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1. INTRODUCCION Y GENERALIDADES

1.1. Objetivo del Proyecto

Este proyecto tiene como objetivo final generar una metodologia que permita optimizar
las tolerancias de fabricacion. Para ello se implementard un método que permita estudiar y
analizar la influencia de las imperfecciones superficiales (de ahora en adelante excrecencias) en
la resistencia aerodindmica. Por tanto, el estudio abarcara las diferentes etapas que afectan a
la resistencia, como la implementacion de los modelos aerodinamicos simplificados y el diseno
de la geometria. También se estudiara el impacto econémico tanto de explotacion como de
fabricacion. Se elegira una aeronave objetivo real, actualmente en servicio, en la que se definiran
una serie de excrecencias, sobre las que se aplicara el programa desarrollado, a fin de obtener
valores cuantitativos que puedan ser analizados en profundidad.

Al terminar el presente proyecto, serd posible tener una vision global del impacto de las
excrecencias sobre la resistencia en los aviones de transporte, pudiendo establecerse una serie
de criterios que permitan optimizar estas imperfecciones.

1.2. Antecedentes
1.2.1. Motivacion

Los exigentes niveles de competitividad de la industria aeronautica obligan a garantizar las
actuaciones de una aeronave desde sus primeras etapas de diseno. Estas actuaciones dependen en
gran medida de la resistencia aerodinamica, factor determinante en el consumo de combustible.
El objetivo de la industria es acercarse lo maximo a los paramteros de diseno de una aeronave

ideal®.

Sin embargo, a dia de hoy, este modelo de aeronave es irrealizable al existir, entre otras,
limitaciones de tolerancias y econdémicas. Asi, las excrecencias llevan asociada una componente
de resistencia cuya contribucion a la resistencia global puede ser significativa si no se es cuida-
doso durante el disefio. El concepto de disefio éptimo 2 es de gran importancia, ya que busca
reducir costes y mejorar el impacto medioambiental. En la figura 1.1 puede verse con claridad
las partes significativas de una aeronave que resultan influidas por las excrecencias, a excepcion
de las ventanas, puertas y uniones de revestimientos, que no estan representadas.

Isuperficie exterior aerodindmicamente uniforme y continua
2investigacion de la forma externa de la aeronave aerodindmicamente més eficiente, con las restricciones
estructurales
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Figura 1.1: Excrecencias mas significativas

Se estima que en torno al 10 % de la resistencia total de una aeronave en vuelo de crucero
es debida a las excrecencias, valor que podria verse reducido hasta un 4-5% (datos segin
Airbus, obtenidos de [12] y que se recogen en el diagrama 1.2) prestando especial atencién a las
tolerancias de fabricacion y un eficaz mantenimiento preventivo. La penalizacion en el consumo
debida a estas imperfecciones ha resultado en una mayor atencién de la industria aeronautica
durante los tltimos anos, destinando mayores esfuerzos a la investigacién y desarrollo de este
area de estudio con el objetivo de reducir ese porcentaje.

En condiciones de crucero
Resistencia debida a

Resistencia debida a la le) Resistencia debida al
interferencia y la presion - tamafio y peso de una

(optimizado en tiinel de viento) aeronave (inevitable)
ur— (

Figura 1.2: Contribuciones a la resistencia total

También es importante matizar, antes de continuar con el desarrollo de este documento, que
la penalizacién en el consumo de una aeronave dependera de la posicion de esas excrecencias.
Asi, se pueden determinar diferentes zonas de sensibilidad en las aeronaves. En este proyecto
se van a distinguir dos zonas.

Asi, se determina como Zona A o de alta sensibilidad, a aquella que necesita una mayor
‘suavidad’ aerodinamica. En ella se desarrollan flujos locales de aire a alta velocidad y capas
limites mas delgadas, siendo més receptiva a las perturbaciones.



Por otro lado, la zona B o de baja sensibilidad, tiene una menor sensibilidad a las imper-
fecciones y excrecencias. Esto es debido a que en ellas las velocidades de flujo son menores y
las capas limites mas gruesas.

En la figura 1.3 se distinguen estas dos zonas. La zona A se corresponde con la parte rallada
y la zona B con el tramo sin rallar. En la imagen en planta, la parte de arriba se refiere a la
superficie de extradds del avion y la inferior al intradoés.

1.2.2.

Figura 1.3: Zonas de sensibilidad de un A-320

Referencia histérica

Utillaje aeronautico

Se define como utillaje aeronautico al conjunto de herramientas e instrumental empleado
durante el proceso de fabricacion, cuyo adecuado disefio permite optimizar y mejorar el
flujo en la cadena de produccion. Permite posicionar y sujetar la pieza para la que ha sido
diseniado, consiguiendo una manipulacién y gestion eficiente del proceso.

Tradicionalmente entre las funciones del utillaje se encontraban la localizaciéon y fijacién
de la pieza, asi como la capacidad de soportar las fuerzas existentes durante el proceso
de fabricacion. Es importante remarcar que, pese a que un utillaje se disefia como un
subsistema independiente, la interaccion mdquina-utillaje-pieza-proceso forma un conjun-
to cuyas interacciones pueden afectar en gran medida a la estabilidad del proceso, a los
parametros de precision, rigidez, calidad y al coste del componente final fabricado, entre
otros.

La industria aeronautica opta por la fabricacién de utillajes a medida, tanto para la
fabricaciéon de piezas en serie como para el montaje e integraciéon de distintas partes



de un conjunto. Con esto se consigue mayor rapidez en el proceso y el cumplimiento
de las estrictas tolerancias de fabricacion, pudiendo reproducirse piezas y conjuntos casi
idénticos.

A continuacién se muestra una posible clasificacion de los tipos de utillaje atendiendo al
tamano de los mismos:

— Pequenos: todos aquellos creados para la sujeciéon y el posicionamiento de las piezas previo
a su taladrado e instalacion definitiva.

— Medianos: tienen diferentes funciones ademés de posicionar las partes o subconjuntos. Es-
tos utillajes pueden presentar distintos grados de libertad que permitan mover el conjunto
en caso de querer tener acceso a todas las partes del mismo. Otra caracteristica impor-
tante es el hecho de que pueden automatizarse, de modo que son capaces de realizar una
serie de procesos de fabricacion siendo controlados informaticamente.

— Grandes: estos se subdividen a su vez en dos, los fijos (dan acceso a todas las zonas de
una aeronave) y los automatizados (usados para distintas operaciones de montaje). Este
ultimo suele encontrarse en la estacion de trabajo e integracién principal.

En la actualidad, la demanda de mayores grados de precision y calidad final en los procesos
de fabricacién conduce al uso de utillajes que permitan un mayor grado de flexibilidad,
reconfiguracion y automatizacion. Entre los problemas que suelen encontrarse a la hora
de disenar y desarrollar un utillaje destacan: componentes de gran tamafo y baja rigidez
estructural, componentes esbeltos o con altos ratios y series cortas o piezas unitarias.

A fin de acabar con estas limitaciones, cada vez son mas habituales los llamados utillajes
inteligentes, basados en sensores, actuadores y algoritmos de control. No obstante estas so-
luciones tienen un uso limitado, puesto que su complejidad y elevado coste comprometeria
la viabilidad econémica de cualquier proyecto.

» Tolerancias de fabricacién

Las tolerancias que deben cumplirse para superar los exigentes niveles de calidad reque-
ridos en la industria aeronautica han ido evolucionando. Algunas de las razones de esta
evolucion en la metrologia son una mayor restriccion en las tolerancias de fabricacion del
fuselaje, asi como el intentar liberar tolerancias para reducir los costes de produccion.

El estudio de este proyecto se va a centrar en las tolerancias de fabricacién debidas a las
superficies de control (alerén, flap, slat, spoiler...), las puertas y ventanas del fuselaje, asi como
los paneles de acceso de la superficie situados en el intradés del ala y las uniones debidas a los
revestimientos en ala y fuselaje. También se analizara la resistencia debido a las excrecencias del
estabilizador vertical y horizontal. Para todos estos elementos se ha anadido ademaés el estudio
de los remaches asociados.



1.3. Aeronave Modelo y Requisitos del Proyecto

Con el objetivo de particularizar el método al estudio de un caso real, se ha elegido como
aeronave modelo el Airbus A320-211. Se trata de un aviéon comercial de reaccién subsonico,
de fuselaje estrecho y de corto a medio alcance, propulsado por dos motores CFM56-5A1,
disenado, desarrollado y fabricado por la empresa Airbus. El A320 ha generado una familia de
aeronaves que comparten un disefio comin, pero que son un poco mas pequenos o mas grandes.
La capacidad de pasajeros oscila entre uno y dos centenares.

Esta aeronave (que podemos ver en la imagen 1.4) cumple con los requisitos necesarios para
el proyecto:

= Se trata de una aeronave de transporte subsénico actualmente en servicio.

= Debe disponerse de datos basicos suficientes del avién: aunque algunos datos de mayor
detalle no estaran disponibles, este mismo problema se tendria con cualquier aeronave
elegida. Sin embargo hay suficientes datos para realizar una buena aproximacion del
modelo.

= Se tiene que disponer de herramientas y documentacion suficientes para el desarrollo de
las distintas partes del proyecto: si bien las herramientas no dependeran de la aeronave
modelo, se considera que se tendra la documentacion suficiente para poder resolver todos
los apartados del documento.

~
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Figura 1.4: Aeronave objetivo: A320



Por otro lado, los objetivos béasicos que se plantean en este proyecto son los que siguen:

= Elaborar y desarrollar una metodologia que permita la determinaciéon de la resistencia
aerodinamica de las aeronaves debida a excrecencias, controladas por las tolerancias de
fabricacion.

= Implementar un método de calculo mediante un programa informatico. Este programa
debe presentar una interfaz de usuario sencilla y manejable, de manera que pueda ser
facilmente utilizada por un usuario genérico.

= Llevar a cabo un andlisis de la variacion de la resistencia aerodindmica como funciéon de
las tolerancias de fabricacién. Se establecera un rango de valores de tolerancias a estudiar.

= Analizar la variacion de costes de explotacién y de fabricacién en funcién del rango de
tolerancias en estudio.

= Aplicar todo el proceso descrito a una simplificacién de la aeronave modelo elegida.

Finalmente, el caracter académico del proyecto y las dificultades encontradas durante la
elaboracion del método, han dado lugar a la toma de decisiones e hipdtesis para la elaboracion
del programa. Asi, nos encontramos frente a las siguiente desviaciones e hipdtesis:

= Para evitar el uso de programas externos a la interfaz de usuario que se creara, se decidio
desarrollar un programa de calculo aerodindmico propio aplicando el modelo vortex lattice.
Las caracteristicas e hipdtesis que supone la resolucion de la aerodinamica mediante un
vortex lattice se recogen detalladamente en el apartado 3.4.2.

= La informacién y estudios que se tienen para el calculo de la resistencia debida a excre-
cencias es valida para el caso de excrecencias bidimensionales. Asi, para poder extrapolar
esta informacion al caso tridimensional que nos ocupa, se han tenido que hacer una serie
de hipotesis que pueden encontrarse en el apartado 3.

= Se ha tenido que digitalizar una gran cantidad de gréaficas presentes en las referencias
desde [1] a [7]. Estas graficas recogian datos reales de estudios de excrecencias en tuneles
de viento y es la tinica informacién de la que se dispone. Las hipotesis consideradas para
aceptar estas graficas como validas para nuestro proyecto se tienen en el apartado 3.

» Recordando el caricter académico del proyecto y puesto que una mayor complejidad
geométrica no aporta mayor informacién al mismo, el modelo de avion utilizado durante
el documento se ha simplificado. Sus dimensiones basicas pueden encontrarse en el anexo
B, y con mas detalle y ya introducidas en la interfaz de usuario en el anexo C.

= Debido a la gran cantidad de datos de entrada para definir la geometria, no ha fue posible
englobar todos en una sola interfaz de usuario, por lo que se decidié elaborar 4 interfaces.
Una para las condiciones de vuelo y las otras para cada parte del avién (ala/estabilizador
horizontal, fuselaje y estabilizador vertical). En el anexo A se ha explicado en detalle cada
una de las interfaces y como se usan.



» El caracter hermético y confidencial que rodea a la industria aeronautica imposibilité la
obtencién de datos reales de tolerancias de fabricacion 6ptimas, por lo que éstos han sido
supuestos a lo largo del proyecto (se tienen agrupados en la tabla 7?7 y desarrollados por
elemento en el anexo D).

= Por los mismos motivos tampoco fue posible conseguir informacién sobre los costes de
fabricacién en funcién de las tolerancias de excrecencias. La importancia que este estudio
tenia en nuestro proyecto llevo a realizar la hipdtesis de suponer esa curva, a fin de
poder realizar una comparacion con la de los costes de explotacion. Ambas curvas quedan
estudiadas en el apartado 6 para la aeronave modelo seleccionada.

1.4. Resumen del Proyecto

Este proyecto tiene como objetivo desarrollar una metodologia que permita optimizar las
tolerancias de fabricacion. Asi, se desarrollaran herramientas que permitan analizar la resisten-
cia de las excrecencias en funcién de las tolerancias de fabricacién, se llevara a cabo un estudio
de costes de fabricacién y explotacion como funcion de esas tolerancias de fabricacion y por
ultimo elaborard un analisis de optimizacion.

Una vez finalizado el proyecto, se tendra una vision global del impacto que las tolerancias
de excrecencias tienen sobre la resistencia total de un avién, o lo que es lo mismo, sobre el
consumo de combustible de una aeronave. Se ha particularizado el método para un avién de
transporte subsonico actualmente en servicio, habiéndose elegido el A320. Al tratarse de un
estudio académico resulta imposible profundizar con detalle en cada area que abarca la totalidad
del proceso.

En este proyecto se ha abarcado mas detalladamente el estudio aerodinamico mediante el
desarrollo e implementacién de un modelo vortex lattice, asi como la creacién de una interfaz
de usuario que permita al cliente introducir sus datos y obtener unos resultados de resistencia.
También se han elaborado los cédigos correspondientes al estudio de la resistencia de excrecen-
cias debida a cada elemento presente en la aeronave (superficies de control, ventanas y puertas,
entre otros). Por otro lado, se ha realizado un estudio de la fase de crucero en funcién de las
tolerancias de fabricacion, asi como un analisis de costes.

Cabe destacar que los resultados obtenidos son consecuencia de los datos disponibles y las
estimaciones realizadas a lo largo del documento. Para dotar de validez y fiabilidad a estos
resultados, se hace imprescindible contar con datos reales y con las herramientas usadas en el
sector, especializadas en cada area que se ha estudiado.

Con todo esto, este proyecto aporta unos resultados no solo cualitativos, sino también cuan-
titativos, al realizarse un estudio de tolerancias partiendo de los mismos datos y bajo las mismas
hipétesis. De los resultados obtenidos, los més destacados son:

= La superficie alar es el elemento que mas resistencia genera, y por contra el estabilizador
vertical es el que menos.



Al aumentar el valor de las tolerancias aumenta la resistencia total generada en mayor
medida que al disminuir la tolerancia disminuye la resistencia.

La dimensién de las tolerancias es inversamente proporcional a los costes de fabricacion.

Duplicar el valor de las tolerancias implica aumentar en consumo de combustible anual de
una aeronave en 1257.425 toneladas. Esto implica un sobre coste de 522837.32 € anuales
por avion.

Disminuir hasta un 20 % del valor éptimo de las tolerancias supone un ahorro de 837.675
toneladas de combustible anuales por avion. Esto es, ahorrar 348255 € por aeronave al
ano.

Desde el punto de vista del cliente interesa valores de tolerancias pequenos, que da lugar
a costes de explotaciéon menores. Sin embargo, esto encarece los costes de fabricacion y
por tanto el valor de compra de la aeronave.
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2. DATOS DISPONIBLES Y MODELIZACION DEL
PROBLEMA

2.1. Datos 2D Disponibles
2.1.1. Planteamiento general del problema local 2D

En el proceso seguido para obtener la resistencia debida a excrecencias, serd necesario en
primer lugar disponer de distintas correlaciones de datos obtenidas en ensayos en ttinel de viento.
Estos ensayos consisten en el montaje de cada una de las excrecencias en estudio sobre una
placa plana (velocidad fuera de la capa limite constante y distribucion de presiones uniforme)
y su estudio para un rango de velocidades de flujo. En segundo lugar, tendran que estudiarse
las posibles concesiones a realizar en el caso de distribuciones de presién no uniforme (caso de
las alas y estabilizador horizontal). Y por tltimo, habra que tener en cuenta cualquier efecto
relacionado con las diferencias de orientacién entre los modelos estudiados en los tuneles de
viento y la posicion real de la excrecencia en la aeronave. Toda esta informacién viene recogida
en las distintas ESDU que se usaran a lo largo del documento y que se corresponden con las
referencias de la bibliografia que van desde la [1] a la [7].

Por otro lado, sera necesario disponer de los datos de las condiciones de flujo local y de
capa limite en la posicién donde se encuentre la excrecencia, pero en ausencia de ella. Con el
objetivo de desarrollar un programa auténomo, estos datos seran inyectados por un modelo
vortex lattice creado para este estudio y que se detalla en el apartado 3.4.

La aplicaciéon de este método a una aeronave completa es un proceso dificil y de alto tiempo
computacional, que como iremos desarrollando, estara gobernado por distintas aproximaciones
e hipdtesis que permitan alcanzar ‘un acuerdo’ tiempo-resultados.

La ecuacién que define el coeficiente de resistencia (Cp) para una excrecencia, basado en la
presién dindmica en flujo libre (¢~ ) y para una aeronave con un area alar S,.r, puede escribirse
como:

— Arey
CD = CDfp Sres de

donde Cpy, es el coeficiente de resistencia de una excrecencia montada en una placa plana
basada en la energia cinética en el borde de la capa limite en la posicién de la excrecencia (qi),
Aer es el area de la excrecencia y my es el factor de magnificacién debido a la distribucién de
presién no uniforme (explicado con mayor detalle en el apartado 3.1). El factor K recoge las
diferencias de geometria y orientacion entre la excrecencia en los ensayos de tinel de viento y la
localizada en la aeronave. Caso de no haber diferencia, o manera de cuantificarla, se considera
valido tomar valor K=1.

