales estan usualmente en los ejes de estabilidad, y las derivadas
w.r.t a v y wson proporcionadas en cambio por w. r.t « y f. Ellas son:

- Enladireccién longitudinal: CL,, CLy, Cm,, Cm,

- Enladireccién Lateral: CYy,, CY,, CY,, Cly, Cl,,, Cl;, Cl;, Cny, , Cnp, Cn,,

La definicidn de las derivadas no dimensionales es:

Z,, U LU
Cla= 22 Clb= =2

qSs q5hb

Z;2U Lp(2Uy /b
Clq=2a270 Clp = p(2Uy /b)

q 5 mac gshb

M, U L.(2U, /b
Cma=—0t—"2 Clr=—r( 0 /b)

q S5 mac g5b

M, (2 U, /mac) Np U
Cmg= e 2 Cnb= b0

q 5 mac qS5b

Yy U Np (2Uq /b)
Cyb=—2 0 Cnp=—2——22—

q5 qsb

Y,2U N.(2Uqy /b
cyp=p 2o cnp = Vr 2Uo /B)

q5b qShb

Y.2U
yp —r = Yo

g5b
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6.9.2

Donde:
Q es la presion dinamica
S es el drea de referencia
b es la envergadura de referencia

mac es la cuerda media aerodinamica

La evaluacion de las derivadas es un paso intermedio en el calculo de la respuesta dindamica.
El valor de las derivadas es almacenado en el objeto OpPoint, y puede ser exportado a a u

archivo de texto para ser usado en otros programas de simulacion de vuelo.

Modos

Modos naturales

Desde el punto de vista matematico, la matriz de estado puede ser diagonalizada por
eigenvalores y eigenvectores. Un eigenvalor es de la forma:

A=oc+iw

donde
o esla constante de amortiguacién en 1/s
w es la frecuencia natural circular en rad/s

Cualquier eigenvalor con una parte imaginaria w distinta de 0, tiene un eigenvalor simétrico
dado por su conjugado. Esto implica que la respuesta en el tiempo es una variable de la
forma:

x(t) = R e’tcos (wt — @)
donde R es un valor constante determinado por las condiciones iniciales.

Este modo puede ser dindmicamente estable si el amortiguamiento es negativo, de otra
manera es inestable. Dindmicamente estable significa que ante una perturbacién, el
planeador retorna progresivamente a su condicion de vuelo estable.
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Otras definiciones para modos de oscilacién:

wy = VAA~ =/ (02+ w?) es la frecuencia natural circular no amortiguada.

Para modos amortiguados, lo que implica 0 < 0:

-0
¢{=— esla razén de amortiguamiento, sin unidades
w1

- { > 1siel modo es sobreamortiguado
- { = 1sielmodo es criticamente amortiguado
- { < 1siel modo es sub amortiguado, estos es, oscilatorio

. . : - 2

si el amortiguamiento es débil, estoes {  <<1, entonces W{ = W

La frecuencia de vibracién del modo (en Hz) es determinada por:

F=w /21

El periodo (segundos) es

T=1/F=2n/ w

Desde el punto de vista fisico, los eigenvalores y eigenvectores representan los modos
naturales en los cuales el modelo tiende a oscilar. Para un problema estandar y bien definido
el modelo puede ser:

En el caso longitudinal

- Dos fugoides simétricos
- Dos periodos cortos simétricos

En el caso lateral

- Unroll amortiguado
- Unespiral
- Dos dutch rolls simétricos
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Lugar de las raices

La posicion de los eigenvalores puede ser representada en el plano complejo, loa cual es un
modo conveniente de visualizar la estabilidad y la frecuencia:

- Raices (=eigenvalores) que estdn en el lado izquierdo del diagrama con valores
negativos de X corresponden a modos estables, las raices que estan en el lado
derecho con valores de X positivos, corresponden a modos inestables.

Mientras mas hacia la izquierda este la raiz, mas estable es el modo

- Raices con parte imaginaria destina de 0, corresponden a modos oscilatorios,
cuando la parte imaginaria es cero, estamos en un modo no oscilante.

Mientras mas grande es el valor de X, mas alta es la frecuencia oscilacion del
modo.

Forma de los modos

Los eigenvalores definen la frecuencia y el amortiguamiento de los modos, los eigenvectores
definen su forma.

No es un trabajo para nada intuitivo entender la forma de un modo a partir de sus
componentes eigenvectores. Una forma mds conveniente es animar el modo en una vista 3D.
Como la frecuencia y el amortiguamiento pueden ser muy diferentes de un modo a otro, el
tiempo de sampling y la amplitud requieren ser ajustados para cada modo.

