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RESUMEN

El articulo presenta el calculo de los
coeficientes aerodindmicos de disefio del ala
de una aeronave: coeficiente de sustentacion
y del momento aplicando dos métodos de
integracion fina del perfil aerodinamico y como
herramienta de calculo se emplea el software
MATLAB®, mediante programas que son
presentados en los archivos respectivos.
Asimismo se presentan los reportes de salida
0 resultados.
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CALCULATION OF THE AERODYNAMIC
CoerricieNtsuane MATLAB®
ABSTRACT

The article presents the calculation of
aerodynamic coefficients of an airship wing's
design: sustentation and moment coefficient
applying two methods of integration. As a
theoretical part, the fine theory of the
aerodynamic profile is used and as a
calculation tool the MATLAB software is
used, through programs which are
presented in their respective files. Besides,
the outcome of results reports are presented.
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I NTRODUCCI ON

Pararesolver los coeficientes de sustentacién y del momento de un perfil
aerodinamico usando la teoria del perfil aerodinamico se emplean los
métodos de integracién numéricade la regla de Simpsony el de integra-
cion de Romberg.

En[1] se define la terminologia basica acerca de un perfil aerodinamico.
Considere el perfil mostrado en la figura 1. La linea recta dibujada desde el
borde frontal del ala hasta el borde posterior o trasero es llamada lalinea
de cuerda. Lalongitud de lalinea de cuerda es la cuerdadel ala. Lalinea
media de camber es lalinea entre la superficie superior y la superficie
inferiory entre el borde frontal y el borde posterior, tal que divide en partes
iguales el perfil o espesor del ala. La diferencia entre la linea media de
circulaciény lalinea de cuerda es conocida como camber del ala. Un
perfil simétrico podria tener una camber de cero (ver figura 1).

CONCEPTOS PREVI OS
Fuerzas que acttan en el vuelo

Sobre un aeroplano [4] actian una serie de fuerzas, siendo cuatro las
principales y basicas para las maniobras de la aeronave: sustentacion,
peso, empuje, y resistencia. Estas cuatro fuerzas actdan en pares; la
sustentacion es opuesta al pesoy el empuje o traccién es opuestaala
resistencia (ver figura 2).

Las figuras 2 ala 6 han sido tomadas de la referencia nimero 4, citada al
final del articulo.

Al igual que cualquier otro objeto sobre la tierra un avién se mantiene
estatico sobre el suelo debido a la accion de dos fuerzas: su peso debido
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Figura 1. Configuracion genérica de un perfil aerodindmico
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Figura 2 Fuerzas que actian en el vuelo

alaaccién de lagravedady lainercia a resistencia al
avance que lo mantiene parado. Para que el avion
vuele es necesario contrarrestar el efecto negativo de
estas dos fuerzas negativas, pesoy resistencia, me-
diante dos fuerzas positivas y de sentido contrario a
ellas: la sustentacion y el empuje o traccion. Es de-
cir, el empuje debe superar a la resistencia y la
sustentacion debe superar al peso del avion para que
este se mantengaenelaire.

Sustentacién

Eslafuerzadesarrollada por un perfil aerodindmico,
moviéndose en un fluido (el aire), ejercida de abajo
arriba con direccion perpendicular al viento relativo y
alaenvergaduradel avion (no necesariamente per-
pendiculares al horizonte). La sustentacion suele re-
presentarse con L (del inglés Lift = sustentacion o
elevacion).

Actitud del avion

Es la orientacion o referencia angular de los ejes
longitudinal y transversal del avién con respecto al
horizonte y se especifica en términos de posicion de
morro (pitch) y posicién de las alas (bank); Por ejem-
plo un avién esta volando con 7° de morro arribay 12°
de alabeo aladerecha.