Que se conozca, hasta el momento no se han publicado trabajos que estudien los efectos
de la distribucion de presiones no uniforme en excrecencias discretas tridimensionales. Por el
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contrario, existen diferentes estudios tedricos y experimentales para excrecencias en 2D, tanto
aisladas como uniformemente distribuidas. Por ello, a dia de hoy la opcién de cuantificar estos
efectos pasa por adaptar los valores de my aplicado al flujo 2D, para el caso tridimensional.

El paso del calculo bidimensional a tridimensional, es decir, al estudio de las excrecencias
sobre la superficie de una aeronave, se basa en la aplicacion de una integral de linea. Asi, en la
figura 2.1.1 se presenta el caso de una excrecencia bidimensional de tipo escalén.

T

Sobre la superficie frontal del escalén resultara una fuerza, F , que dependera del niimero de

h
Reynolds (Re:p%'o) y de la capa limite (5) A lo largo e este documento se va a trabajar con
v

h
el coeficiente de friccién local, Cy, en lugar de con el cociente —. Ambos pardmetros dependen

J

unicamente de las condiciones de flujo y como se tienen graficas proporcionadas por las ESDU
con toda la informacion de C} resulta directo el uso de éste. La resistencia bidimensional
generada por el escalon de la figura 2.1.1 vendra dada por la ecuacion genérica:

F
Cd = Mg—
Goo

Suponiendo ahora el caso tridimensional (figura 2.1.1), la fuerza resultante generada por la
curva serd la integral de linea:

| H dF
F = [{dF = [}, K - —d)

donde dF es funcién de las condiciones del flujo (q, Cp), la geometria de las excrecencias y la
capa limite (CYy).
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Por tanto, conocidas las condiciones de flujo (que se obtienen durante el presente proyecto),
las geometrias (que son dadas) y el coeficiente de friccién (obtenido de gréficas digitalizadas de
las ESDU para cada excrecencia en estudio), puede obtenerse la fuerza resultante de la integra
de linea. Ya quedaria adimensionalizar el resultado con el producto gu - Syey y multiplicar por
el factor de magnificacién que corresponda.

Pueden distinguirse los siguientes casos a la hora de aplicar el factor de magnificacion de
flujo bidimensional al caso tridimensional:

= Exrecencia bidimensional: en ala recta rectangular, una ranura por ejemplo, podria
considerarse bidimensional. Ademas, en la parte media de la envergadura el flujo puede
suponerse también bidimensional, siendo tridimensional en la unién con el fuselaje y en
la punta del ala. Se considera valido por tanto, usar los valores locales de my en dos
dimensiones, obtenidos con las condiciones de flujo tridimensional.

= Excrecencia 3D: en funciéon de donde se encuentre en el ala puede suponerse flujo bi
o tridimensional. La aplicacién de my bidimensional (ecuacién (3.2)) a una excrecencia
tridimensional es estrictamente incorrecta. Sin embargo, es razonablemente representativa
para aquellas excrecencias que se encuentran totalmente inmersas en la capa limite, como
son las que se estudiaran en este documento.

= Superficies no sustentadoras: no hay analisis similares para el caso de fuselajes o
estabilizadores verticales. En ausencia de estos andlisis se considera razonable asumir que
el factor my en la ecuacion (3.2) se aproxima por el cociente de presion cinética ¢i0/Goo-
Esto implica que el desarrollo aguas abajo de la capa limite tras encontrarse la excrecencia
no es importante para determinar el incremento de resistencia asociado a la excrecencia.
Este supuesto es razonable esencialmente para superficies no sustentadoras ya que los
cuerpos estan sometidos a gradientes de presiones mucho mas débiles que en el caso de
las superficies sustentadoras. Si no hay datos disponibles desde los que obtener ¢10/¢wo,
puede suponerse my=1.

12



Ademas de lo anteriormente expuesto, otras hipotesis que se consideraran de aqui en adelante
para todo el documento son:

— Flujo compresible: las velocidades tipicas de aviones de transporte subsonico son entre
0.65<Mach<0.8.

— Flujo turbulento: en los ensayos en tuneles de viento sobre los que se apoyara este docu-
mento, la capa limite era completamente turbulenta (ver referencias desde [1] a [6]).

— Resistencia de friccién: los efectos aguas abajo debido a las excrecencias, en la resistencia
de friccion, seran despreciados.

— Velocidad del aire: se considera que la corriente incidente sera paralela a los perfiles alares.

3. Planteamiento tridimensional del problema

3.1. Factor de magnificacion

La resistencia debida a una excrecencia en una distribucion de presiones no uniforme es dife-
rente a la de la misma excrecencia inmersa en una distribucién de presiones uniforme (hipétesis
seguida en este proyecto). El factor de magnificacién representa el cociente de las magnitudes
de resistencia entre esas dos situaciones. Por tanto, este factor permite, una vez conocida la
resistencia debida a una distribucién de presiones uniforme, obtener el valor de la misma para
el caso real de una distribuciéon no uniforme.

En este apartado se detalla el cadlculo del factor de magnificacién (my), debido a los efectos de
la distribucion de presion no uniforme sobre excrecencias bidimensionales en flujos compresibles
y turbulentos, conocida tinicamente la distribucion de presiones.

La ecuacion (3.1) representa el valor de m, segun los estudios de Nash and Bradshaw (ver
referencia [8] para mas detalles) teniendo en cuenta los efectos de compresibilidad de primer

orden:
” (42-06M3%) /q, N\ (1=MZ) [ 0-2
my = P17 (w) () o (3.1)
Poo \ Uoco urr T

donde 0 se define como la distancia que una superficie tendria que desplazarse paralelamente
hacia el plano de referencia en un fluido no viscoso de velocidad ug para proporcionar la misma
cantidad de movimiento que existe entre la superficie y el plano de referencia en un fluido real.

Introduciendo las ecuaciones correspondientes a la condicion de flujo isentrépico, nos queda
la ecuacién (3.2). Para terminar de definir el factor mg, en funcién solamente del coeficiente de
presiones, C,, quedaria introducir las definiciones de los cocientes 0 /01 y M; /M, recogidas
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en la referencia [6]. Sustituyendo todo esto en (3.2) queda:

Moo \ M) (1 40,2002\ BHOPM)
e ) (5228)

Myp 1+ 0.2M2,
y (MIO ) (4.2—-0.6M2)) 1+ OZMgO (21-0.3M%,) 00 0.2 (3 2)
M. 1+ 0.2M2, Or '

Es importante destacar que algunas de las aproximaciones realizadas por Nash y Bradshaw
para obtener la ecuacién (3.1) no son validas para posiciones de las excrecencias cercanas al
borde de salida de los perfiles (serfan validas hasta x/c=0.8). Sin embargo, en nuestro estudio
consideraremos valida dicha ecuacion en todo el perfil puesto que por lo general el valor de my
en esa zona cercana al borde de salida serd menor de la unidad (implicaria una reduccién de la
resistencia, ver 6] p.4).

3.2. Tratamiento de las distintas excrecencias

En este apartado se desarrollara el proceso seguido para obtener la resistencia de cada una
de las excrecencias en estudio, Cpy,. Recordamos que los datos, ecuaciones y procedimientos
seguidos durante los siguientes desarrollos se basan en excrecencias bidimensionales, colocadas
sobre una placa plana en un flujo completamente turbulento.

Se distinguiran y estudiaran tres tipos de imperfecciones superficiales: excrecencias de tipo
escalon, ranura y remache.

Los documentos que se usaran a lo largo de esta seccién son algunas de las ESDU recogidas
en la bibliografia. Mas concretamente seran:

Estudio de escalones: referencia [3].

Estudio de ranuras: referencia [2].

Estudio de remaches: referencia [4].

Obtencién de Cy: referencia [1].

Célculo de my: referencia [6].
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3.2.1. Escalon

Las excrecencias bidimensionales de tipo escalén que se van a estudiar son las recogidas en

la siguiente figura:
[h f [h —_— WJ, Ih

L
Plano

Direccion
del fluido

Chaflan Redondeado
Escaldn hacia arriba

Direccidn
del fluido - - — -

—_—

——
=
|
=

¢

[

Plano —

Escalén hacia abajo Chaflan Redondeado
Direccion
del fluido
| 5=h | 5=2h | | s=2h |
|+ . .
h h fr " % B
Frrrs —1
Cuadrado Rectansular Rectangular redondeado
Cresta

Figura 3.1: Geometria de los escalones

De acuerdo a la figura 3.1, los parametros a definir para los escalones son:

— h: es la profundidad del escaléon. Su valor podra ser positivo en caso de escalones hacia
arriba o negativo en caso contrario.

— L es la longitud proyectada del chaflan, en caso de haberlo. Si no hay chaflan, 1=0.

— 1: es el radio del redondeo del escaléon. Cuando se trata de escalones rectos, r=0.

De ahora en adelante los escalones hacia arriba se consideraran positivos y los escalones hacia
abajo negativos.

Los datos de los ensayos experimentales con los que se trabajan cubren el rango de velo-
cidades de hasta Mach 3. El procedimiento y ecuaciones que van a detallarse sera valido para
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excrecencias totalmente inmersas en la capa limite, es decir, de hasta un 10 % de su espesor. Se
considera que todos los escalones estudiados cumpliran con esta condicion.

e Escalones planos y crestas

El coeficiente de resistencia, C'p para escalones planos o crestas, inmersas en un fluido
bidimensional, viene dado por la siguiente ecuacion:

Cpgp = (P +Q)Cy (3.3)

Tw

donde Cy representa el coeficiente de friccion local, que se define como Cy= +——. Este

2 P1UY
coeficiente de fricciéon ha sido obtenido de las graficas experimentales recogidas en la

referencia [1], llevindose a cabo el digitalizado de dichas graficas para su uso automatico
en este proyecto. La digitalizacion se ha realizado a fin de poder tener los datos ntimericos
sin tener que recurrir a la lectura de las graficas, lo que no tendria sentido en este proyecto
al tratarse de un proceso iterativo que maneja gran cantidad de datos de entrada y salida
de estas graficas.

Este coeficiente de friccion esta relacionado con el espesor de la capa limite, ya que ambos
parametros dependen del nimero de Reynolds. Asi se menciona:

Of = f2(Rx)

B 0.5p1u?
_ pufe
T

Mediante un andlisis dimensional se llega a que el cociente del espesor de capa limite
con el desplazamiento (x) es inversamente proporcional a la raiz cuadrada del nimero de
Reynolds:

) 1
T
r VR,

Del mismo modo, el esfuerzo cortante, 7,,, puede expresarse mediante la ley de Newton
de viscosidad, quedando:

du
Tw — M@

Este resultado puede expresarse a partir del conocimiento de la ley de velocidades y del
espesor de la capa limite. Asi, quedaria relacionado el coeficiente de friccién con el espesor
de la capa limite a través del esfuerzo cortante.
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Despejando el espesor de la capa limite y sustituyendo en el valor del coeficiente de friccion
queda:

prup
e

Tw X

Tow 1

B 0.5pu? X VR,

Una vez explicada la relacién entre Cy y 9, queda aclarado que es indiferente el uso de
uno u otro parametro. Puesto que como se ha comentado se posee informacion suficiente
del Uy, este es el motivo por el que se trabajard con este pardmetro en lugar de con el
espesor de la capa limite.

Cy

Por su parte, y prosiguiendo con los elementos presentes en la ecuaciéon 3.3, se tiene que P
y Q son funciones que vienen dadas por las ecuaciones (3.4) y (3.5) respectivamente. La
funcién P depende de M, y R}, mientras que por su parte, la funcion Q queda definida
conocido M; y Cy. El desarrollo seguido hasta llegar a estas ecuaciones, asi como la
definicion y los valores numéricos que toman los parametros A y B quedan recogidos en
la referencia [3], Apéndice A.

Cf 1/2
P = Alogy, { <2> Ru[l + 0.178M12]‘1'3} _B (3.4)

Q = 1/2Alog1(2C; x 10%) (3.5)

e Escalones con chaflan o redondeo y crestas redondeadas

Los casos ya sean de escalones o crestas que no son planos y presentan algtin tipo de chaflan
o bien redondeo, pueden expresarse en términos de su elemento plano multiplicado por
un factor que cuantifica esa diferencia en la geometria. Asi, las ecuaciones quedarian del
siguiente modo:

Cpyp(escalon con chaflan) = k.Cpyp(escalén plano) (3.6)

Cpyp(escalon/cresta redondeada) = k,Cpp(escalén/cresta plana) (3.7)

donde k. es un valor obtenido experimentalmente, tanto para el caso de escalones con
chaflan positivo o negativo. Del mismo modo se tienen los datos del factor k,, donde
se diferencian los casos de escaléon redondeado positivo, negativo o crestas redondeadas.
Al igual que se hizo anteriormente con la obtenciéon de C y con el mismo objetivo de
automatizar la lectura de datos, se han digitalizado las correspondientes graficas de k. y
k., recogidas en la referencia [3], graficas 5-9.

Con todo esto, quedan cubiertos los distintos casos de escalones y crestas de la figura 3.1 y
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que son objeto de nuestro estudio. Para ampliar informacién de lo expuesto en esta seccién, se
cita al lector nuevamente a la referencia [3].

3.2.2. Ranura

En esta seccién se van a describir los métodos seguidos para calcular Cpy, debido a excre-
cencias de tipo ranura, en funcion de la orientacién que presentan respecto a la direccion de la
corriente incidente.

Direccion de la corriente

. . Ranura en la direccion
Ranura perpendicular (B =907 Ranura oblicua de la corriente ([} =0

Figura 3.2: Geometria de las ranuras

Los parametros geométricos a definir en una ranura se recogen en la figura 3.2 y son:

— L: longitud total de la ranura.

— t: espesor de la ranura.

— h: profundidad de la ranura.

— [: angulo entre la direccién longitudinal de la ranura y la de la corriente.

Queda claro observando la figura 3.2 que las ranuras se agruparan en aquellas que van en
la direccion de la corriente, las que son perpendiculares y las oblicuas. Es importante destacar

que se han considerado como ranuras dentro del estudio todas aquellas cuya relacién L/t sea
mayor de 8.

e Ranuras perpendiculares a la direccién de la corriente incidente
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De acuerdo a la figura 3.2 son las ranuras para las que [ = 90°. Sin embargo, también se
consideraran como ranuras perpendiculares todas aquellas para las que § > 60°. La expresion
del coeficiente de resistencia debido a estas ranuras, orientadas en la direccion normal al flujo,
viene dada por siguiente ecuacion:

Cppp = (¢ —V)Cy (3.8)

donde las funciones ® y ¥ se definen como:
& = 2.5{logio[Rp(1 + 0.178 M2)~13] — 1}

2
U = 125[0910(6]0)

siendo R}, el nimero de Reynolds basado en la velocidad y viscosidad cinemaética en el borde de
la capa limite en ausencia de la excrecencia para la profundidad de la ranura en estudio, M; el
niumero de Mach local y Cy, ya definido anteriormente, el coeficiente de friccién local obtenido
de las gréficas experimentales recogidas en la referencia [1].

El lector interesado en conocer la obtencion y desarrollo de estas funciones ® y ¥ y ampliar
la informacién que se tiene de las mismas, queda remitido a la referencia [2], Anexo A2.

e Ranuras paralelas a la direcciéon de la corriente incidente

Son todas aquellas ranuras en las que se cumple 3 = 0° (ver figura 3.2). La ecuacién general
de las mismas considera dichas ranuras con ambos extremos cerrados, siendo la resistencia total
la expresada por la ecuacion que sigue:

CDfp = Cpsr + F[CD(fore—end) + CD(aft—end)] (39)
donde Cp(fore—enay €s la resistencia debido al escalon del inicio de la ranura, Cp(afi—end) €s la
resistencia del escalén del final, F un factor de correlacién (ver referencia [2], gréafica 3) y que

depende del cociente geométrico % y por ultimo, el término Cpgr representa la contribucion a
la resistencia debido al coeficiente de friccién que actia en la ranura y que viene dado por:

L
CDSF = 01?0f for 8 S L/h S 10

h h
CDSF = Cf; [2 — 10L‘| for L/h > 10

donde todos los pardmetros han sido previamente definidos.

Los términos de resistencia asociados a los escalones de la ranura (Cp(fore—end) ¥ Cb(aft—end))
se calcularan siguiendo las ecuaciones y desarrollos estudiados en el apartado 3.2.1.
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Por otro lado, la expresion 3.9 puede simplificarse segtin la naturaleza de los extremos de la
ranura en estudio. Asi, si alguno de los extremos es abierto, el término Cp asociado al escalén
de dicho extremo se anularia. El caso mas simplificado seria aquel en el que la ranura fuese
abierta por ambos lados, quedando la ecuacién reducida a Cpy, = Cpsr.

e Ranuras oblicuas a la direccién de la corriente incidente

Se consideraran ranuras oblicuas aquellas para las que se cumpla 0 < [ < 60°. Todas
aquellas ranuras para las que 5 > 60° ya se ha visto que serdn equivalentes a ranuras paralelas
a la direccion de la corriente incidente. La expresion para estimar la resistencia de estas ranuras

oblicuas es:
Cpgp = Cpo — (Cpo — CDgo)Smg(lf)ﬁ) (3.10)

donde Cpgy v Cpg son los coeficientes de resistencia correspondientes a ranuras perpendicula-
res y paralelas a la corriente, estudiadas anteriormente y dados por las ecuaciones 3.8 y 3.9
respectivamente.

3.2.3. Remache

Los remaches més usados para la union de los revestimientos tanto del ala como del fuselaje
en la industria aeronautica son los de cabeza avellanada y en menor medida los de cabeza
redondeada. Sin embargo, ante la ante la ausencia de estudios tedricos y/o experimentales
que establezcan ciertos criterios que permitan cuantificar la resistencia que éstos remaches
avellanados generan, se supondran remaches redondeados.