La amplitud de modo R es arbitraria y no tiene importancia fisica. Puede ser ajustada a
cualquier escala para propdsitos de presentacién. En vuelo, rara vez es excitado solo un modo.
Una perturbacidon externa, tiene a generar respuestas es los modos longitudinal y lateral. Esto
puede ser modelado en los graficos de repuesta en el tiempo.

6.9.3 Respuesta en el tiempo

La respuesta en el tiempo es evaluada en base a las ecuaciones de la dinamica de vuelo. Por Poe
ejemplo, en el caso longitudinal, se expresa como sigue:
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long

Donde:

[Ajong] es la matriz de estado longitudinal de 4x4

[Biong| es la matriz de influencia de 4xn, n es el nimero de variables de control

- [F(t)] es una matriz de nx1, dada la entrada forzada de cada variable de control

Similarmente, para los modos laterales:

v v
p _ . T
7 = A.’m \ i;) ® B.Far_f+-.F|r-|J

¢ ¢

La variacion en el tiempo de las variables de estado (u, w, g, r, ¢) puede ser calculada como:

- Una consecuencia de las condiciones iniciales perturbadas: esto es “la respuesta
de la condicion inicial”

- 0 como una consecuencia de las actuacién del control en el tiempo: esta es la
“respuesta forzada”

6.9.3.1 Respuesta de la condicidn inicial

La entrada requerida es un cambio escalén por parte de las condiciones de vuelo estable. Para
el caso longitudinal, esta entrada puede ser una combinacidn de los valores de u, w, y g. En el
caso lateral, esta entrada es una combinacién de v, p. y .

6.9.3.2 Respuesta forzada de lazo abierto

Este tipo de andlisis investiga la respuesta del planeador a un cambio en los parametros de
control. De este tipo de parametros son una modificacién del empuje o traccion, o la

Guia para XFLR5 Version 6.03

Febrero 2011 Pagina 86



actuacion de las superficies de control como el timén, el elevador o los alerones. La
modificacidn de potencia no se considera en XFLR5.

La entrada requerida es un pardametro de control con su correspondiente variacién en el
tiempo. XFLR5 ofrece solamente la posibilidad de simular una rampa lineal para un control
actuando en un tiempo finito.

Amplitude (%)
'y

Ramp
amplitude

>

Ramp time

time

Aunque todas las variables de control son seteadas simultdneamente para determinar la
geometria de estado estable y las condiciones de centrado, la variaciéon de cada una de ellas

puede ser seteada independientemente en la evaluacion de la respuesta forzada. No obstante,
el tiempo de duracion de la rampa es el mismo para todas las variables de control.

Nota importante: el analisis de la respuesta a una entrada escaldn en el eje longitudinal puede
tener importancia desde el punto de vista de cémo el planeador retorna a su estado estable
considerando sus condiciones iniciales. Poe el contrario, la actuacién de control lateral puede
hacer tender a una situacién de divergencia con respecto al estado estable, producir
acoplamiento entre los modos longitudinal y lateral, siendo el anadlisis no representativo. Por
ejemplo, los alerones generan un dngulo de ladeo, modifica la sustentacidn vertical y pueden
hacer tender hacia una divergencia con respecto a las condiciones estado estable. Los mismo
para la actuacién del timén, el cual ademds de guifiada, produce angulo de ladeo a través de
un efecto de diedro.

6.9.3.3 Comparacidén con resultados experimentales
La frecuencia de un Dutch roll lento y la de un fugoides han sido calculados para un planeador

del tipo F3J y comparado con resultados experimentales. Los detalles del experimento se dan
la referencia “Flight modes calibratién” de A. Deperrois.
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Datos del Planeador

Nombre: PAMEPUMA, disefiado y construido por Marc Pujol
Envergadura: 3.150 m
Area del ala: 0.605 m?
Cuerda media aerodinamica: 202 mm
Masa: 2.1 Kg
Resultados
Medido AVL XFLRS
Velocidad de centrado[m/s) 13 131 13.9
Perido del fugoide (s) 11 10 10.9
Perdido del Dutch Roll (s) 11 1.34 1.25

Todos los resultados son cerrados y consistentes, y las diferencias estan dentro del margen de
error de ambos métodos de calculo.

6.10 Ejemplo de andlisis de estabilidad

Haga los pasos 1 al 8 tal como se describe en el analisis de ala en § 5.26.

9. Opcional, pero recomendado: Defina las propiedades de inercia del ala o modelo bajo
analisis.

- Seleccione el planeador o ala. Defina la inercia

- Ingrese las propiedades de inercia del modelo o del ala

Aseglrese de que la posicion del CoG estd donde debe ser. Par ello puede ser
necesario acomodar un poco la posicion de los puntos de masa para obtener Ila
posicién deseada del CoG.