Trayectoria de vuelo

Esladireccion seguida por el perfil aerodindmico
durante su desplazamiento en el aire; es decir es
la trayectoria que siguen las alas y por tanto el
avion.
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Figura 3 Perpendicularidad de la sustentacion
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Figura 4 Trayectoria de vuelo y viento relativo

Viento relativo

Es elflujo del aire que produce el avion al desplazar-
se. El viento relativo es paralelo a la trayectoria de
vueloy de direccién opuesta. Suvelocidad eslare-
lativa del avion con respecto a la velocidad de la masa
de aire en que este se mueve

Angulo de incidencia

El angulo de incidencia es el angulo agudo formado
porlacuerdadel alaconrespecto al eje longitudinal
del avion. Este angulo es fijo, y responde a conside-
raciones de disefio y no es modificable por el piloto.

Angul o de ataque

El dngulo de ataque es el angulo formado por la cuer-
dadelalayladireccion del vientorelativo. Este angu-
lo es variable, pues depende de la direccion del viento
relativo y de la posicion de las alas con respecto a
este, ambos extremos controlados por el piloto. Con-
viene tener bien claro el concepto de angulo de ataque
pues el vuelo esta estrechamente relacionado con el.

Es preciso hacer notar que el &ngulo de ataque se
mide con respecto al viento relativo y en relacion a la
linea del horizonte. Enlafigura 6, enla parte izquier-
da el avidbn mantiene una trayectoria horizontal (el
viento relativo también lo es) y existen diferentes an-
gulos de ataque de 5°y 10°; a la derecha arriba, el
avion mantiene una trayectoria ascendente con un
angulo de ataque de 5°, mientras que ala derecha
abajo, latrayectoria es descendente también con un
angulo de ataque de 5°.

Cuerda del ala
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Figura 5 Angulo de incidencia
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Figura & Angulo de ataque y viento relativo

EL PROBLEMA

Centremos la atencion sobre la teoria fina del perfil
aerodinamico. Elaleman Ludwig Prandtl(1875-1953)
desarroll6 esta teoriaa comienzo de los 1900s, em-
pez6 por modelar un perfil que tenia una linea media
de circulacién.Debido a que no se puede tener el flui-
do aire a través de la superficie de un sélido (perfil o
ala) por que las velocidades y presiones varian alre-
dedordelasuperficie del sélido. Lavelocidad normal
sobre la superficie del ala es balanceada por la velo-
cidad normal inducida de la turbulencia distribuida a
lo largo del ala. Esta asuncion da como resultado la

siguiente ecuacion integral.
1 .cg(X , Z
_1 5909 )dx =a - Tz

2pyU, Q X- X' X @

Enlaecuacion (1)U, eslavelocidad del aire,ces
lalongitud de lacuerdaa es el angulo de ataque, y
z=z(x) es laecuacion que describe lalinea media
de circulacidn. La cantidadd es la funcion de distri-
bucién de la turbulencia que se necesita calcular.
Volviendo a la distribucién de la turbulencia, esta pue-

de aproximarse utilizando series de Fourier.

a0 =2, %%cot(%) +AA sin(nq)ﬁ @

Aplicando un cambio de variable en la ecuacién (2)

de x a g se tiene la ecuacion (3)

X :%(1- cos@)) 3

La cantidad( varia de 0 ap. Después de realizar
algunas manipulaciones trigonométricas, sellegaa

la ecuacion (4) desde A hastaA

_ 190 9z 91z
A =a- EQ—Oqu

Una vez que los coeficientes de A son conocidos, el
coeficiente de sustentaciony el momento del borde fron-

_29
A== Qugy costa)da @)

tal pueden calcularse a partir de larelacion dada por las
ecuaciones (5) y (6). Los términos J ¥ yUy son la
densidady la velocidad del vientorelativo, L es la fuerza
de sustentacion sobre elalay M es el momento sobre
el borde frontal.

C=i——=PRAA) 6
_j¥U¥2|
2
__M__p A
Cu, == S(A+A--) ©
ST ?

2

Con estas ecuaciones se escribe un programa (Archi-
vo M-File en Matlab) que calcule los coeficientes de A
para un ala utilizando el método de integracion dado
por laregla de Simpson. Una vez encontrados los co-
eficientes de A, el programa procede a calcular el co-
eficiente de sustentacion y el momento del borde fron-
tal para el perfil aerodinamico (ver figuras 7,8y 9).