Los remaches de cabeza redondeada han sido brevemente estudiados mediante ensayos ex-
perimentales recogidos en la referencia [4]. Existen una serie de graficas que permiten relacionar
el parametro % (nimero de rugosidad de Reynolds, definido por la expresion 3.11) y el co-
ciente g—D, diferenciando ademas para el caso de filas de remaches aislados, filas de remaches o

remachado a tres bolillos.

h 1/2 1.
Ur :((“;f) Ry (1+0.078007) (3.11)

Dy

Como puede verse en la figura 3.3, la direccién del aire se supone transversal a la fila de
remaches. En el caso de encontrarnos con un remachado en la direccién de la corriente, se
supondra cada remache como aislado. Esto no tiene en cuenta el efecto de interferencia entre
remaches, pero es una solucion de compromiso ante la falta de estudios al respecto y a fin de
poder cuantificar todas esas situaciones.
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Direccidn de la corriente
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Tres bolillos

Figura 3.3: Geometria del remachado

De la figura anterior, 3.3, se extraen una serie de parametros que se usaran durante el calculo
de la resistencia generada por los remaches. Asi, se definen:

— h: altura de la cabeza del remache.

— d: didmetro de la cabeza del remache.

Todos los anélisis fueron realizados suponiendo una separaciéon entre remaches de 2.5 veces el
didmetro, como se indica en la figura. Por tanto, ésta misma separacion es la que se ha supuesto
en nuestro remachado.

Con esto, la forma de proceder en la obtencién de la resistencia debida a los remaches sigue
los siguientes pasos:

= Obtener las condiciones de flujo a lo largo de las filas de remachado.

» Con las condiciones de flujo, obtener el cociente %h

= Con el valor del cociente “Th , la velocidad M; (velocidad de Mach del flujo a lo largo de
la excrecencia) y la conﬁgura01on de los remaches (aislados, fila tnica o tres bolillos), se
obtiene en cociente g’;’ de graficas que pueden encontrarse en la referencia [4].
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» Conocido también de graficas el valor de C}, ya se puede obtener el coeficiente de resis-

tencia debida a los remaches, Cpy, = %’-f’ - Cf.

3.3. Tratamiento de los distintos elementos

Con lo visto hasta ahora, queda claro que existen una gran cantidad de datos de entrada
a tener en cuenta a la hora de calcular la resistencia de una excrecencia. Sin perder de vista
el objetivo de este proyecto, estudiar la sensibilizacién a las tolerancias de las excrecencias
existentes en un avion modelo, estd claro que el tratamiento por excrecencias no seria viable,
pues el usuario tendria que introducir infinidad de datos. Por este motivo, se pasa a un nivel
superior, y se definiran los elementos que podemos encontrarnos en una aeronave (superficies de
control, puertas, ventanas, uniones de revestimiento...) como una concatenacion de excrecencias
sobre las que dejaremos cierta autodeterminacion al usuario.

Sobre las figuras que representan a cada elemento se han definido los pardametros de espesor
y anchura de ranuras y de espesor de escalones generados. Aunque en realidad esa imperfeccion
deberia definirse con un valor nominal y las dos tolerancias respectivas (superior e inferior),
como es a modo ilustrativo se ha preferido dar simplemente un valor que indique la imperfeccién.
Durante el documento, cuando se habla de esos parametros, se refieren al valor de la tolerancia,
que es lo que va a ser modificado, obviando el valor nominal, que sera fijo. A modo de ejemplo,
un elemento de imperfeccion deberia definirse como:

+a2

a_g1

donde ‘a’ es el valor nominal de la imperfeccion, ‘al’ la tolerancia inferior y ‘a2’ la tolerancia
superior. Sin embargo, lo que en nuestro documento se ha hecho es llamar directamente, si-
guiendo con el ejemplo, con el pardmetro ‘a’; sobre la figura, al valor total de la imperfeccién
(valor nominal+valor de tolerancia). Pero cuando durante la redaccién nos referimos al para-
metro ‘a’, estamos haciendo referencia solamente al valor de la tolerancia (independientemente
la superior de la inferior salvo cuando se especifique), que es lo que se va a modificar.

Explicado esto, pasamos entonces a definir cada uno de los elementos de los que consta
nuestro estudio y por tanto nuestro programa.

3.3.1. Slat

Los slats son dispositivos moviles hipersustentadores de borde de ataque, situados en las
alas y empleados en las aeronaves para aumentar la sustentacién (permitiendo un vuelo a
velocidades més bajas, como se requiere en las operaciones de despegue y aterrizaje). En la
figura 3.4 se ha representado una vista en planta tipica de esta superficie.
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Figura 3.4: Esquema en planta de un slat

Lo que nos interesa para este estudio es identificar las ranuras, escalones y remaches, creados
entre el dispositivo y la superficie alar. Ademas, se tendra que distinguir entre la geometria en
el extradds y la de intradds, pues esta varia en el slat.

Sin embargo, como se va a hacer un estudio de la resistencia de excrecencias debidas a todo
el avion, y lo que se busca con este proyecto no es tanto un valor cuantitativo sino cualitativo
de la misma, no tiene sentido resolver un slat con un nivel de detalle exacto. Por ello, se va
a recurrir a un modelo simplificado, que contendra las excrecencias que mas contribuyen a la
resistencia del avién, lo que facilitara la resolucion del problema. Este modelo es el representado
en la figura 3.5, y las excrecencias comprendidas en cada superficie (extradds/intradds) son las
que siguen:

— Superficie de extrados

Para este dispositivo, las excrecencias de extrados, se corresponden con las superficies
marcadas de color gris oscuro en la figura 3.5. Es importante destacar que esta figura no
muestra el slat completo, sino medio slat, lo que permite ver el escaléon que generan las
ranuras (corresponde al corte A-A de la figura 3.4). Estas se definen como:

e Una ranura paralela al borde de ataque, con sus dos extremos cerrados.

e Dos ranuras perpendiculares al borde de ataque (en la figura sélo se ve una), con el
extremo inicial abierto y el otro, que coincide con la ranura horizontal, cerrado.

e Un escalon paralelo al borde de ataque, debido a las tolerancias de fabricacién ge-
neradas entre el revestimiento del ala y el del slat.

» Superficie de intradés

e Un slot paralelo al borde de ataque, que se extiende a lo largo de todo el slat.

e Un escalon en la direccion del slot, que se extiende a lo largo del slat. Debido a las
tolerancias de fabricacion.
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airflow

Figura 3.5: Representacion simplificada de un slat

Caben hacer una serie de aclaraciones respecto a las simplificaciones geométricas del slat y
las excrecencias existentes en el mismo:

» La naturaleza de los extremos de las ranuras (abiertas o cerradas) es una condicién im-
puesta y que el usuario no podra modificar.

= Aunque en la realidad el slot no tenga la misma dimensién que la longitud del slat,
pues habria que quitar lo que mide cada uno de los anclajes del slat al ala (ver lineas
discontinuas de la figura 3.4 que representa el extradés), se ha considerado como una
buena aproximacién. Ademas, la posicién de este slot se impone a 1/4 de la cuerda del
slat, y no serd modificable por el usuario.

» Todas las ranuras laterales (tanto de extrad6s como de intradés) se han supuesto perpen-
diculares al borde de ataque.

A continuacion, se pasa a desarrollar las ecuaciones que permiten calcular la resistencia
generada por las excrecencias (recordamos, Cpyp).

En primer lugar, y como ya se ha comentado en apartados anteriores, la corriente incidente
se considera paralela al eje longitudinal de la aeronave, por lo que para el caso de la ranura
paralela al borde de ataque, primero habra que definir si esta ranura se considera horizontal u
oblicua a la direccién de la corriente incidente. Para esto, como ya se vio en el apartado 3.2.2,
habra que estudiar si el &ngulo § es mayor o menor a 60° (dngulo formado entre la direccién de
la corriente y la incidencia alar en ese tramo). Si f < 60°, se usara la ecuacién 3.10 y en caso
contrario, se recurrira a la ecuacion 3.8.

En caso de que la ranura fuese de tipo oblicua, quedarian por definir las resistencias debidas a
los escalones en los extremos de la misma. Para los slats, como ya se ha visto, ambos extremos de
esta ranura seran cerrados, por lo que habra que calcular tanto Cp fp( fore—end) €OMO Cp fp(aft—end)-
Estas resistencias se calculan con las ecuaciones 3.3 vistas en la seccion 3.2.1. Si bien es cierto
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que el usuario no puede decidir la naturaleza de estos extremos (siempre seran cerrados), si
tiene cierta autonomia en cuanto a que puede elegir si los escalones seran rectos (ecuacién 3.2.1
sin modificar), redondeados (ecuaciéon 3.7) o con chaflan (ecuacién 3.6), y la dimensién de los
mismos. Quedando asi completamente definido el calculo de esta primera ranura del slat.

Por otro lado, para el caso de las ranuras paralelas a la corriente, situadas en el extrados
del ala, se empleara la ecuacién 3.9 pero con ciertas simplificaciones. Asi, al ser los extremos
finales abiertos, se cumple que Cp tp(afi—end) = 0, Pero Cpsp(fore—end) 7 0, quedando:

CYDfp = CDSF + F<CD(fO’I‘€—e7’Ld)>

donde nuevamente para el calculo de Cp(fore—ena), que se resuelve usando la ecuacion 3.3, se
le permite al usuario definir si quiere que el escalén en lugar de ser recto sea redondeado
(ecuacién 3.7) o con chaflin (ecuacién 3.6). El valor Cp(fore—end) = Chfp(fore—end) - Arep con
Ayey = depth _ranura - espesor _ranura, que es el drea debida al escaldn.

Para finalizar con el slat, queda explicar el calculo del slot de intradés (marcado en rojo
en la figura 3.5). Un slot es como un agujero alargado, o como una ranura que atraviesa toda
la superficie en la direcciéon normal a la misma. La figura 3.6 muestra el perfil del slat, donde
puede verse la dimensiéon del slot de intradoés, w,.

t

h_stepl "| =~
ol

Figura 3.6: Vista de perfil de un slat. Seccion A-A del esquema en planta

La resistencia debida a un slot depende de si éste va en la direcciéon de la cuerda o en la
de la envergadura y de si estd sellado o no. En este trabajo se va a considerar (sin que pueda
ser una opcién manipulable por el usuario) que todas las ranuras de las superficies de control
estan selladas.

Luego para calcular la resistencia que genera este slot, que va en la direccion de la enverga-
dura y esta sellado, se usara la ecuacién que sigue:

Aref

=A
C’D CDS S»pgf

(3.12)

donde se impondra ACp, = 0.05, valor tipico del incremento del coeficiente de resistencia
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debido a un slot a lo largo de la envergadura, para una superficie de control de un ala con una
sl

seccion moderna. Ademads, se define A,y = > 1, con wg la anchura del slot (ver figura 3.6)

y > 1 la longitud total del slot. El lector interesado en ampliar informaciéon del calculo de slots
queda dirigido a la referencia [7].

Para terminar con este apartado referente al slat, es importante recapitular los datos mo-
dificables por el usuario. Asi, éste podra:

e Situar la posicion del slat y la dimensién del mismo
e Definir si se quieren los escalones rectos, redondeados o con chaflan.

e Definir las dimensiones de las tolerancias de los escalones y ranuras.

Nos detendremos en esta ultima afirmacion. Se ha buscado reducir la cantidad de datos ingresa-
dos por el usuario, tanto para evitar posibles errores como para disminuir el tiempo de entrada
de datos y de computo. Por ello, aunque se ha visto que el slat tiene un total de 3 ranuras
y 1 slot, el usuario sélo introducira los datos de profundidad para un escalén, y la anchura y
profundidad de una ranura.

En el caso de los datos de profundidad no hay ningiin problema, pues se considera que
todas las ranuras tienen la misma, el problema viene con el dato de la anchura de la ranura.
Se ha establecido que el usuario ingresara solamente la dimension de la anchura de la ranura
paralela al borde de ataque (espesor _ranura en la figura 3.5), que es la que genera en torno
al 85% de la resistencia total del slat. Como se conocen datos de dimensiones tipicas de éstas
ranuras, en la rutina desarrollada para el célculo del slat (cédigo ‘Slat.m’ incluido en el CD
que acompana a esta memoria), se ha impuesto que las otras ranuras tendran una anchura de
‘0.5-espesor__ranura’, y la anchura del slot, wg, serd un ‘0.7-espesor ranura’.

Queda por ultimo anadir la resistencia debida a los remaches. Se ha supuesto que el elemento
slat tiene una fila de remaches en torno a su geometria y otra al rededor del tramo de superficie
alar al que se fija. Para calcular estos remaches (representados como lineas verdes continuas en
la figura 3.7) se siguen los pasos explicados en el apartado 3.2.3.
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Figura 3.7: Representacion remachado en el slat, lineas verdes

Con esto, queda completamente definido el calculo de la resistencia debido a excrecencias
en una superficie de control de tipo slat, que sera la suma de cada una de las excrecencias
individuales.

3
CDfp.slat - Zl CDfp.ranuras + CDfp.slot + CDfpremaches

Se remite al Anexo A al usuario que quiera conocer la interfaz del slat en detalle y cémo se
ingresan los datos en la misma.

3.3.2. Flap

Los flaps son dispositivos méviles hipersustentadores de borde de salida, situados en las
alas de las aeronaves, que al desplegarse aumentan la superficie alar generando una mayor
sustentacion. En la figura 3.8 puede verse el disefio en planta de un flap comun.

__L_\q_\\ h(es__.ca\énj 7__7/

WTT—

Seccion A-A

Figura 3.8: Esquema en planta de un flap
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Aligual que sucedia en el caso del slat estudiado en el apartado anterior (ver seccién 3.3.1),se
modelara un flap simplificado, como el de la figura 3.11, cuyos elementos constitutivos pasan a
definirse a continuacién:

= Superficie de extradds

e Dos escalones, paralelos al borde de salida (representados en la figura 3.9 e identi-
ficados con los nimeros 1 y 2). La longitud de estos escalones va desde el extremo
del flap hasta el inicio de un spoiler (pues los spoilers reposan sobre los flaps y el
escalén que ellos generan se estudiara en la seccién dedicada al elemento spoiler).

Figura 3.9: Representacion en planta escalones superficie extradés

= Superficie de intrados

e Una ranura en la direccion de la envergadura, de longitud igual a la longitud total
del flap (linea nimero 3 en la figura 3.9).

Figura 3.10: Representacién en planta ranura intradés

Respecto a estas simplificaciones acometidas es importante remarcar algunos aspectos:
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» Los dos escalones se consideraran negativos (ver figura 3.2.1 para recordar la geometria),
siempre que el valor de la tolerancia introducida por el usuario sea positiva. En caso
contrario, seran del tipo positivo.

» La ranura del intradds poseera los dos extremos cerrados, sin que el usuario pueda modi-
ficar esta condicion. En caso de tratarse de una ranura oblicua, el escalén interior que se
genera (3e en la figura 3.9) serd positivo y el exterior (3i en la misma figura) negativo.

airflow (revestimienta)

depth_escaldn (mm])

depth_ranura (mm)

espesor_ranura (mm)

Figura 3.11: Representacién simplificada de un flap

Se desarrollan ahora la ecuaciones que resuelven la resistencia (Cpy,) generada por las
excrecencias de este dispositivo hipersustentador.

Para calcular la resistencia debida a los escalones del extradds, en primer lugar habra que
ver si se tratan de escalones oblicuos a la direccién de la corriente incidente (0 < 8 < 60°) o
por el contrario pueden tratarse como escalones normales a la corriente (8 > 60°).

Para el caso de escalones perpendiculares a la corriente, el coeficiente de resistencia C'pgg se
obtendria sustituyendo en la ecuacién 3.3 los valores de P y ) obtenidos de las graficas (1 o 2 de
la referencia [3], segtin si son escalones positivos o negativos, respectivamente) y el coeficiente
(¢, también conocido de graficas. Para la resistencia, Cpy debida a escalones paralelos a la
corriente, se puede tomar Cpy = Cy como una buena aproximacién. Con todo esto, en caso de
tratarse de escalones oblicuos, queda claro que se resolveria la resistencia como:

CDfp = Cpo — (CDO - C[)go)Sing(lbﬁ)

con Cpg v Cpgo como se acaban de definir. Vemos como la ecuacion es similar a la que se
obtenia en el caso de ranuras oblicuas (ecuacién 3.10), con la salvedad del valor que toma Cpg
en cada caso.

Con los escalones de extradds resueltos, es turno ahora de calcular la ranura generada en
el intradds. De igual manera, en un principio se tendra que ver si se trata de una ranura
oblicua o normal a la corriente (calcular valor de § para la ranura). Si se trata de una ranura
perpendicular a la corriente, conocidas las condiciones de vuelo y geométricas, se sustituyen los
valores en la ecuaciéon 3.8 y se resuelve. Si por el contrario resulta ser una ranura oblicua, hay
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que usar la ecuacion 3.10, y puesto que ambos extremos son cerrados, habra que calcular tanto
CD(fore—end) €como CD(aft—end)-

Para calcular esos dos términos se usard la ecuacion 3.12 en caso de tratarse de escalones
rectos, la 3.7 si son redondeados y si son con chaflan la ecuacion 3.6. Como sucedia en el
apartado anterior (3.3.1) con el slat, el usuario serd el que decida esa caracteristica de los
escalones, que por defecto se consideraran planos.

Por ultimo la obtencion de las resistencias debidas a los extremos de la ranura requieren
tomar datos de las graficas de la referencia [3], pudiendo leerse las de escalones positivos o
negativos, condicién que recordamos, dependera del valor de la tolerancia de la profundidad
de ranura, no del escalon, y que el cédigo desarrollado tomard autométicamente (el cédigo se
encuentra en el CD, puede ser consultado por el lector que lo desee y su nombre es ‘Flaps.m”’).
Recordar que estos dos coeficientes de resistencia estan multiplicados por el area debida al
escalon (en el apartado 3.3.1 se explicé con detalle).