- Cierre el dialogo.
10. Opcional: Click en “Define Analysis/Polar” en el menu Wing Polar.

- seleccione una polar Tipo 1 o Tipo 2
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11.

12.

13.

14.

15.

16.

17.

18.

19.

20.

21.

- seleccione “Use plane inertia”, si esta previamente definido
- corra un analisis secuencial desde al angulo de ataque menor al mayor.

- muestre el grafico ICm = f (alpha), asegurese de que la pendiente es negativa y a que
angulo de ataque ICm =0

Click en “Define Stability Andlisis” en el menu Wing Polar, o tipee (Shift+F6)

Decida si va a usar la inercia previamente definida del objeto o si ingresara manualmente
las masas, la posicién del CoG y las propiedades de inercia

Opcional: active un control y defina el rango de variacién

Cierre el dialog box (<> and <). El nombre de la polar debiera aparecer arriba en el medio
de la combobox.

Selecciones la posicién del control en la barra de herramientas de la derecha. Parta con 0.
Deseleccione la secuencia.

Revise la checkbox “Store Point”
Click el botén “Analyze” en la barra de herramientas de la derecha.

Si el analisis es exitoso, un OpPoint es sumado automaticamente en la combobox arriba a
la derecha. Si no, revise el log file apara analizar el mensaje de error.

En la vista de la polar, revise la checkbox “Show Point” de la polar. En el grafico de ICm =
f(alpha), el punto debiera estar localizado precisamente en la condicién de centrado. Esto
es, el angulo de ataque para el cual ICm = 0.

Seleccione la vista del andlisis de estabilidad (Shift+F8)

Seleccione la vista del lugar de las raices o la vista de la respuesta en el tiempo en vista 3D.

Continue con definir el analisis de estabilidad con controles activados, y vea las propiedades de
estabilidad como una funcién de la posicién del control
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6.11 No convergencias

La primera accién a tomar en caso de un analisis insatisfactorio es leer el archivo log.

Error

Causa

Correccion

Los Operating Point no han
sido creados, no se han
agregado puntos a la polar
de estabilidad

El programa no ha encontrado el
punto de balance para el pitch o
cabeceo

Revise que la curva ICm =f{alpha) no tenga una
pendiente negativa,si no es asi, mueva el CoG
hacia adelante . Para el angulo de ataque para el
cual lem =0, revise que CL sea positivo, condicidn
necesaria para que el modelo vuele.

Se ha encontrado un punto de
balance, pero la sustentacidn a ese
angulo de ataque es negativa. El
planeador no puede volar

Para el angulo de ataque al cual lcm =0, revise que
Cl sea positivo. 5i no, aumente la incidencia del
ala (tilt) o disminuya la incidencia del elevador.
{Aumento del decalage)

Se ha encontrado un punto de
balance, pero los eigenvalores no
puden ser extraidos

Las propiedades de inercia puden no ser
fisicamente realistas. Revise los valores de masay
su posicidn. Vea la vista en 3D para estar seguro.

Se ha encontrado un punto de
balance, los eigenvalores han sido
encontrados, pero la forma del
modelo no es la clasica esperada.

El problema no es fisicamente consistente. Revise
toda la geometria y los valores de las masas
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7 Especificaciones del Programa

7.1 XFoil, AVL y XFLR5

XFLR5 ha sido desarrollado basado en XFoil V6.96. Posteriores modificaciones a XFoil no han sido
incluidas en XFLR5.

Como los algoritmos han sido reescritos e integrados a XFLR5, XFoil no requiere estar presente en
su computador cuando esta corriendo XFLR5. No se requieren links especiales.

XFLR5 no usa nada del cddigo fuente de AVL. Los algoritmos de VLM han sido desarrollados e
implementados independientemente.

Para archivos AVL generados por XFLR5, los nombres de archivos requieren ser revisados, y
también que estén presentes en el directorio junto con los otros archivos AVL

7.2 Archivos y registros

Al correr XFLR5 se generan dos archivos en el directorio del usuario para archivos temporales.
“XFLR5.set” el cual guarda los settings del usuario. Borrar este archivo lleva los
settings por defecto.
“XFLR5.log” el cual guarda los resultados de los analisis de perfiles y alas.

La localizacién de estos archivos es definida por las variables ambientales del usuario.

XFLR5 no escribe nada en el registro, pero el programa de instalacién crea atajos para los archivos

“.ple” y “.wpa”. El usuario puede elegir asociar los archivos “.dat” a XFLR5, pero como esta

extensidn es usada por Windows para varios propdsitos es preferible no usarla.