Elprograma calculalos coeficientes aerodindmicos
para el perfil aerodinamico de la nave NACA 2412(2)
conun angulo de ataque de 5°. La NACA 2412 tiene
un ala con un espesor maximo de 0.12*cuerday tie-
ne un camber maximo entre el 2y el 40 por ciento de
cuerda. Laecuacion paralalineacamber se define
endospartes.

2(X) = 0.125(0.8x - x2) X£04 ()
C

ZX)=005550.2c+0.8x- X?)  =>04
Cc

Tomando las derivadas de las ecuaciones (7) y con-
virtiendo x a (],obtenemos las expresiones de la

ecuacion (8) para % que se necesita para calcular
. . LY
los coeficientes de A.

12 _0125c0s)- 0.025  X£04
Tix c ®
Nz _ X

— =0.0555co0sf)- 0.0111 =>04
™ ) S
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El archivo naca.m (figura 9) realiza el calculo de las
ecuaciones dadas en (8).

EL PROGRAMA

En el caso expuesto se realizan estimaciones de los
coeficientes para un angulo de ataque de 5°. Obser-
ve que se calculan los coeficientes para A1, A2y A3.

Ellistado de los programas se presenta en las figu-
ras siguientes.

En la figura 7 se puede ver que el archivo
coefSustentacion.m invoca al archivoSimpson3.my

function coef Sustentacion()

% Coeficiente de Sustentacion
% Lift Coeficient & Moment
% Thin Airfoil Theory

% E. Raffo Lecca

% E. Ruiz Lizama
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naca.m; los cuales se presentan en las figuras 8y 9
respectivamente.

Con fines de comparacion y eficiencia de los
algoritmos de integracion numérica se emplea ahora
el método de integracién Romberg. Paraelloenla
figura 10 se presenta el archivoQuaRomb1.m.

En la Figura 11 se presenta una ejecucion para el
programa coefSustentacion.m, desde laventana de
comandos de MATLAB, paraun angulo de ataque
de5°.

Enlafigura12 se presentalaejecucion utilizando inte-
gracion de Romberg paraun angulo de ataque de 5°.

% Datos
% attack = angulo de ataque
% n = parametro de lafuncion
% Resultados
% cl = valor dex
% cm =valordey
global n;
clc;

fprintf('Entrada de datos :\n’);

attack = input(‘Ingrese el angulo de ataque(sexag) ->');

Yoattack = 5;
apha = attack* pi/180;

% coeficientes de a
n=_0;

area = Simpson3(‘naca,0,pi,20);

a(1) = alpha-arealpi;
fori =23
n=i-1;

area = Simpson3('naca,0,pi,20);

a(i) = 2*arealpi;
end
% computo de cl y cm

d = pi*(2a(l) + a(2));

om = -05+pi*(a(1) + a2) - 0.5*a(3));

%impresion de los coeficientes de a

format long;
a
%impresion de cl, cm

fprintf'  CL :9020.16f\n',cl);
fprintf(C  CM

:%20.16f\n',cm);

Figura 7. Archivo coefSustentacion.m
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function p=Simpson3(f,a,b,n)
% Simpson a 1/3
% E. Raffo Lecca
% E. Ruiz Lizama
% Datos
%f = el nombre delafuncion como string
% a = limiteinferior
% b = limite superior
% h =longitud del segmento
% X = esel vector X
%y =esel vector f(x)
% n = numero de segmentos
% Resultados
% p = resultado delaintegracion
h=(b-a)n;

suma = 0;

X = zeros(n+1,1);

y = zeros(n+1,1);

fori=1n+1

x(i) = a+h*(i-1);
y(i) = feval(f.x(1));
end

n=n+l;
fori=2n-1
if rem(i,2) ==
suma = suma + 2*y(i);
else
suma = suma + 4*y(i);
end
end
p =h*(y(2) + suma+y(n))/3;

Figura 8. Archivo Simpson3.m

function p = naca(angulo)