Finalmente, al igual que el apartado anterior 3.3.1, habra que anadir la resistencia del
remachado supuesto. Nuevamente, se ha considerado el flap remachado con una tnica fila de
remaches, al rededor de su geometria y en torno a la superficie alar, como se muestra en la
figura 3.12. El calculo de la resistencia de ese remachado se lleva a cabo de acuerdo a lo descrito
en la seccion 3.2.3.

Figura 3.12: Representacion del remachado en un flap, lineas verdes

Concluye asi el calculo de la resistencia total generada por el flap simplificado (aproxima-
damente el 97 % de la resistencia de un flap real), que seréd la suma de la de los escalones y la
ranura desarrollados:

CDfp.flap - C(Dfp.stepl + ODfp.stepZ + ODfp.ranura + CDfp.remaches

Para mayor detalle, se remite al usuario interesado en conocer la interfaz de usuario referente
al flap y la introducion de sus datos, al Anexo A, y a aquel que quiera conocer el codigo, como
ya se ha comentado maés arriba, éste responde al nombre de ‘Flaps.m’ y puede encontrarse en
el CD.
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3.3.3. Aler6on

Los alerones son superficies de mando y de control, situadas en ambos extremos de las alas
de las aeronaves, en el borde de salida. Son los dispositivos encargados de cambiar la direccién
del avién, inclinando el aviéon en torno a su eje ‘X"

t ranura

lhfranura

t_ranura_inf

h__)ranura_inf /
' Seccion B-B

Figura 3.13: Esquema en planta de un alerén

Como se observa en la figura 3.13, la geometria de este elemento alerén es bastante mas
sencilla que la del slat y flap vistos en los apartados anteriores. Esto conduce a que la simplifi-
cacion en la geometria sera muy leve. Lo tinico que variard respecto a un alerén ‘real’; sera que
las dos ranuras laterales tendran la misma longitud.

Esta hipoétesis se hace solo y exclusivamente por reducir el nimero de datos de entrada por
parte del usuario en la interfaz grafica. Si bien dadas las dimensiones tipicas, la variacién en el
resultado serd imperceptible, conviene recordar que aqui buscamos resultados cualitativos y no
cuantitativos.

Se definen a continuacion, cada una de las excrecencias que conforman el alerén simplificado.

» Superficie de extradés

e Dos ranuras (1 y 2 en la figura 3.14) perpendiculares al borde de salida. El borde de

salida de ambas ranuras (1s y 2s) es abierto, mientras que el otro extremo es cerrado
(ley 2e).
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e Una ranura (3 en la figura 3.14) en la direccién de la envergadura. Posee ambos
extremos cerrados.

Figura 3.14: Representacién en planta alerdn, superficie extradods

= Superficie de intrados

e Dos ranuras (1 y 2 en la figura 3.15) perpendiculares al borde de salida, idénticas a
las de extradds. Pero en este caso ambos extremos de las ranuras son abiertos.

e Una ranura (3 en la figura 3.15) en la direccion de la envergadura, idéntica a la de
extradds, con ambos extremos cerrados.

32



Figura 3.15: Representaciéon en planta alerén, superficie intradds

Antes de proceder a la resolucién de este dispositivo, se va a establecer el criterio para el
tipo de escalones.

= Para las ranuras 1 y 2 el escalén siempre serd negativo, aunque en la interfaz se introducira
su valor absoluto (ver figura 3.2.1).

» Para la ranura 3 (tanto de extradds como de intradés), el escalén interior (extremo derecho
en la figura 3.13) serd positivo y el exterior (extremo izquierdo) negativo. Estos escalones
sOlo se estudiarian en caso de ser una ranura oblicua, y nuevamente lo que se introduce
en la interfaz de usuario es el valor absoluto, siendo en el cédigo creado (‘Aleron.m’; que
se encuentra en el CD) donde se leen las graficas correspondientes a cada tipo de escalén
y se procede segin su naturaleza.

Ahora se pasa a calcular al resistencia, Cpy,, de cada una de las excrecencias que forman
el alerén.

Empezando por el extradés, la ecuacién de las ranuras laterales (1 y 2 en la figura 3.14)
puede simplificarse al ser el extremo final abierto, quedando:

C’DO = C1D.S'F + F(CD(forefend))

con Cpsp obtenido con la ecuacién 3.2.2, F de la grafica 3 de la referencia [2] y Cp(fore—ena)
con 3.3 multiplicado por A,.; del escalén.
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Recordando, al igual que en apartados anteriores, el usuario puede elegir si en lugar de
escalones planos los quiere redondeados (ecuacién 3.7) o con chaflan (ecuacion 3.6). Usando en
cualquier caso las condiciones de flujo local (R, Cy, R, y M;) obtenidas para las ranuras.

Siguiendo en el extradds, queda la ranura 3, que podra ser oblicua, si 0 < 5 < 60° o
perpendicular, si § > 60°, a a corriente. Para el primer caso, se hara uso de la ecuacion:

Cpp = Cpo — (Cpo — 0.64C pgg)sin®(1.503)

donde Cpq se resuelve usando la expresion 3.9 y Cpgg con la ecuacion 3.8. El coeficiente 0.64 es
debido a que la ranura no es realmente una secciéon rectangular, sino triangular, y la referencia
[10] sugiere aplicar en esos casos el factor de 0.64 al valor obtenido de Cpgp.

A continuacion se pasan a describir las ecuaciones del intradds. Para las dos ranuras (1 y 2,

de la figura 3.15), la ecuacién se simplifica al tener los dos extremos abiertos, quedando:

Cpsp = Cpsr

con Cpgr obtenido con 3.2.2 para las condiciones de flujo a lo largo de la ranura de intrados.

El caso de la ranura 3 de intradds se resuelve exactamente igual que la de extrados, salvo
que ahora las condiciones de flujo seran las obtenidas para la superficie de intradés.

El remachado del alerén es similar al del flap y slat, es decir, en torno al elemento y superficie
alar se situaran una fila de remaches. Recordamos que su obtencién de hace siguiendo los pasos
desarrollados en la seccion 3.2.3.

Queda que la resistencia total del alerén sera la suma de cada una de las resistencias de las
excrecencias calculadas:

3 3
CDfp.alerén = Zl CDfp.ranuras.emtrad()s + Zl CDfp.ranuras.intradés + CDfp.remaches

El usuario interesado en conocer la interfaz de usuario del flap, en la que se ingresan los datos
y desde donde se obtienen las soluciones de resistencia, queda emplazado al Anexo A. Por
otro lado, el que quiera conocer el cédigo interno de este elemento puede acceder al archivo de
nombre ‘aileron.m’ que se halla en el CD adjunto al documento.

3.3.4. Spoiler

Los spoilers son dispositivos montados en el extradds de las alas de las aeronaves, que se
despliegan hacia arriba cuando se quiere reducir la fuerza de sustentacién (como en la fase de
descenso). En la figura 3.16 tenemos una representacion en planta del elemento, acompanada
de un corte que permite ver el escalén que se crea entre el spoiler y la superficie de extradoés.
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Figura 3.16: Esquema en planta de un spoiler

Nuevamente nos enfrentamos ante un dispositivo con una geometria a simplificar. En este

caso concreto del spoiler, todas las excrecencias estaran referidas a la superficie de extrados,
puesto que es sobre la que se instala el dispositivo.

La geometria quedara reducida a un rectangulo, eliminando asi el calculo de los slots que se
crean en el anclaje (dimensiones muy pequenas). Asi, en la figura 3.17 se pueden observar las

distintas excrecencias que compondran el estudio de un spoiler, a saber:
= Ranura 1. En la direccién de la envergadura, con ambos extremos cerrados.

» Ranuras 2 y 3. En la direccién de la cuerda alar, presentan su extremo superior (2e y 3e
en la figura 3.17) cerrado), mientras que el inferior (2s y 3s) es abierto.

= Escalon, 4. Es el escaléon creado en el borde de salida del dispositivo por este y la superficie
alar. Se extiende en la direccion de la envergadura.

Algunas aclaraciones respecto a los elementos estudiados en el spoiler son:

e El escalén (nimero 4, en la figura 3.17) serd siempre negativo (ver figura 3.2.1) al ser el

spoiler un dispositivo que descansa sobre la superficie, imposibilitando la aparicién de un
escalon positivo.

e Como en todos los dispositivos vistos hasta ahora, el usuario no puede modificar la natu-

raleza de los extremos de las ranuras. Si podré determinar si los escalones generados por
las ranuras son planos, redondeados o con chaflan.
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Figura 3.17: Representacion simplificada de un spoiler

Ahora se resumen los calculos seguidos, brevemente, pues no hay nada que no recojan los
apartados 3.3.1, 3.3.2 y 3.3.3 vistos a lo largo de este capitulo.

Asi, para las ranuras 1, 2 y 3, se usaran las condiciones de flujo local Cy, R,, M; y R

(Reynolds debido a la profundidad de las ranuras) y se conoce la posicion y geometria del
spoiler.

Para la ranura 1, se sustituyen todos esos datos en la ecuacién 3.10, en caso de ser una
ranura de tipo oblicua, o en 3.8 si por el contrario f > 60° y la ranura puede considerarse
perpendicular a la direcciéon de la corriente. Recordar que si la ranura es oblicua, a la hora
de calcular las resistencias de los extremos de la ranura, a saber Cp(fore—end) ¥ Cb(aft—end), €l
usuario puede modificar la geometria de esos escalones que por definicién se consideran rectos.

Para las ranuras 2 y 3, que son paralelas a la direccién de la corriente, se usa la ecuacion
3.9, que para este caso, al ser los extremos finales abiertos, queda simplificada a:

Cpo = Cpsr + F(Cp(fore—end))

donde todos los términos han sido ya explicados y son conocidos al conocer la geometria y las
condiciones del flujo local.

Por tultimo queda el calculo del escaléon (ntmero 4 en la figura 3.17), que se hace sustitu-
yendo las condiciones de flujo (ahora Ry, es el Reynolds debido a la profundidad del escalén) y
geométricas en la ecuacion 3.3. Nuevamente recordar que si el usuario lo desea el escalon puede
ser de bordes redondeados o con chaflin (ecuaciones 3.7 y 3.6 respectivamente).

Finalmente, el spoiler contara con una fila de remaches alrededor de su geometria, que se
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calcularan de acuerdo a lo visto en el apartado 3.2.3. Con esto la resistencia total del spoiler
sera la suma de cada una de las resistencias de las excrecencias calculadas:

3
C’Dfp.spoiler = Zl ODfp.romuras + C1Dfp.step + CDfp.remaches

El cédigo del spoiler se corresponde con el archivo del mismo nombre, ‘spoiler.m’, que se en-
cuentra en el CD adjunto. Por otro lado, la interfaz de usuario de este elemento, asi como cada
uno de los pardmetros que la integran, esta explicada en detalle en el Anexo A.

3.3.5. Panel de acceso

Los paneles de acceso se encuentran situados en la parte de intradds del ala, aproximada-
mente al 70 % de su cuerda. Estos paneles se encuentran atornillados y sellados. La funcién de
los citados paneles es permitir el acceso a distintas partes del ala, para su inspeccién, sin tener
que desmontar el revestimiento.

Cavidad tornillos

depth_step anchura_greeve

[

Seccion A-A

Figura 3.18: Esquema de un panel atornillado

La tnica contribucién significativa a la resistencia de excrecencias tras una correcta insta-
lacién de un panel de acceso tipico, como el de la figura 3.18 se debe a:

e Las ranuras periféricas que se generan, previamente selladas.
e Un escalén periférico que se genera entre la superficie del panel y la alar.

e Las cavidades de las cabezas de los tornillos con los que se instalan los paneles.

Como el estudio de los tornillos queda fuera de este proyecto, nos centraremos en el calculo de
la resistencia que generan esas ranuras.
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Puesto que los paneles de acceso se encuentran situados en el intradds, donde la contribucion
a la resistencia es menor, y dado su cardcter normalmente en forma de elipse, se simplificara la
geometria y se supondran rectangulares y equiespaciados, esto ultimo para reducir la cantidad
de datos de entrada. Asi, el usuario deberda introducir como datos de entrada:

Numero de paneles totales y separacion entre los mismos.

Posicion del primer panel de acceso.

Dimensiones del panel (radio mayor y menor).

Dimensiones de las ranuras que crean (anchura y profundidad).

Al simplificarse todo panel de acceso a uno con forma rectangular, el calculo de las excrecencias
pasa a ser conocido, pues se trataria de obtener la resistencia debida a 4 ranuras cerradas por
ambos extremos, 2 ranuras paralelas a la corriente y 2 perpendiculares, asi como la resistencia
debida a los escalones de la misma direccion.

Como estos casos ya han sido estudiados en apartados anteriores, no se va a entrar aqui en
mas detalle y como resumen, la ecuacion que permite obtener la resistencia total debida a los
paneles vendra dada por:

CDfP = Z?(Zzll CDfp.ranuras + Zil CDfp.resaltes)

donde N es el nimero total de paneles situados en el intradds del ala.

En el Anexo A se han detallado cada uno de los datos de entrada que se usan para este
elemento. Ademas, el usuario interesado en conocer el codigo usado para calcular la resistencia
de los paneles de acceso queda remitido al archivo ‘Panel.m’ que se encuentra en el CD que
acompana a esta memoria.

3.3.6. Revestimientos

En esta seccién se abordara el estudio tanto de las ranuras verticales como las horizontales,
que son el resultado de la unién de los revestimientos del avién.

Las uniones de revestimientos podran ser de dos tipos, o bien a tope o a solape (ver figura
3.20). Cada tipo de unién genera unas excrecencias diferentes. Asi, las uniones a tope (que
se encontraran selladas) dan lugar a una ranura de espesor ‘t’ y profundidad ‘h’ que tendrén
ambos extremos abiertos. Por otro lado, las uniones a solape lo que generan es un escaléon, de
profundidad ‘h” y que, segtin desee el usuario podra ser de borde redondeado o con chaflan
(como ya se ha ido viendo a lo largo de cada elemento, por defecto los resaltes se consideran
rectos).
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Figura 3.19: Remachado del revestimiento de la piel del avion

En cuanto al tema del remachado, se ha supuesto que las ranuras horizontales presentaran
una fila de remaches, mientras que las verticales constaran de un remachado a tres bolillos.
Esta decision corresponde con el revestimiento tipico y que puede verse en la figura 3.19.

Definido esto, y con todo lo estudiado en las secciones anteriores, queda claro que el calculo
de las ranuras del revestimiento se correspondera con:
= Ranuras a tope: visto en la seccién 3.2.2, para el caso de ambos extremos abiertos.

= Ranuras a solape: visto en la seccion 3.2.1. El usuario decide el tipo de escalén, predefinido
como recto.

» Remachado: desarrollado en la seccién 3.2.3. Se han considerado filas tinicas en las uniones
horizontales y a tres bolillo en las verticales.

Unidn a tope
t

=

Unidn a solape

Figura 3.20: Tipos de uniones

Los cédigos creados para obtener la resistencia de estas excrecencias se encuentran en el
CD y son ‘ranuras_hor.m’ y ‘ranuras_vert.m’ para el caso de los revestimientos del ala y
estabilizador horizontal, y ‘rh_fuselage.m’ y ‘rv_fuselage.m’ para el caso de las uniones en el
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fuselaje y estabilizador vertical. Ademas, la interfaz de usuario se ha explicado en detalle en el
Anexo A.

3.3.7. Puerta

Las puertas, presentes en el fuselaje del avion, presentaran excrecencias del tipo ranura
y escalén. Asi, su calculo se simplifica al estudio de cuatro ranuras, dos horizontales y dos
verticales, y de los escalones respectivos.

En la figura 3.21 se ha representado un fuselaje (placa plana vertical) mallado, y en rojo el
rectangulo que corresponderia a una puerta cualquiera definida. Se ve como se ha considerado
como hipodtesis que la corriente incidente es paralela a la direccién longitudinal del fuselaje.
Asi, cuando se hablan de ranuras y escalones verticales y horizontales, éstas son respecto a la
direccion que toman respecto a la corriente incidente.

airflow

—>

| &) |3

Figura 3.21: Tramo de fuselaje mallado

Por otro lado,todas las ranuras presentan las mismas caracteristicas que son:

s Extremos cerrados: los dos extremos de cada una de las ranuras se consideran cerrados.

= Espesor: el espesor de esas ranuras sera el identificado por el parametro ‘t” en la figura
3.22.

= Profundidad: las ranuras se encuentran selladas y la profundidad de las mismas se corres-

ponde con el parametro ‘h’ de la figura 3.22.

El calculo de estas ranuras ya se ha estudiado a lo largo de los distintos elementos vistos en
los apartados anteriores, ademas sus ecuaciones generales se recogen y desarrollan en la seccion
3.2.2, por lo que aqui no se va a entrar en mas detalle.
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Debido a la direccién de la corriente respecto a los escalones generados, se simplifica el
estudio de los escalones al célculo de los que son verticales a la corriente (los horizontales no
generan resistencia de acuerdo a lo visto en el apartado 3.2.1).

De igual modo, sabiendo que se ha considerado una hilera tinica de remaches alrededor del
elemento puerta, y habiendo sido estudiado la obtencién de la resistencia debida a remaches
en el apartado 3.2.3, queda definido por completo el calculo de las excrecencias debida a las

puertas.
X

Puerta

_{_h_step

Figura 3.22: Vista perfil de una puerta del fuselaje

Esta resistencia de excrecencias en total sera la suma de las distintas excrecencias calculadas
y se corresponde con:

C'Dfp = Zil CDfpmanuras + Z% CDfp.resaltes + C'Dfp.'remahces

El codigo de la puerta se recoge en el archivo de igual nombre, ‘ Puerta.m’, grabado dentro
del CD que acompana a la memoria. De otro lado, los parametros y la interfaz de usuario que
conforman este elemento, se encuentran detallados en el Anexo A.
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3.3.8. Ventana

El elemento ventana presente en el fuselaje de una aeronave suele tener una forma ovalada.
Por simplicidad se han estudiado ventanas rectangulares (una representacién simplificado y
aproximada es la que se tiene en la figura 3.21, donde las ventanas se han representado en color
verde).