Los atajos en registro pueden ser removidos en el proceso de instalacién.

7.3 Atajos o Shortcuts

En un intento de mejorar la amigabilidad de la interface, algunos atajos han sido provistos para los
comandos mas importantes, y que son mencionados en los mendus.

Tipiando un primer CR (€ ) en una caja de dialogo se selecciona OK o el botén de default,
tipiando un segundo CR el botdn se activa.

Tipiando un primer CR ( <) en el Window principal se selecciona el botén “Analyze”, tipiando una
segunda vez, el botdn se activa.
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7.4 Entradas desde el Mouse

Todos los graficos, perfiles, y alas pueden ser movidas en la pantalla y también agrandadas y
achicadas (dragged y zoomed) con el mouse. Usando Ctrl+Boton lzquierdo en vista 3D se obtiene
la rotacién del modelo.

Esta opcidon, no obstante, podria no funcionar correctamente (o no del todo) si el seteo de los
botones del mouse no estan en “Default” en la interface del mouse en Window.

Apretando las teclas “X” o “Y” mientras se agranda un grafico, se expanden solamente los ejes.

7.5 Memoria

Una de las caracteristicas del andlisis de perfiles y alas es el uso de una cantidad significativa de la
memoria del computador.

Los Operating Points especificamente almacenan una gran cantidad de datos y un proyecto puede
ser voluminoso y lento de grabar y cargar desde el disco. No obstante, es innecesario quedarse con
ellos, porque los datos importantes estdan almacenados en las polares que no requieren muchos
recursos de memoria.

7.6 Opciones de exportacién

Impresion
- Aunque XFLR5, asi es, ofrece algunas opciones de impresién, la implementacién de
capacidades mas avanzadas requiere trabajo significativo, por lo que no se esperan
prontos desarrollos.

Imdgenes en pantalla

- Una opcién ha sido agregada en la V4.13, para exportar aéreas de la pantalla a archivos de
imagen.

Datos de Grdficos
- Una opcidén ha sido agregada en la V4.13 para exportar datos a archivos de texto.

Exportacidn de Datos

- Todos los resultados, Operating points y polares, pueden ser exportados a
archivos de texto para procesarlos en una planilla de célculo.

- Desde la versidn v4.12, esta disponible una opcidn apara exportar datos en el
formato “valores separados por la coma” en formato “.csv”. Este formato de
texto, esta pensado para ser leido sin conversiones desde una planilla de calculo
No obstante, puede ocurrir que haya que redefinir la interpretacién del la coma
como separador por defecto segun el pais o idioma en el cual opera su planilla de
calculo.
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7.7 Errores

Una vez mas debemos decir que XFLR5 no es programa profesional, y a pesar de los mejores
esfuerzos del autor y de la ayuda de aquellos probando el programa nos han hacho llegar su
feedback, lo mas probables es que todavia este programa no esté libre de fallas.

Principales Correcciones de Errores:

1. En el método de Panel 3D implementado en XFLR5 v4, la formulacion de la condicién de
contorno de Neumann fue incorrecta, lo que llevé a resultados inconsistentes. Por esta
razon, el método por defecto es usar Dirichlet.

El error ha sido corregido en XFLR5 v6.02

2. Un error fue reportado recién aparecida la versidon v3.00 en Septiembre 7 de 2006. La
principal consecuencia fue considerar dos veces la sustentacion del elevador en el calculo
de un planeador con el método VLM quad. Este error fue corregido en la version v3.01 en
Septiembre 24 en 2006.

3. Sobre la versién v3.14, la contribucion del elevador y del timén al pitching moment y al
momento de guifiada fue calculada con respecto al punto X=0, debiendo ser X = XCmRef.
Corregido en v3.15 en Enero 21 de 2007.

El autor agradece cualquier reporte de inconsistencias o errores, del cual se ocupara a la brevedad
para resolverlo de la mejor manera. Para facilitar la correccién, el reporte idealmente debe incluir:

- El Sistema Operativo (Windows XP Pro, Vista, etc.)
- Elarchivo del proyecto (“xxx.wpa”)
- Lasecuencia de comandos que lleva al error

7.8 Desarrollos de Cédigo Fuente Abierto

En Marzo 31 del 2007, XFLR5 hizo un proyecto de Desarrollo de Cédigo Fuente Abierto auspiciado
por SourceForge.net.

SourceForge provee un considerable conjunto de herramientas y métodos para el desarrollo de
proyectos y la documentacién esta disponible en linea. Posibles contribuciones dirigidas a ayudar a
organizar el proyecto, corregir errores, o agregar nuevas prestaciones son bienvenidas.
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