% funcion de un camber

% E. Raffo Lecca

% E. Ruiz Lizama

% Datos

% angulo =angulo deintegracion
% n = parametro de lafuncion
% Resultados

% p =valor de naca(angulo)

global n;

if angulo < 1.36944

p = (0.125* cos(angul o) - 0.025)* cos(n* angul 0);
else

p = (0.0555* cos(angul o) - 0.0111)* cos(n* angul 0);
end

Figura 9. Archivo naca.m
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function p = QuadRomb1(fdex,a,b)
% E. Raffo Lecca
% E. Ruiz Lizama
% Datos
% fdex = eslafuncion que ingresa como un string
% a,b = losvalores extremos del intervalo
% Resultados
% Area = valor del area
global AreaN;
ERROR=0.000005;
NTOL = 25;
=1
clc;
fprintf("\nAlgoritmo de Romberg\n\n’);
fprintf(lterac R[j,0] R[,1 R[.2] R[,3] R4
fprintf" R[j,5 Rj,6]\nY;
fprintf(" ;

Trapecio(fdex,a,b,));
_R(l,l) = Areg;

=0
fprintf('%5d %10.6f\n',jj,R(1,1));
while(1)
j=i+1
Cuatro = 1,
for k = 1;j
if k==
Area = R(j-1,1);
Trapecio(fdex,a,b,));
R(j,k) = Areg;
ifj<=6
=1-1 R
fprintf('%65d %10.6f',jj,R(j,K));
end
else
Cuatro = 4* Cuatro;
R(j,k) = (Cuatro*R(j ,k-1) - R(j - 1,k - 1))/(Cuatro-1);
ifj<=6
fprintf('%610.6f',R(j,k));
end
end
end
fprintf(\n');
if (@bs(R(,j) - R(j - 1,j-1)) <= ERROR) | (j == NTOL);
break;

end

end

Area= R(j,j);

p = Area;

fprintf(\n’);

fprintf('numero de iteraciones : %5d\n'j);
if j == NTOL

fprintf(‘no converge...\n’)
else
fprintf('el area es %10.6f\n',Area);

end

Figura 10. Archivo QuadRombl.m
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<) MATLAB —10] x|
File Edit %iew ‘wWeb ‘Window Help

| E’i‘-| 3 B ) o | - | ? |Currer|tDireu:1u:ur§.-':|D:1.rnatlabR121WDrk j J
Command Windows

ﬂMﬁLTT_ Entrada de datos : =
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i S1mu
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Figura 11. Salida para coefSustentacion.m
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Cornmand Wi

¢MRTLAB Iterac R[3.0] R[j.1] R[j.2] R[3.3] R[].4]1 R[] .51 R[7.6]
i simulis 0 0.052465
1 0.043668 0.040736
2 0.021834 0.014556 0.012811
3 0.021361 0.021204 0.021647 0.021787
4 0.021965 0.022167 0.022231 0.022240 0.022242
] 0.021827 0.021781 0.021755 0.021747 0.021746 0.021745
numero de iteraciones : 8
el area es 0.021789
1 | lla =
w 0.08274944111059 0.08146054783130 0.01387136545338

— . . CL : 0.775845931187592
’m' . : -0.247045902502052
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Figura 10. Salida para QuadRombl.m
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COMPARACI ON DE RESULTADOS
El célculo del coeficiente de sustentacion CL experi-
mental es de 0.75. Aplicando la integracién de
Simpson se encontré un valor de 0.7759 y con la
integracion de Romberg se tiene 0.7758. Los errores
incurridos son:

* Con Simpson:
Error absoluto: e, =|0.75-0.7759|=0.0259
Error relativo: e = eal/0.7759=0.033338
Error relativo porcentual: e, % =3.333%

e Con Romberg:
Error absoluto: e, =|0.75-0.7758|=0.0258
Error relativo: e, =eal/0.7758=0.033256
Error relativo porcentual: e % = 3.325%

CONCLUSI ONES
Losresultados obtenidos son los esperados paralos

coeficientes CLy CM; son cercanos alos esperados
con en error relativo porcentual de 3.3 por ciento.
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Los resultados obtenidos con la integracién de
Romberg son mas cercanos alos esperados que
los del método de integracién de la regla de
Simpson.
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