Las excrecencias que este elemento presenta seran tanto de tipo ranura como resalte, ademaés
de los remaches correspondientes. Asi, por un lado nos encontraremos con el estudio, al igual que
sucedia en el elemento puerta, de dos ranuras horizontales y otras dos verticales. Pero ademas,
en el caso de las ventanas, al no ser elementos que van al nivel de la superficie, sino que se
encuentran insertados en la misma, se producen una serie de resaltes, como puede apreciarse
en la figura 3.23, donde el resalte se ha marcado con la cota ‘depth_ resalte’.

Estructura
interior
Sobrecubierta i

depth_resalte

Estructura
ventana exterior

Figura 3.23: Vista perfil de una ventana del fuselaje

Se generaran por tanto 2 tipos de resaltes, los perpendiculares a la corriente incidente (que
son los que se ven en la figura 3.23) y los paralelos. Sin embargo, los primeros quedan fuera
del estudio ya que solamente se conoce como calcular resaltes en la direccion de la corriente
(recordar que los escalones a estudiar venian recogidos en la figura 3.1).

Luego finalmente, a modo de resumen cada ventana constaré con las siguientes excrecencias:

= Ranuras: todas de extremos cerrados, 2 paralelas a la corriente y 2 perpendiculares.

= Resaltes: se estudiaran los dos paralelos a la corriente. El primero que se encuentra el
flujo de aire serd negativo y el segundo positivo, al estar la ventana montada dentro del
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revestimiento.

» Remaches: una tnica hilera de remaches que rebordea el elemento ventana (basado en el
remachado de la ventana de la figura 3.24).

Hasta aqui queda definida la geometria y excrecencias que componen una ventana, cuyas
ecuaciones y calculos correspondientes no se van a desarrollar en esta seccion pues no compren-
den ningtn caso que no se haya estudiado con anterioridad en los apartados 3.3.1, 3.3.2, 3.3.3,
3.34y 3.2.3.

Figura 3.24: Remachado ventana fuselaje

Solamente se resumird por claridad la ecuacién que define la resistencia total debida a estas
excrecencias, que es la que sigue:

4 2
C'Dfp - Zl CDfp.rcmuras + 21 ODfp.escalonesCDfp.remahces

El usuario interesado en conocer con mas detalle los parametros y la interfaz de usuario
que conforman este elemento, puede dirigirse al Anexo A. Las lineas de codigo que calculan
la resistencia debida al remachado no se recogen en un archivo independiente, sino que se
encuentran introducidas en cada uno de los codigos de los elementos.

3.3.9. Timén de profundidad

Este elemento, situado en el estabilizador horizontal (ver figura 3.25), se modela exactamente
igual que el tramo horizontal del alerén situado en el ala. Para mas informacion, ver la seccién
3.3.3 donde se traté el calculo del alerdn.
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Figura 3.25: Timén de profundidad del A320

No se tiene un codigo propio del timén de profundidad, sino que se usan los mismos archivos
que se empleaban para la definicion y calculo de una superficie alar. Para conocer con mayor
detalle la forma de proceder en el calculo de este elemento, se remite al lector al Anexo A.

3.3.10. Timodn de direccion

Elemento situado en el estabilizador vertical de cola (ver figura 3.26). También conocido
como timén de cola. Al igual que sucedia con el timén de profundidad, se modela del mismo
modo que el aleron. Por tanto, se remite al lector al apartado 3.3.3.

1 L o
BN Y ge—— —

o) 1T g

Figura 3.26: Timén de direccion del A320

A la hora de modelarse se simplificarda su geometria y se supondré una placa plana rec-
tangular en posicién vertical (igual que se hizo con el fuselaje pero con otras dimensiones). Al
tratarse de una estructura que genera poca resistencia, el error arrastrado por esta suposicion
se considera aceptable y valido.

Al final de esa placa rectangular se supondrd un elemento de tipo alerén, rectangular y en
la direccién vertical del timon.
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Al igual que sucedia con el timén de profundidad, tampoco en este caso se tiene un codigo
propio. Esto es porque como se acaba de comentar, el timon de direccién se modelard haciendo
uso de los archivos empleados para el fuselaje.

Sin embargo, si que tiene una interfaz de usuario propia, que se encuentra definida en detalle
en el Anexo A.
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3.4. Datos aerodinamicos del flujo principal

Las distribuciones de presiones, velocidad y capa limite sobre las superficies aerodinamicas
en estudio podrian haberse considerado como datos suministrados. Sin embargo, para este
proyecto se ha desarrollado un modelo vortex lattice que dada la geometria de la aeronave
permita generar estas condiciones de flujo, sin tener que inyectar los datos desde otra fuente.
Esto permite al usuario que conociendo tunicamente las condiciones de vuelo y la geometria,
pueda calcular la resistencia debida a las excrecencias, sin depender necesitar mas informacién
y sin depender de la inyeccién de mas datos.

A continuacién se van a explicar brevemente las hipétesis y los planteamientos seguidos
para resolver el modelo vortex lattice y poder aplicarlo a una geometria cualquiera.

3.4.1. Ecuaciones de la aerodinamica potencial

Como es conocido, durante la mayor parte de su operacion, los aviones se encuentran inmer-
Poo * Uoo " Co
— > 1.

Moo
Esto es consecuencia de las altas velocidades y los tamafios de las aeronaves en contraposicion

con el pequeno valor de la viscosidad del aire. Asi, pueden despreciarse los efectos viscosos fren-
te a los de inercia, simplificAndose en gran medida la formulaciéon matemética correspondiente
a la descripcion del fluido alrededor de la aeronave. Con esto, los esfuerzos viscosos se encon-
traran confinados a regiones muy delgadas de la capa limite, que consideraremos permanecera
adherida al ala, siendo 0o, << ¢y. Asimismo, puesto que el nimero de Prandtl del aire es del
orden de la unidad (Pr~O(1)), el espesor de la capa térmica serd del orden de la viscosidad.

sos en un flujo de aire caracterizado por elevados niimeros de Reynolds, Re =

Como resultado de las consideraciones anteriores, no solo los efectos viscosos quedaran
confinados a regiones muy pequenas en la capa limite, sino que de igual manera sucedera
con los efectos debidos a la conduccion del calor. Por tanto los efectos disipativos pueden ser
despreciados y nos encontraremos ante un flujo ideal.

Para cumplir la condicién de capa limite adherida, el angulo de ataque de los perfiles alares
tiene que ser pequeno, a(y)< 1, disminuyendo la resistencia inducida y evitando el desprendi-
miento de la corriente, de manera que siempre nos encontraremos en el rango de validez de las

ecuaciones del flujo potencial (no viscoso). Por otro lado, pueden despreciarse las fuerzas ma-
2

sicas frente a las de inercia, F'r = —= > 1 y modelarse el problema como cuasiestacionario,
g-Co
co- U,
St=2"2«1,
lo

De aqui en adelante, se modelara el fluido mediante las ecuaciones de Navier-Stokes (cono-
cidas como ecuaciones de Euler cuando los efectos viscosos son despreciados). Estas ecuaciones
son la ecuacién de continuidad, las de balance de cantidad de movimiento y la de la energia. El
problema quedaria completamente definido con la introducciéon de las condiciones iniciales y de
contorno. La gran complejidad para la resolucion de las citadas ecuaciones, justifica las simplifi-
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caciones e hipotesis realizadas anteriormente, a fin de alcanzar modelos matematicos abordables
analiticamente. A continuacion se presentan las ecuaciones de Navier-Stokes ya simplificadas
con las hipdtesis previamente expuestas.

— Ecuacién de continuidad: V - (pt) =0

— Ecuacion de cantidad de movimiento: pv' - V= —Vp

. 4 p
— Ecuacién de la energia: — = ==
24 ,Ogo

Donde o, p y p representan respectivamente la velocidad, presién y densidad del fluido. El
subindice oo denota el valor de la variable aguas arriba, esto es, suficientemente lejos del cuerpo.

Nos queda asi un sistema de ecuaciones no lineal, con 5 ecuaciones y 5 incégnitas (p, p y
las tres componentes de la velocidad vectorial, 7).

Ademas, las condiciones impuestas implican que las lineas de corriente se deformaran poco,
por que es valido establecer la hipdtesis de pequenas perturbaciones, simplificando algo mas las
ecuaciones anteriores. Asi, cualquier variable puede descomponerse como el valor de la misma
aguas arriba, mas el valor de una perturbacién (que se representa asi [ |').

Luego reescribiendo la ecuacién de continuidad, queda:

—

V(09 =V (0 + p)Toe +0)) =V (Uucp! + poct) = Uo -V + poc¥ 7 = 0 (3.13)

Recordando la descomposicion de las variables como el valor de la misma aguas arriba mas
el valor de su perturbacion, esto es, p = poo + 0’ ¥ p = poo + ¢/, v aplicando la hipotesis de
pequenas perturbaciones, se llega a que la ecuacion de la energia queda de la forma:

p=ap (3.14)
donde a, es la velocidad de propagacién del sonido y se define la relacién a® = vp/p.

Ahora de la ecuacién de continuidad general ((3.13)) se despeja el tltimo término, V-o’ y se
introduce el resultado anterior ((3.14)). Desarrollando la divergencia del campo de velocidades
y reagrupando términos queda la expresion en términos del potencial de velocidades como sigue:

d2 ¢/ d2 ¢/ d2 Qb/

— 2 pu—
(1= M) s + o7 a0 (3.15)

Puesto que nuestro problema esta enfocado a velocidades tipicas de vuelo de una aeronave
comercial (0.3 < M, < 0.8), la aproximacién a régimen incompresible no nos resulta valida
a priori. Sin embargo, Prandtl y Glauert establecieron una analogia que permite obtener las
soluciones al problema compresible subsénico linealizado a partir de las soluciones del problema
incompresible linealizado. Esta analogia es valida hasta velocidades de M. ,~1, por lo que sera
valida en todo el rango de valores de nuestro proyecto.
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Asi, se resolverd en primer lugar el problema incompresible, para posteriormente obtener
los resultados considerando régimen compresible. Retomando de éste modo la ecuacién (3.15),
e introduciendo ahora la condicién régimen incompresible (M, < 1), se desprecian los efectos
de compresibilidad y la ecuacion es reducible a la de Laplace:

V3¢ =0 (3.16)

Es conveniente hacer notar que gracias al caracter lineal de la ecuacion de Laplace, el poten-
cial ¢’ como descomponerse como la suma de dos potenciales, uno simétrico y otro antisimétrico,

¢I = ;zm + ¢;ntisim'

En el problema simétrico o de espesor, la distribucién de sustentacion global y a lo lar-
go de la cuerda son nulas, al cumplirse la igualdad de las componentes horizontales de velo-
cidad en extradds e intradds (u(z,y,2") = u(x,y,27)) y por tanto la igualdad de presiones

(Colw,y,27) = Cylw,y,27))-

En esta trabajo se ahondara exclusivamente en el problema antisimétrico, al tenerse mas
estudios del mismo por ser el que aporta las caracteristicas sustentadoras del ala. El problema

simétrico se encuentra resuelto en programas de CFD (Ansys, Fluent) y en otros como el
XFLR5.

Aunque la decisién de considerar solo el problema sustentador conlleva la pérdida de parte
de la informacion debida a la presion en intradés y extradods, se ha considerado vélida pues al
final se tendran valores cualitativos.

3.4.2. Meétodo de Vortex Lattice para alas en régimen compresible

El método de Vortex Lattice se basa en la sustitucién de la superficie en estudio (ala,
estabilizador horizontal...) por una superposicién de hilos de torbellino, cuyas intensidades son
solucion de la ecuacién 3.15. Asi, previo a la aplicaciéon del método, habra que discretizar
mediante paneles la forma en planta de la superficie en estudio.

Sin embargo, primero se va a explicar el razonamiento seguido para obtener la ecuacion
de la velocidad inducida total, para posteriormente entrar en detalle en el desarrollo de la
discretizacion de la superficie.

+ Base del VLM

En el apartado 3.4.1. quedé demostrada la irrotacionalidad del problema aerodinamico, por lo
que el campo de velocidades debe ser de la forma:

V-5=0 Vxi=0 (3.17)

La expresion 3.17 se cumple también para la teoria de campos electromagnéticos. Asi, supo-
niendo que H(z,y,z) es el campo magnético generado por un hilo conductor cerrado a través
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del cudl circula una corriente de intensidad I, se tiene que:

—

V-H=0 VxH=0

Esta expresion es de sobra conocida y viene dada por la ley de Biot-Savart que se vera a
continuacion.

Vortex filament

i

Figura 3.27: Hilo de vortices tridimensional

Asimismo, segiin esta ley, la intensidad del campo es inversamente proporcional a la distancia
entre el conductor y el punto de evaluacion, garantizandose la condiciéon de nulidad en el infinito.

x Ley de Biot-Savart para la aerodinamica

La descripcion matematica para el flujo inducido por un filamento de vortices en tres dimen-
siones estd dada, como se ha comentado anteriormente, por la Ley de Biot-Savart, que basada
en la figura 3.27 y en forma integral, se expresa como sigue:

I /M (3.18)

PAn ) |7,

Expresion con la que se puede determinar la velocidad inducida en cada punto de un objeto
en funcion de su forma y de la circulacion.

Observando la figura 3.28, se concluye que debe existir una discontinuidad en el potencial
de velocidades cerca del borde de salida, para que aparezca la circulacion (I' = ¢y — ¢; # 0).
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Figura 3.28: Circulacién y estela en un ala

Evaluando la integral 3.18 a lo largo de un cuadrilatero de vértices A, B, C y D como el
que se muestra en la figura 3.29, queda la ecuacion 3.19. Esta ecuacion representa la velocidad
total inducida por el cuadrilatero, como la superposicién de la velocidad inducida por cada uno
de los hilos de voértices que forman la figura.

r r (" 7 — 7 ¢ 7 — 7 b 7 - 4 7 - 7
% —dlg = — (/ d_z() X — _’03 +/ d_20 X — _’03 +/ d_20 X — _’03 +/ d_Z() X — _’03> (3.19)
agcp AT 4m A |7 — 7o B |7 — 7o o |7 — 7o D |7 — 7o

D

Figura 3.29: Vorticidad en un cuadrilatero de la red

x Modelado de la geometria

Establecida la ecuacion para el calculo de la velocidad inducida por cada cuadrilatero de
vértices, se asume que el problema es tinico y que se ha seleccionado una distribucion apropiada
de vorticidad que cumple con la condiciéon de Kutta Joukouski. Se van a definir una serie de
puntos que seran necesarios para realizar el mallado de la superficie y con los que se trabajaran.

— Puntos de carga: coinciden con el centro aerodinamico de la seccién, es decir, se en-
cuentran a 1/4 de la longitud del panel medida desde el borde de ataque.

— Puntos de control: ubicados a 3/4 de la longitud del panel desde el borde de ataque.
Son los puntos de cada secciéon sobre los que se induce la velocidad generada por los
vortices principales.
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— Puntos ABCD: son los puntos extremos de vortice, formando el cuadrilatero de vorti-
cidad. Representados con anterioridad en la figura 3.29.

— Puntos 1234: puntos limites de la secciéon o malla. Conforman el contorno del panel y
sobre ellos se calculan la longitud del cuadrilatero y los puntos ABCD.

Punto de Control

W 7
a b

A
.
_‘F

Figura 3.30: Puntos de control y de carga

Para una mejor visualizacion, se ha representado un ala mallada en la figura 3.31, donde
los puntos de control y de carga en un cuadrildtero cualquiera (i,j) se han marcado con una
cruz. Ademsds, en la misma figura quedan representados tanto los puntos ABCD de cada cua-
drildtero (amarillo) como los puntos 1234 que definen el cuadrildtero mallado (negro). Se han
representado solo los puntos de un cuadrilatero para facilitar el visionado, pero la distribucién
a lo largo del mallado es la misma.

Pcarga Pco

Figura 3.31: Puntos caracteristicos en el mallado de un ala

*+ Generacion del sistema de ecuaciones

En primer lugar se tendra que desarrollar el procedimiento para calcular la velocidad induci-
da por un cuadrilatero de vértices para posteriormente calcular la magnitud de dichos vortices.
Asi, para un punto cualquiera la expresion seria:

o1



M
Ul(ff:zmtrol) = Z Z C_i;gjlrkl

k=11=1

Donde los factores 6% son los coeficientes de influencia de un panel ‘kl” en el punto de control
‘1,j7 v donde T'y; representa la intensidad de cada vortice de ese panel. Ademas definimos como
M el nimero de paneles en la direccion del eje X, mientras que N es el nimero total de paneles
en direccién Y. Resolviendo este sistema de ecuaciones se obtienen los valores de circulacion
para cada panel del mallado, ['g.

Una vez se conocen los valores de la circulacién para cada panel, se pasa a calcular la

Oz (x,y)

se calcula con un cociente incremental discretizado en los puntos de carga.

densidad de circulaciéon de los mismos, definida como ~y(x,y) = y que numéricamente

A continuacién queda obtener la distribucion del coeficiente de presiones, tanto en extrados
como en intradés, que es el dato que se precisa inyectar en la subrutina del programa para
obtener la resistencia de las excrecencias.

Para tal fin, se tiene en cuenta la ecuacion de cantidad de movimiento, de donde puede
extraerse que p+p.Usott’ = cte. Esta relacion permite expresar el campo de presiones en funcién
del campo de velocidades. Y el campo de velocidades a su vez, dado el caracter antisimétrico
del problema, puede relacionarse con las densidades de circulacion tal que:

XIS
NI

Ug = Uur = —

donde ug es la velocidad de perturbacion en el extradds y u; la de intrados.

Sustituyendo ambas expresiones en la ecuacién de cantidad de movimiento, y definiendo el
subindice ‘E’ como aquel referido a las condiciones de extradods, e ‘I’ el asociado a intradds,
quedaria:

Poo T PocUS = P& + PoctiF;

Poo + pooUgo =pr+ poou%

de donde resolviendo se obtiene pg y p; respectivamente, que adimensionalizando dan los coe-
ficientes C'pesr v C'ping buscados:

PE pr
C ext = T A 719 o C int = T 5. 179 o
Peat = 129 U2 S e Pt 1200 U2 Sres

siendo S,.s el término correspondiente a la superficie de referencia.
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4. Programa informatico

Para la implementacién y resolucion del problema planteado en este proyecto, se usara
la herramienta de software matematico MATLAB (abreviatura de MAtrix LABoratory), que
ofrece un entorno de desarrollo integrado con un lenguaje propio de programacion.

Hasta ahora se ha detallado tanto el tratamiento de los elementos en estudio como el modelo
aerodinamico. Recordando que se ha realizado una formulaciéon genérica en base a la geometria
y condiciones de flujo, llega el momento de implementar el modelo en una serie de funciones
que abarcaran los siguientes aspectos:

Crear geometrias en planta multicajon.

Facilitar al usuario datos de interés de la geometria creada.

Obtener resultados aerodindmicos de utilidad para el usuario.

Inyectar los datos geométricos y resultados aerodinamicos en las rutinas de calculo de la
resistencia de cada elemento.

Proveer al usuario del resultado de la resistencia total debida a las excrecencias.

Generalmente estas funciones usaran estructuras de datos de entrada y generaran sus propios
datos de salida. Lo ideal seria que el usuario conociese el funcionamiento de cada una de estas
funciones y pudiera modificarlas a conveniencia de sus intereses y necesidades.

Sin embargo, entendiendo que el usuario no tendria porqué conocer el funcionamiento interno
de las funciones, se decidié crear un interfaz grafico mediante el médulo Graphic User Interface
(de ahora en adelante GUI) que incorpora MATLAB. Este interfaz incluird diferentes médulos
que irdn llamando a las distintas funciones usadas.

La idea que ha guiado el desarrollo de los diferentes médulos es dotar al usuario de la mayor
libertad a la hora de definir la geometria, y que ésta sea facilmente recuperable y modifica-
ble. Hay que tener en cuenta que en nuestro analisis practico se definird una geometria para
posteriormente realizar un barrido de distintos valores de tolerancias aerodinamicas.

Por tener una visién general, el funcionamiento global interno del programa, desde la intro-
duccién de las condiciones de vuelo hasta la obtencién del resultado final de la resistencia total
debida a excrecencias (pasando por todos los médulos) queda resumido en el diagrama de flujo
de la figura 4.1.
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Leer condiciones de vuelo

Inicializar variables:
- Geométricas
- Aerodinamicas

ik<=n_cajones?

MalladoenXeY

Crear vectores:
-Parametros cajon (k)
- Matriz del sistema (ley Biot-Savart)
- Densidades circulacién
- Distribucion sustentacion

- Coeficiente de presiones
en el mallado

Ejecutar codigos elementos (Slat.m, flaps.m...}

Calculo Cdi de cada elemento

Calculo Cde:
-CDe=2*3Cdi

Salida en pantalla de CDe

Figura 4.1: Diagrama de flujo general

Simplificadamente, el c6digo se estructurard en torno a cuatro nicleos fundamentales (ver
figura 4.2). Estos seran:

= Primer modulo: en él se introduciran y almacenaran los datos de las condiciones de vuelo.

= Segundo médulo: donde se definiran todos los datos correspondientes a la geometria de
las distintas secciones del avién (ala, fuselaje, estabilizador horizontal y vertical).

» Tercer médulo: encargado de resolver el VLM para la geometria introducida y que gene-
rard como salida los datos aerodinamicos.

= Cuarto modulo: donde se inyectaran los datos de condiciones de vuelo, geométricos y
aerodinamicos para obtener el parametro buscado, la resistencia total generada por las
excrecencias, Cpe.
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Condiciones de Geometria Resultados CDe

vuelo

Figura 4.2: Médulos que conforman el codigo creado

A continuacion se van a detallar con mayor profundidad cada uno de los médulos que se acaban
de exponer, explicando su arquitectura de forma resumida.

4.1. Condiciones de vuelo

Este médulo no es una funcién en si, si no un coédigo que permite almacenar los datos
de entrada de la interfaz grafica (de nombre GUIL y que se encuentra en el CD). Se quiso
disefiar como una interfaz independiente puesto que sus resultados seran inyectados en cada
una de las partes del avién que se estudien. Asi la arquitectura es sencilla (puede verse en
la figura 4.1), todos los datos de entrada se almacenan en un archivo de nombre predefinido
condicionesvuelo.mat, aunque el usuario puede darle el nombre que quiera.

Datos de entrada condicionesvuelo.m

input.vuelo

.altitud

.uinf (velocidad de vuelo)

————> -4 .relT(relacion de temperatura)
.alpha (angulo de ataque)

.beta (angulo de reshalamiento)

Aunque al lado de cada pardmetro se ha dado una breve descripcién de su singificado, la
interfaz y la definicién més detallada de cada uno de estos datos de entrada queda detallada
en el Anexo A.1, al que se remite al lector interesado.
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4.2. Geometria

Esta claro que este médulo es el que va a aportar una mayor versatilidad al codigo. Esta
constituido por distintas funciones, formuladas con la maxima generalidad y que permiten
generar una geometria y mallado cualquiera, en funcién de los datos introducidos por el usuario
en cuestion.

Se van a distinguir tres cédigos diferentes, segin la parte del avién en estudio. Asi, la
interfaz y codigos usados para fuselaje, estabilizador vertical, estabilizador horizontal y ala,
seran diferentes. Cabe destacar que el estabilizador horizontal se ha supuesto que serd como
el ala, pero fijando nulas todas las superficies de control, a excepcion de los alerones. Esta
hipotesis ahorra la creacion de una cuarta interfaz de geometria.

En las siguientes secciones se van a explicar cada una de estas geometrias por separado, a
fin de que el lector conozca de forma genérica el funcionamiento interno de las funciones.

4.2.1. Geometria alar y/o estabilizador horizontal

En un primer momento se optd por generar un c6édigo que definia un ala con un nimero
fijo de dos cajones. A continuacion, se planteé la posibilidad de introducir un nimero ilimitado
de alas kw, cada una con kc cajones, cada uno configurable en funciéon de una serie de para-
metros (flecha, estrechamiento, envergadura, diedro y curvatura) y que permitiese generar una
geometria de ala mas compleja.

Dada la cantidad de datos de entrada que tiene la funcién que lee la geometria de cada
cajon y genera la del ala en cuestion, se va a presentar el diagrama de la arquitectura resumido.

Los puntos suspensivos que se han puesto en el diagrama de la figura 4.3 hacen referencia
a todos los demdas parametros de entrada en esa interfaz, que siguen la misma estructura
“nombre__de_la_wvariable’, y que por la multitud que son no se han puesto en el diagrama.
En la figura A.3 del Anexo A.2 pueden verse todos estos datos de entrada, agrupados por los
elementos del ala y que son: slat, flap, alerén, spoiler, uniones verticales, horizontales, paneles
de acceso y remaches.

La funcion que leera los datos de entrada y almacenara los de salida correspondientes recibe
el nombre de ‘geom__ala2.m’, sigue el diagrama de flujo de la figura 4.4 y puede consultarse en
el CD adjunto a esta memoria. Los datos de salida se almacenaran en el fichero ala.mat, cuyo
nombre puede ser cambiado por el usuario.
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[ = =Y ]

Input(kw) ala

.

—
.M (resolucian longitudinal mallado) Ntot (panelesenY]

.M{paneles en X)
.chord (cuerdaen la raiz)
.chord (cuerdaen |a raiz)

torsion (torsion en la raiz) torsion (torsién en |a raiz)

.perfil (superficie NACA .pos_ref_x(posicionen X
 — perfil (sup )  -posref p ] _

. § d
.pos_ref_x{posicion en X) envergadura Xv (puntos enx del ala)

(-]

.envergadura
R o}
.cajon(kc) — vectores .alpha {ley de torsion)
.mallado.N (resolucidn transversal mallado) i

— perfil

.yv (puntos enx del ala)

.span [extension cajon)
-

g

.flecha
N (panelesen ¥ de cada cajdn)

L .estrechamiento

.b (porcentaje envergadura)

.alpha (torsion)
.psi (flecha)

.Died
.E(estrechamiento de cada cajon)

()

.alpha (torsion de cada cajon)

.Died (diedro de cada cajon)

Figura 4.3: Arquitectura geometria alar

La estructura de datos de entrada se encarga de leer y almacenar toda esa geometria in-
gresada por el usuario, que define cada cajon del ala. Se aprecia como tanto input como cajon
tienen un indice. Esto significa que las estructuras se pueden rellenar tantas veces como el
usuario desee. Es decir, para un tnico ala sera kw=1 y por tanto se rellenara solamente el
input(1). Caso de haber un segundo ala, se almacenaria todo en input(2), y asi sucesivamente.
Del mismo modo ocurre con cajon. A modo aclarativo, el comando input(2).cajon(3).flecha
haria referencia a la flecha del tercer cajon del segundo ala.

Por otro lado, la estructura de datos almacenados, ala, almacena todos los input en vectores.
Asi, la componente kc del vector, haré referencia al valor del parametro en el cajon kec. Ademaés,
otros datos de salida que proporciona son las matrices xv y yv, que no son mas que los puntos
que forman el mallado definido y que seran necesarios para resolver el VLM.
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Lee inputs

Inicializar variables salida
y borde de ataque/salida

ék<=n_cajones?

Crear vector parametros
cajon (k)

Vectores borde atague/salida
y semiala negativa

Mallado en X, Y y ley torsién

ék<=n_cajones?

Componente Z
[extradés/intradés)

Salida outputs

Figura 4.4: Arquitectura archivo geom_ala2.m

4.2.2. Geometria del fuselaje

En comparacion con la arquitectura de la geometria alar, se trata de un diagrama bastante
mas sencillo. No solamente la cantidad de datos de entrada es bastante menor (aunque de nuevo
demasiada como para representarlos todos en la figura 4.5), sino que desaparece la estructura
de cajones anteriormente usada.

El fuselaje fue modelado como una placa plana vertical, lo que equivale, aprovechando la
geometria alar, a un ala de un tnico cajon de dimensiones las del fuselaje, mallado en la direccién
transversal, sin flecha, torsién, diedro ni estrechamiento.

La interfaz de usuario para modelar el fuselaje puede verse en la figura A.19 del Anexo A.3,
donde se presentan de manera mas detallada los parametros que intervienen en este codigo.
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[ = ) =>

input.fuselage output
g
.N (rezalucian transversal mallado) [ .CDi(resistencia inducida)
Jongitud (longitud fuselaje) -Cp (coeficiente presidn)
—
Tk t
.anchura (anchura fuselaje) e (temperatura)
(- .Minf (Mach de vuelo)
W
.rho [densidad)
—  input.condicionesvuelo -
——
.altitud

uinf {velocidad de vuelo)

L= = .relT{relacionde temperatura)
.alpha (dngulo de ataque)

.beta(dngulo de reshalamiento)

Figura 4.5: Arquitectura fuselaje

Observando el diagrama 4.5, puede verse como los datos de salida son las condiciones de
flujo y los datos aerodinamicos que se usaran en el calculo de Cp,. como es el coeficiente de
presion.

Recordar que la arquitectura de la geometria alar, cuyo codigo responde al nombre de
‘geom__ala2.m’, lee y almacena los datos de la geometria para posteriormente inyectarlos en
otro modulo que hard un analisis de vortex lattice.

Sin embargo, aprovechando la geometria mas sencilla y la menor cantidad de datos a tra-
tar en el caso del fuselaje, el cédigo ‘Cpfuselage.m’ no solamente lee la geometria, sino que
internamente realiza una serie de calculos. El diagrama de flujo de este cddigo se encuentra
representado en la figura 4.6, y el archivo puede encontrarse en el CD que acompana a este
documento. Puede distinguirse dentro del diagrama tres grandes bloques con funciones diferen-
ciadas que son:

= Lectura de los datos de entrada: datos de la dimension del fuselaje, y de los elemen-
tos puerta, ventana, ranuras horizontales, verticales y remaches. También son datos de
entrada las condiciones de vuelo.
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» Aplicacién del modelo vortex lattice: resuelve el problema del mallado del fuselaje ingre-
sado y obtiene los datos aerodindmicos del mismo.

= Salida: los datos que se sacan son los datos aerodinamicos que posteriormente seran
necesarios para la resolucion del sistema de ecuaciones planteado para cada elemento que
conforma el fuselaje.

Lee inputs

Inicializar vectores
(Gamma, Cl, xv, yv...)

Malladoen XeY

Formacién matriz del
sistema (ley Biot-Savart)

Obtencion circulaciony
densidad circulacion

Distribucion sustentacion en
los perfiles de la envergadura

- Resistencia inducida
- Coeficiente de presiones

Salida outputs

Figura 4.6: Arquitectura archivo Cpfuselage.m

4.2.3. Geometria del estabilizador vertical

En este apartado se comentara brevemente la arquitectura para la geometria del estabiliza-
dor vertical. Al igual que para el fuselaje, esta parte del avién se ha modelado como una placa
plana vertical.

La diferencia con el fuselaje no es en la arquitectura sino en los datos de entrada de los
elementos que conforman el estabilizador vertical, que difieren del fuselaje (este ultimo posee

60



ventanas y puertas por ejemplo). Asi, la arquitectura serd idéntica a la de la figura 4.5, usan-
do también el codigo ‘Cpfuselage.m’, con la diferencia de los parametros de entrada de los
elementos, representados en el diagrama mediante el simbolo (...).

Para ver en detalle la interfaz del estabilizador vertical se direcciona al lector a la figura
A.25 del Anexo A.4. Ahi se explican cada uno de los parametros que conforman la interfaz y
los pasos a seguir para usar la misma.

4.3. VLM

En esta seccién se tratara el tercer médulo que conforma la estructura global del programa
informatico.

La arquitectura de este médulo viene recogida en la figura 4.7. La entrada de datos pasa a un
primer c6digo, de nombre ‘VLM.m’ que calcula y ofrece como datos de salida todos los puntos,
no sélo del mallado (xv, yv que se obtenian del cdigo ‘geom__ala2.m’), sino de carga, control,
puntos ABCD y 1234 (todos ellos vistos y definidos en el apartado 3.4.2). A continuacion,
estos datos de salida y todos los datos de entrada que se van arrastrando, son inyectados en
un segundo codigo, llamado ‘coef presiones’, y que resuelve el problema del vortex lattice para
ofrecer como salida los datos aerodindamicos.

Este médulo se ejecuta mediante un ‘pushbutton’ llamado ‘VLM-+presiones’ en la interfaz
de nombre GUI_wing geometry (ver figura A.3). Esto significa que el usuario sélo tiene que
preocuparse de los datos geométricos a introducir, asi como de las condiciones de vuelo.

En este apartado no se pretende explicar el uso de la interfaz de usuario, sino simplemente
resumir la geometria interna de los codigos creados. Para conocer como se ingresan los datos
y los pasos a seguir para calcular el coeficiente de resistencia C'De buscado, el lector puede
dirigirse al Anexo A.

Recordar que el estabilizador horizontal seguird esta misma arquitectura. Por otro lado, el
estudio del fuselaje y el estabilizador vertical no contara con este moédulo de forma indepen-
diente, sino que como ya se comento en la secciéon 4.2.2 este médulo esta integrado en el médulo
de la geometria.
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Jol

input.condicionesvuelo

4.4.

.altitud

Juinf{velocidad de vuelo)

relT(relacion de temperatura)
.alpha {@ngulo de atague)

.beta(dngulo de resbalamiento)

.Ntot (panelesen)
.M(paneles en X)

.chord (cuerdaen la raiz)
.torsion (torsion en la raiz)

.pos_ref_x{posicion en X)

.Xv (puntos enx del ala)
.y (puntos enx del ala)

.alpha (ley de torsion)

.envergadura

.perfil

.M (panelesen ¥ de cada cajon)
.bIporcentaje envergadura)
.psi (flecha)
.E(estrechamiento de cada cajon)
.alpha (torsion de cada cajon)

.Died (diedro de cada cajon)

Resultados Cp,

Figura 4.7: Arquitectura VLM+-coef presiones

presiones

.CDi(resistencia inducida)

.Cpext (coef. presiones extrados)

.Cpint (coef.presiones intrados

.CL (sustentacion ala)

puntos

XCARGA (puntos carga enX)

.YCARGA (puntos cargaen Y)

MCON (puntos control en X)

.yCON (puntos control en )

Esta secciéon tratara la arquitectura interna del tltimo moédulo que conforma el programa.
Llegados aqui, recopilamos la informacion que se ha obtenido: condiciones de vuelo, datos
geométricos y soluciones aerodinamicas. Con todo esto, ya es posible resolver cada uno de los
sistemas de ecuaciones planteados para cada elemento de la geometria. Estas ecuaciones son

las que se han ido explicando y desarrollando a lo largo del apartado 3.3.

La arquitectura (representada en el diagrama 4.8) se basa en la lectura de todos los datos
obtenidos anteriormente para como dato de salida proporcionar el valor de la resistencia debida

a las excrecencias, Cp,.

El moédulo se ejecuta mediante un ‘pushbutton’ llamado ‘Calcular resistencia’ y que se en-
cuentra en la interfaz de usuario GUI _wing geometry. Como puede verse en el Anexo A, al
pulsar ese botén, el programa pedira una serie de archivos de entrada de extension ‘mat’ que
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se corresponden con los datos de entrada que lee el codigo.

[ = =

input.condicionesvuelo output

input.ala

.CDe(resistencia excrecencias )

Input.presiones

Figura 4.8: Arquitectura resistencia excrecencias

Aunque en esta memoria no se detalla el codigo desarrollado, sino su arquitectura y modo de
proceder, es importante comentar que la funcion GUI_wing__geometry (cuyo diagrama de flujo
se corresponde con el de la figura 4.10) contiene diferentes funciones que calculan resistencias
por separado. Asi, el usuario que acceda a dicha funcién, encontrara dentro de ella, entre otras,
las siguientes funciones:

= Slat.m: funciéon que calcula la resistencia debida a las excrecencias de los slats.

» Flaps.m: proporciona la resistencia de las excrecencias que generan los flaps.

= Aleron.m: resuelve la resistencia de todas las exrecencias que comprenden el alerén.

= spoiler.m: devuelve el valor de las resistencia de las excrecencias de los distintos spoilers.

= ranuras_ hor.m: calcula la resistencia de las distintas excrecencias que pueden generar este
tipo de ranuras.

= ranuras_ vert.m: da la resistencia generada por las excrecencias de las ranuras verticales.

= Panel.m: funcién que resuelve la resistencia de excrecencias debida a los paneles de acceso
que se encuentran en el intradés del ala.

Estas funciones poseen una estructura interna similar, siguiendo el diagrama de la figura

4.9.
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Inicio

Lectura:
-Geometria
-Aerodinamica

Inicializar variables salida

ik<=n_cajones?

Cdlculo resistencia de:
-Ranuras (k)
-Resaltes (k)

-Remaches (k)

Resistencia excrecencia (k)

Resistencia total

Salida

Figura 4.9: Arquitectura archivo GUI _wing geometry.m

Hay que destacar que el célculo de los remaches no tiene un cédigo independiente, sino que
dentro de cada elemento se ha definido la resistencia que generara el remachado que se le ha
supuesto a cada uno y que se vio en el apartado 3.3.

La resistencia total final, que es el dato de salida, sera la suma de cada una de las resistencias
obtenidas en cada uno de los archivos “m’ que acaban de definirse.

Nuevamente se recuerda que el calculo del estabilizador horizontal es idéntico que el del
ala, pero cambiando el valor de los datos de entrada y haciendo nulos los elementos slat, flap y
spoiler.
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Lee inputs

Ejecutar los codigos de
cada elemento:
-5Slat.m
-Flaps.m
- aleiron.m

)

Calculo Cdi de cada
elemento

Calculo CDe
- CDe=2*3Cdi

Salida CDe

Figura 4.10: Arquitectura archivo GUI wing geometry.m

Por tltimo, queda la arquitectura del fuselaje (diagrama 4.11) y la del estabilizador vertical
(diagrama 4.12). Si bien la estructura es la misma, cambia la interfaz de usuario y los c6digos
internos que ésta ejecuta. Como funciones comunes se tienen los archivos:

= rh_fuselage.m: calcula la resistencia generada por las ranuras horizontales. Valido tanto
para fuselaje como para estabilizador vertical.

= rv_ fuselage.m: obtiene la resistencia de excrecencias debida a las ranuras verticales. Fun-
cién usada tanto en el cédigo del fuselaje como del estabilizador vertical.

= E -

input.condicionesvuelo

— input.fuselage

output.fuselage

output

.CDe(resistencia excrecencias)

Figura 4.11: Arquitectura resistencia excrecencias fuselaje
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Sin embargo, en el caso del archivo GUI _fuselage.m, las otras funciones internas que contiene
son las que siguen:

= ventana.m: archivo que calcula la resistencia generada por las ventanas.

= puerta.m: genera la resistencia debida a las excrecencias de las puertas.

[ = J =

input.condicionesvuelo

output

input.st_wvertical

.CDe(resistenciaexcrecencias )

output.st_wvertical

Figura 4.12: Arquitectura resistencia excrecencias estabilizador vertical

Por otro lado, el archivo GUI _st_wvertical.m no tiene ni las funciones ventana ni puerta,
sino que calcula la resistencia del timén vertical. Como el cadlculo de la resistencia debida al
timén es mas rapida y sencilla, no se cre6 un archivo independiente, sino que dentro de las
funcion GUI st _wvertical.m se realiza su calculo.

Con esto, queda completamente explicada toda la arquitectura de cada uno de los modulos
principales en los que se ha dividido el progra a informatico, sin entrar en detalle de los codigos
creados, los cuales el usuario puede consultar en el CD que se adjunta con esta memoria.
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5. ESTUDIO COMPARATIVO DE LAS ACTUACIO-
NES

En este apartado se va a realizar un estudio que permita cuantificar el efecto de las tole-
rancias de las excrecencias en las etapas de crucero y subida, tipicas de una misiéon de vuelo.
El descenso no se ha estudiado porque se supone que se hace con los motores al ralenti, lo
que implica un consumo nulo de combustible y por tanto las dimensiones de las tolerancias de
fabricacién no influiran.

5.1. Datos genéricos

En cada tramo en estudio lo que varia es la resistencia parasita C'pg. Esta resistencia parasita
se define como la suma de la resistencia parasita propia del avién al completo y la resistencia
pardsita debida a excrecencias (Cpo = Cpoa + Cpe). Este dltimo valor, Cp, sera el que ird
variando.

La resistencia pardasita del avién completo (Cpg,) se obtiene utilizando el método propor-
cionado por Roskam [11], valido para altas velocidades (caso que nos ocupa) y que permite
relacionar el coeficiente buscado con la velocidad de vuelo y el término I,, que se obtiene de
graficas proporcionadas en esa misma referencia. Asi se tiene:

I 3
Cpoa = 1.114 - 10° (;) (5.1)

con la velocidad introducida en mph. Sustituyendo con los datos utilizados hasta ahora, se tiene
Cpa = 0.02096.

En la siguiente tabla se recoge el valor de todos los términos que se usardn durante los
apartados 5.2 y 5.3, a modo de resumen y para tenerlos agrupados:

Magnitud Valor
¢ 9.347-10~ 657/
Mp 0,85
h (altitud) 36000 ft
v 440 kts
R 2500 km
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donde:

— ¢t es el consumo especifico de combustible. Para los motores que tiene el A320 (dos
motores CFM56-5A1) tiene un valor de 9.347-107° NW/S Este parametro se considerara
constante durante todo el documento.

— 1, es el rendimiento propulsivo, y se ha supuesto igual a 0,85. Se considerard constante
a lo largo de todo el proyecto.

— R: alcance en la fase de crucero, supuesto de 2500km para este caso en estudio.

Debido a la falta de documentos de tolerancias tipicos, que pudieran servir de referencia
para el proyecto, los valores considerados como referencia para las tolerancias de fabricacion en
funcion de cada elemento se han supuesto y agrupado en la tabla 5.8.

En esa tabla se presenta tanto el valor nominal (inevitable por diseno) como el de tolerancias
(modificable y que se estudia en este documento) por tipo de imperfeccién y elemento. Se vuelve
a recalcar que esos valores de tolerancias tipicos que aparecen dicha tabla se han considerado
como los de referencia. Asi por ejemplo, cuando se hable de una tolerancia del 100 % se estara
haciendo mencion a estos valores, el 200 % implicard duplicarlos y el 50 % tomar la mitad.

Por otro lado, esos valores de tolerancias que se han considerado como de referencia (tabla
5.8) estén explicados y separados, para todos los elementos que se estudian en nuestro caso, en
el anexo D, donde se remite al usuario interesado.

Partiendo de esos datos de tolerancias de referencia se ha realizado un barrido para diferentes
valores de las mismas, obteniendo para cada caso distintos valores de C'D, total. Asi, el valor
a introducir para cada imperfeccién de cada elemento en las interfaces de usuario cumpliran la
formula:

%Tolerancia
Valortotal: Valornominal—i_ * Valortolerancia

100

Es importante diferenciar entre el limite de la tolerancia superior y la inferior. Asi, cuando
se hablan de porcentajes de tolerancias en positivo, es porque se esta trabajando con los valores
de tolerancias superiores. En caso de hablar de porcentajes negativos, los valores a introducir
seran los de la tolerancia inferior. A modo aclaratorio se va explicar cada uno de los valores de
tolerancias (en porcentaje) que se han estudiado en el documento:

e 0: esto implicaria el caso ideal donde el valor de la excrecencia seria igual al nominal. Esto
es, no habria ningtn error de tolerancia.

e 50: aqui se supone que las tolerancias tendran el valor de la mitad de las tolerancias de
referencia.

e 100: el valor para las tolerancias es el de las tolerancias de referencia.
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e 200: se duplica el valor de las tolerancias de referencia.

e -100: se toma como valor de tolerancia la tolerancia de referencia inferior.

e -50: el valor de la tolerancia es la mitad de la tolerancia de referencia inferior.

e -200: consiste en duplicar el valor de la tolerancia inferior.

En la tabla 5.1 se han agrupado los valores de la resistencia de excrecencias en cada parte del
avién, y en la tltima columna se tiene el valor total, C'D,.. Se observa claramente que a mayor
valor de la dimension de las tolerancias aumenta el valor de la resistencia de excrecencias, que

es lo que se esperaba que sucediera.

Una unidad de medida méas amigable a la hora de representar los valores de los coeficientes
de resistencia son los cuantos. Un cuanto, Cy, es una unidad adimensional que equivale a 1074,
El por qué se usa es debido a que los coeficientes de resistencia suelen tener valores menores a

la unidad, por lo que su expresién en cuantos facilita la visualizacion del valor.

En la tabla 5.1 todos los valores de resistencia de cada parte del avion, asi como la resistencia

final debida a excrecencias, vienen expresados en cuantos.

% Ala (x10*) Fuselaje (x10*) St. Vert. (x10*) St. Hor. (x10*) CD, (x10%)

0 1.3973 0.034784 0.002173 0.010299
50 4.8027 0.06083 0.006905 0.014551
100 8.5178 0.09529 0.01519 0.01968

200 15.7595 0.1726 0.035464 0.030841
-50 4.2971 0.055876 0.005834 0.003527
-100 7.87196 0.080826 0.012995 0.0185917
-200 12,7615 0.151018 0.030864 0.035636

1.56234

4.906475

8.6828632

16.064698

4.3716872

8.01595774

13.045501

Tabla 5.1: Resistencia total en funcién de las tolerancias

5.1.1. Analisis por partes del avién

En la figura 5.1 se representan graficamente los valores de la tabla 5.1. Ahi se ve claramente
como el ala es la parte de la aeronave que aporta mas resistencia, como era de esperar.
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Como es logico, el menor valor de la resistencia total debida a excrecencias se produce para
el valor de tolerancias de fabricacion del 0%, que seria el caso idilico donde no hay tolerancias
de fabricacion y el valor de la imperfeccién es igual al valor nominal.

CDe partes avidn v3 Tolerancias

06—

04

02—

Fuselaje

St. Vertical
St. Horizontal
Ala

Total

1)
-200

Figura 5.1: CDe vS Tolerancias para cada parte de la aeronave

|
-150

| 1
-100 -0 o &0 100 150
Tolrancias [%]

200

Dejando de lado las alas y representando iinicamente el fuselaje y los estabilizadores, puede
verse la tendencia e influencia de cada una de esas partes en la grafica 5.2.

Se observa como el fuselaje es la siguiente parte de la aeronave que mas resistencia gene-
ra, como también era de esperar, y siguiendo la misma tendencia que el elemento alar. Los
estabilizadores por su parte producen una resistencia debida a excrecencias bastante similar.

Resistencia partes del avion vS Tolerancias

Fuselaje
St. vertical
St. horizontal

CDe

06—

04k

-150

Figura 5.2:

-100 -a0 a 50 100 150
Tolerancias %]

CDe vS Tolerancias de estabilizadores y fuselaje

200
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5.1.2. Analisis por elemento alar

En las figuras 5.3, 5.4 y 5.6 se representan, los resultados de la tabla 5.1 para el caso de
barrido de las tolerancias de fabricacion superiores, inferiores y todas juntas, respectivamente,
pero para el caso particular del ala. Es decir, en la primera grafica se tienen los resultados desde
las tolerancias del 0% al 200 %, en la segunda del -200% al 0% y en la tercera y tltima todo
el rango de tolerancias estudiadas.

Resultados grafica 5.3:

En caso de un aumento progresivo de las tolerancias de fabricacion superiores, se observa
un amento en todo momento de la resistencia de cada elemento.

Destaca como los alerones, a partir del valor de tolerancias tomado como referencia (100 %)
aumenta mucho su resistencia. Sin embargo ésta apenas se ve afectada al reducir las tolerancias
de fabricacion por debajo del valor de referencia. Esto significa que la tolerancias de referencia
para el caso del aleréon podria ser la éptima.

Por otro lado, los spoilers tienen un aumento de su resistencia muy acentuado desde va-
lores del 50 % de las tolerancias de referencia. Aunque a partir del 100 % la curva crece con
menor pendiente. Tolerancias por tanto del 50 % de las tolerancias de referencia optimizarian
la resistencia generada por este elemento.

Los demas elementos tienen un crecimiento mas o menos constante con las tolerancias, por
lo que es claro que a menor valor de tolerancias menor resistencia.

w10 CDe par elementa alar
9 \ T T T T T

— L vetticales
g U. horizontales =
Paneles acceso
Slats

i Flaps =)
Alerones
— Spoilers

e \ \ f I I 1 T
0 20 40 60 80 100 120 140 180 180 200

Talerancia [%)]

Figura 5.3: CDe vS Tolerancias positivas para cada elemento alar
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Por tultimo, destacar la importancia que supone usar unas tolerancias menores en el caso
de las uniones horizontales y slats, que son los elementos que mas contribuyen a la resistencia
total. Si bien es cierto que los flaps también aportan gran parte de la resistencia total de las
alas, por la grafica puede verse que variar las tolerancia de fabricacion no influye demasiado en
esa resistencia.

Resultados grafica 5.4:

En este caso un aumento de las tolerancias inferiores no en todos los elementos supone un
aumento de la resistencia.

Asi, en el caso de los slats, con valores de tolerancias entre el 0% y el -50 %, se reduce la
resistencia. Sin embargo, hay un aumento de la resistencia desde -50 % hasta -100 % del valor
de esas tolerancias inferiores, para luego volver a aumentar entre el -100 % y el -200 %. Esto
puede deberse a que para los valores de fabricacion entre el -50% y el -100 % la resistencia
debida a los escalones generados en los slats penaliza mds que las ranuras. Y a partir del -100 %
la disminucién del tamano de las ranuras reduce mas la resistencia de lo que un escalén mayor
la aumenta.

En el caso de los flaps, aumentar el valor de las tolerancias inferiores disminuye en todo
momento la resistencia debida a excrecencias. Esto es asi porque implica una disminucién de
las ranuras y de los escalones.

Por 1ltimo es de destacar que la resistencia de las uniones verticales aumentan con el valor
de las tolerancias inferiores porque implican imperfecciones de tipo escalén mayores.

Los demas elementos por su parte contribuyen en menor medida a la resistencia total y
ademads se encuentran menos influidos por las tolerancias de fabricacién inferiores.

¥10® CDe por elemento alar
45 ; | : : | | |

—U. verticales
A U. horizontales —
Paneles acceso
Slats

38— Flaps —
Alerones
Spoilers

[1E:} —

L | ; 4
] b I i I i t t I
-200 -180 -160 -140 -120 -100 -80 -60 -40 =20 a
Tolerancias [%)]

Figura 5.4: CDe vS Tolerancias negativas para cada elemento alar
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5.1.3. Analisis por tipo de imperfeccién

A continuacién se va a realizar el mismo barrido de tolerancias de fabricacién, pero estu-
diando la resistencia generada por el tipo de imperfeccion, en lugar de por elementos o partes
de la aeronave.

En la gréafica 5.5 se puede ver la evolucién del tipo de imperfeccién con las tolerancias. Asi,
es claro que al aumentar el tamano de los remaches, aumenta la resistencia.

La resistencia debida a las ranuras aumenta a medida que aumenta el tamano de la tolerancia
superior y disminuye cuando aumenta la inferior.

En cuanto a las imperfecciones del tipo resaltes, estas aumentan la resistencia tanto al
aumentar el valor de las tolerancias superiores como de las inferiores. Sin embargo, el incremento
de la resistencia es mas acusado cuando lo que aumenta es la tolerancia inferior.

x10° CDe v3 tolerancias por imperfeccion
1.8
T T T

Ranuras
17 b Resaltes el
X Remaches
Total

cDe [-]

0 I | I | e | I |
-200 -150 -100 -50 0 50 100 150 200
Tolerancias [%]

Figura 5.5: CDe vS Tolerancias en funcién del tipo de imperfeccion

Resultados grafica 5.6:

Finalmente, en esta grafica se agrupa el barrido total realizado a las tolerancias. Si algo
puede destacarse de esta grafica es que a partir del 50 % del valor de la tolerancia de referencia
hay un aumento més significativo de la resistencia.
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w0 CDe por elemento alar
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U. verticales
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Toelrancias [%)]

Figura 5.6: CDe vS Tolerancias para cada elemento alar

5.2. Subida

En este apartado se pretende estudiar la variaciéon de combustible, dada una ley de subida
tipica hasta alcanzar la altitud de vuelo de crucero, ante la variacion de las tolerancias de
fabricacién. Para este segmento de vuelo se ha tomado como altitud final la altitud de crucero,
es decir 36000 pies.

Durante todo el segmento de subida se cubre un amplio rango de altitudes, a lo largo de las
cuales parametros como la velocidad y la densidad del aire, entre otros, varian continuamente.
Con el objetivo de tener una visiéon general y poder estudiar el efecto de las tolerancias de
fabricacion en este tramo, se ha decidido promediar el valor de los parametros que intervienen.

A efectos de normativa la fase de despegue (previa a la subida y que no se ha estudiado
en este proyecto) finaliza cuando la aeronave alcanza los 1500 pies, momento en el que se
inicia el tramo de subida. Algunos de los datos usados para este segmento, obtenidos de las
referencias [13] y [14] son:

(cerca de los 78000kg que es el maximo del A320).

Velocidad para el segmento de subida: 290 IAS.

Empuje del motor en subida: 110kN.

Como la subida empieza a 1500 pies y termina al llegar al crucero, 36000 pies, se toma
como altitud de subida la promedio: 18750 pies= 5715 metros.
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Para el cilculo de la resistencia es necesario conocer el dato de velocidad en TAS. La ecuacién
5.2, obtenida de la referencia [15], permite obtener esta velocidad:

2 h

TAS ~ TAS(1+ ———
5 S +1001000

) (5.2)

donde ‘h’ que es la altitud media se introduce en pies.

Sustituyendo los valores de altitud y velocidad (IAS) que son conocidos, se obtiene una
velocidad de TAS=399 kts= 205 m/s.

La expresion del angulo de subida, v.mp viene dada por:

T—-D

Yelimp = GArcsSin

que sustituyendo por sus expresiones correspondientes y recordando que la aeronave modelo
tiene 2 motores, queda:

2n, P
Iy — 1/2vaS(CDi + CD())

W

(5.3)

Velimb = ATCSIN

La velocidad vertical, v,, normalmente expresada en ft/min sigue la expresién:
Uy = VSINY

A continuacién, para calcular el consumo de combustible, se van a utilizar las ecuaciones de
Raymer (ver referencia [16]) y son las que siguen:

_dh

Uy

dW; = —TSFC - Tdt

dt

donde los términos de consumo especifico, TSFC y empuje T son constantes durante toda
la subida. Por tultimo, el término de empuje puede relacionarse con la potencia mediante la
siguiente expresion:

T[N] = ?[1; [/VZ]]

Sustituyendo con los valores de la tabla 5.1, asi como de los datos recogidos en esta seccion,
para los distintos valores de resistencia de excrecencias agrupados en la tabla 5.1, se obtendra
un consumo de combustible en subida variable con las tolerancias de fabricacién (ver tabla 5.2).
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Tolerancias [ %] AWiupida [kg]

0 941.83
20 957.27
100 973.09
200 1009.8
-50 953.93
-100 970.07
-200 993.27

Tabla 5.2: Consumo de combustible durante la subida en funcién de las tolerancias

5.3. Alcance para crucero

Se va a abordar el estudio del alcance R (ecuacién 5.5), que es la distancia que puede ser
cubierta por una aeronave. Su expresion general viene dada por la relacion con el consumo de
combustible referido al diferencial de la distancia.

AWy cpDv
dWy dt Mp cpD
— = = A
dsS ﬁ v Mp (54)
dt

Considerando que la variaciéon de masa de combustible es igual a la variacién de masa del
avién completo, pero con signo opuesto (dW;=-dW), y que para vuelo nivelado como es el caso
en estudio se cumple L=W, queda que el alcance es:

52 w2 o I dW
"y
R = s = —/ — 5.5

S1 w1 cpD W (5:5)

Para nuestro estudio consideraremos altitud y velocidad constantes, siendo v=440kts y
altitud=36000pies. Bajo estas condiciones, los coeficientes C'; y C'p no son constantes, pero se
supone un modelo de polar parabdlica que permite relacionarlos, resultando:
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1
CD == CDO—FKC% - CD() + mc%

Sustituyendo el modelo de la polar parabdlica y desarrollando la ecuacién (5.5) se llega a la
siguiente ecuacion:

R =

_/CL2 @ CL dCL _ _/CL2 @ dOL (56)
Cr1 Cp CD() + KC% CL Cr1 Cp CD() + KC%

Llegados a este punto ya puede integrarse, resultando un arcotangente:

2n, L C C
R="" = (arctan <L1> — arctan <L2>> (5.7)
Cp D max CLmindrag CLmindrag
donde:
— % . es la eficiencia aerodindmica maxima y se obtendra de la ecuacion 5.8.

— ClLmindrag: ©s €l coeficiente de sustentacion para resistencia minima. Se calculard mediante
la ecuacion 5.9.

— Wit peso de la aeronave (incluyendo combustible) al inicio del crucero. Se usard Wi=Wj-
dWsubida-

— Wit peso de la aeronave (incluyendo combustible) al final de la fase de crucero.

— v: es la velocidad de crucero. Como ya se ha comentado sera de 440kts.

L 1

= - 5.8
C11)0

CLmindrag = K (59)

1
definiéndose K=——, siendo A el alargamiento alar y e el coeficiente de Oswald. El término K

mA\e
queda completamente definido y obtenido del codigo ‘coef presiones.m’ incluido en el CD que
acompana a esta memoria y cuyo valor en este caso es K=0,03047.

Se va a estudiar el consumo de combustible imponiendo un mismo alcance y unas mismas
condiciones de vuelo, partiendo desde la misma masa inicial W7, obtener la masa final W5
cuando lo que varia es la resistencia parasita Cpy.

Despejando W2 de la ecuacion 5.5, y sustituyendo la definicién del coeficiente de sustenta-
cion en la misma, se tiene:

w

Cpr=——+—
L 1/2pv%S, s

(5.10)

77



1 C R
Wy = = pv*Sre;ClLmindragtan | arctan ( L1 ) — Cp (5.11)
2 CLmindng L

Luego evaluando el peso al final del crucero con la ecuacion 5.11 para distintas cantidades de
Cpe, se obtendra la dependencia del consumo de combustible con la dimension de las tolerancias.

Los datos que se van a usar durante la ecuacién 5.11 son los de la tabla 5.1, donde las
condiciones del flujo y S,.; han sido obtenidas mediante el cédigo ‘condiciones vuelo.m’ que

puede consultarse en el CD. Los términos CrLmindrag ¥ % no se han incluido en la tabla pues
max
dependeran del valor de Cp, (recordar las ecuaciones que los definen, 5.8 y 5.9 respectivamente).

Combustible ahorrado a igualdad de alcance: se sustituyen los valores agrupados en
la tabla 5.1 y los distintos valores que se han obtenido de C' D, recogidos en la tltima columna
de la tabla 5.8, en las ecuaciones 5.8 y 5.9 y por ultimo en la ecuacién 5.11. El resultado de
esta ultima es el peso al final del crucero.

Conocido el peso al inicio del crucero, Wy (Wo-AWsupiaa), v 0bteniendo el peso al final, W2,
se puede obtener el combustible consumido para el alcance establecido (Wi-Wo=AW,,41).

En la siguiente tabla se ha agrupado el consumo de combustible en funcién de las tolerancias
de fabricacién, asi como el ahorro o incremento en porcentaje del consumo respecto al de las
tolerancias éptimas (las valores para las tolerancias de fabricacién 6ptimas son la fila del 100 %).

Valores de variacion de combustible positivo indican un aumento del consumo respecto al que
se obtiene con las tolerancias de referencia. Y viceversa, valores de incremento de combustible
negativo implican un ahorro en el consumo.

Se ve claramente la tendencia que se esperaba, y es a mayor valor de las tolerancias de
fabricacion, menor peso al final del crucero. Esto es lo mismo que decir que al aumentar las
tolerancias aumenta el consumo de combustible.

La ultima columna de la tabla 5.3 refleja la variacién del consumo de combustible, en
porcentaje, respecto al consumo del caso éptimo. Asi, los valores negativos implican ahorro de
combustible (se dan para menores valores de tolerancias), mientras que los valores positivos
conllevan un aumento en el consumo de combustible (que se obtienen para las tolerancias de
valor mayor a las 6ptimas).

Por tanto, para un mismo alcance, bajo las mismas condiciones aerodinamicas y de carga,
y para distintos valores de tolerancias de las excrecencias, la relacién entre las tolerancias y el
consumo de combustible queda plasmada en la figura 5.7.
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Tolerancias [ %] AWuida k8] AWerncero [kg] AWina [kg] ACombustible [ %]

0 941.83 7446 8387.83 -2.83
20 957.27 7546 8503.27 -1.49
100 973.09 7659 8632.09 0
200 1009.8 7892 8901.8 3.12
-50 953.93 7530 8483.93 -1.72

-100 970.07 7639 8609.07 -0.27
-200 993.27 7789 8782.27 1.74

Tabla 5.3: Consumo de combustible en funcién de las tolerancias

ACombustible v5 Tolerancias

ACOmhbustible [%]

3 i I | i i i I
=200 =150 -100 A0 n &0 100 150 200
Talerancias [%]

Figura 5.7: Combustible ahorrado/incrementado en funcién de las tolerancias de diseno
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Lo que se arroja de esta grafica es que el aumento de las tolerancias superiores penaliza
mas que aumentar las tolerancias inferiores. A medida que aumenta el valor de las tolerancias
inferiores, el consumo de combustible aumenta pero cada vez con una pendiente menos pronun-
ciada. Sin embargo, en el caso de aumentar las tolerancias superiores, la pendiente del consumo
tiende a crecer, aunque suavemente.

Nota: todos los datos geométricos, que se necesitan para definir el ala, fuselaje y los estabi-
lizadores de la aeronave en estudio, se obtienen de los planos recogidos en el Anexo B. Ademés
para facilitar el visionado, pueden verse todos los datos introducidos en las distintas interfaces
de usuario, agrupadas en las imagenes del Anexo C.

.. . .. . V. tolerancia
Elemento Imperfeccién| Dimensién | V. nominal
Zona A Zona B
Resalte Profundidad 0 +0.5/-0.8 | +0.8/-1.0
Unidn fija Ancho 0 max. 1.5 max. 2.5
Ranura - - -
Profundidad 0 max. 0.8 max. 1.0
Resalte Profundidad 0 +0.8/-1.0 | +1.0/-1.5
Unidn desmontable Ancho 0 max- 2.5 max. 3.5
Ranura - - -
Profundidad 0 max. 1.0 max. 1.5
Resalte Profundidad 0 +1.0/-1.5 | +1.5/-2.0
Panel de acceso Ancho 5.0 max. 3.0 max. 4.0
Ranura - - -
Profundidad 8.0 max. 1.0 max. 1.5
Resalte Profundidad 0 +1.5/-2.0 | +2.0/-3.0
Puerta Ancho 10.0 max. 5.0 max. 8.0
Ranura - - -
Profundidad 2.0 max. 1.5 max. 2.0
Resalte Profundidad 50.0 +1.0/-1.5 | +1.5/-2.0
Ventana Ancho 5.0 max. 3.0 max. 4.0
Ranura - , .
Profundidad 8.0 max. 1.0 max. 1.5
Resalte Profundidad 0 +1.0/-1.5
Slat Ancho 20.0 max. 5.0
Ranura - ;
Profundidad 2.0 max. 1.0
Resalte Profundidad 2.0 +1.5/-2.0
Flap Ancho 20.0 max. 5.0
Ranura - .
Profundidad 4.0 max. 2.0
Resalte Profundidad 0 +1.5/-2.0
Alerén Ancho 10.0 max. 4.0
Ranura - ;
Profundidad 2.0 max. 2.0
Resalte Profundidad 2.0 +1.5/-2.0
Spoiler Ancho 20.0 max. 3.0
Ranura - .
Profundidad 5.0 max. 1.0
Remaches Resalte Profundidad 0 +0.2/-0.2 | +0.2/-0.2

Figura 5.8: Tolerancias 6ptimas por elemento
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6. COSTES DE EXPLOTACION Y FABRICACION

Resulta evidente que menores valores en las tolerancias de fabricacion de las excrecencias
dan lugar a una reduccion de la resistencia total y por consiguiente a igualdad de condiciones
de vuelo y carga se reduce el consumo de combustible.

Teniendo en cuenta solamente el punto de vista de los costes de explotacion, lo ideal seria
no tener estas imperfecciones, o lo que es lo mismo, que las tolerancias de fabricacién fuesen
nulas. Sin embargo, conseguir reducir estas tolerancias encarece en gran medida los costes de
utillaje y fabricacion. Pues no solo habria que estudiar la nueva aerodinamica generada sino
que ademds habria que invertir en maquinaria mas precisa, cambiar procesos de ensamblaje y
demaés consideraciones.

Costes de explotacion. Llegados a este punto, es necesario realizar una estimacién de
los costes de explotacion, para estudiar el tiempo que se tardaria en amortizar la inversion de
reducir o aumentar los valores de las tolerancias de excrecencias.

Es importante destacar que los costes aqui calculados se refieren solamente a los incrementos
de costos debido a la resistencia de excrecencias de las aeronaves, no a la aeronave en su tota-
lidad. Aqui, los costes de explotacién dependeran del incremento o disminucién en el consumo
de combustible. Esto es, el coste de excrecencias es proporcional al consumo de combustible.

Se hace necesario elegir una aeronave modelo, que como ya se ha indicado en apartados
anteriores, para este proyecto se ha elegido el A320 entre otros motivos por tratarse de la
aeronave comercial que realiza la mayoria de los vuelos europeos por su tamano y prestaciones.

El operador que cuenta con mas aeronaves de este modelo en su flota en la actualidad es
China Eastern Airlines, con 164 modelos, y las companias con menos modelos cuentan con un
total de 10. Si nos fijamos en los operadores espanoles, vueling cuenta con 93 Airbus A320 en
su haber y la compania Iberia con 31. Como se tiene que establecer una flota concreta, y lo
normal son flotas de tamano medio, se ha decidido crear una supuesta flota constituida por
40 aeronaves A320 (valor mas cercano del que se compone la compaiiia Iberia). Ahora queda
indicar el nimero de operaciones al afio que realizard cada una de las aeronaves. Como se han
establecido operaciones de un alcance de 2500km en crucero, se estima que en ellas se emplean
en el total de la operacién unas 3’5 horas de vuelo. Asi teniendo en cuenta que un avién debe de
estar en vuelo la mayor parte de su vida, y considerando que en labores de revision, repostaje
y entrada y salida de los pasajeros pueda tardarse mas de media hora, se supondra que cada
aeronave hara 5 vuelos al dia de un alcance en crucero de 2500km.

Asi, 5 vuelos al dia, supone un total de 1825 vuelos al ano por cada aeronave que compone la
flota (un total de 40). Se va a estudiar el ahorro o aumento en euros anuales para una aeronave
en funcién del valor de las tolerancias de fabricacién de las excrecencias. Para ello es necesario
conocer el precio de combustible. A fecha noviembre de 2016, el combustible para aviacion tiene
un precio de 1.36 céntimos de ddlar por galon de combustible. Esto equivale a 1.25€ el galén,
o lo que es lo mismo 0.33€/litro o 0.4158€ /kg de combustible.
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Los datos obtenidos se agrupan en la tabla que sigue, donde los valores negativos indican
menor consumo anual (segunda columna), y por tanto ahorro en euros (tercera columna). Los
positivos implican mayor consumo y aumento de los costes, respectivamente.

Tolerancias [%] AW, [kg] ACostes [€]

0 -89154.9 -37070.607
50 -47019 -19550.625
100 0 0
200 98444.15 40933.0776
-50 -54078.4 -22485.799
-100 -8402.3 -3293.6763
-200 04815.7 22792.3681

Tabla 6.1: Costes de explotacién en euros anuales por avién

Asi, en el caso més desfavorable (duplicar las tolerancias de fabricacion), para la flota
supuesta, el incremento en el consumo de combustible de la compania supondra un sobre coste
de 1.64 millones de euros. El caso contrario, reducir las tolerancias hasta un el caso ideal, donde
no hay imperfecciones, repercutira en un ahorro de 1.48 millones de euros en combustible al
operador.

Costes de fabricacion. La hermeticidad y confidencialidad que rodean el sector aeronau-
tico, ha imposibilitado la obtenciéon de datos econdémicos que permitan cuantificar el aumento
o descenso de los costes de fabricacién en funciéon de las tolerancias.

Sin embargo en nuestro proyecto se plantea como necesario conocer esos costes, con el
objetivo de estudiar si conviene cambiar los valores de tolerancias de excrecencias, teniendo
como base los establecidos hasta ahora como los de referencia (recogidos en la tabla 5.8).

Asi pues se ha decidido establecer una serie de hipotesis que permitan representar una curva
aproximada representativa de los costes derivados de la fabricacion. Por tanto se considerara:

e A mayores valores de tolerancias menores costes de fabricacién (maquinaria menos precisa,
procesos menos restrictivos...). Por los mismos motivos pero en caso contrario, al reducir
las tolerancias aumentaran los costes de produccion.

82



e La curva presentard asintota para el valor de tolerancia 0% (en la actualidad es inalcan-
zable y por tanto el coste tenderia a infinito, es incuantificable).

e Otra asintota de la curva sera para valores muy elevados de tolerancias, pues los costes
de fabricacion llegaran un momento que no podran reducirse mas. Nunca se alcanzaria el
coste cero.

e Se va a suponer que la aeronave modelo, para las condiciones de vuelo establecidas y con
las tolerancias de excrecencias de referencia, se rentabilizara a los 5 anos.

e Se consideraran variables los costes de explotacién debido a las excrecencias en funcion
del valor de las tolerancias de estas.

Con toda esta serie de hipotesis y los datos recogidos en la tabla 6.1, ya pueden repre-
sentarse las curvas de los costes de explotacion y fabricacion en funcion de las tolerancias,
correspondiente con la grafica 77.

Es importante explicar que el cero del eje de abscisas no representa un cero absoluto, sino que
implica que a valores de tolerancia éptimas la penalizacion en los costes de fabricacién debido
a excrecencias es de cero euros, pues los costes de fabricacién se han calculado suponiendo
tolerancias optimas. Por otro lado, realmente la curva de explotaciéon no es tal, sino que solo
tiene en cuenta el coste debido a las tolerancias de las excrecencias. Anadir los demads costes
directos e indirectos solo supondria desplazar las curvas de fabricacién y explotacién respecto
al eje de ordenadas.

Como esos costes directos e indirectos no se conocen y su estudio carece de interés para el
proyecto que nos ocupa, pues solo nos interesa ver como afectan las tolerancias de fabricacién
debidas a excrecencias, la representacién gréafica elegida resulta valida.
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w10 Costes frente a tolerancias en un lustro
B T T T T T

Costes explotacidn
Costes fabricacidn
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Figura 6.1: Costes en funcién de tolerancias en un lustro de una aeronave

Vemos en la figura 6.1 como la curva que representa los costes de fabricaciéon cumple con
cada una de las hipotesis anteriormente establecidas para la misma.

La curva de los costes de explotacién se ha obtenido multiplicando por 5 (los afios que
hemos supuesto tarda en amortizarse una aeronave modelo) los datos de los costes recogidos
en la tabla 6.1 y que recordemos se corresponden con el ahorro o penalizacion econémica en
funcion de las tolerancias de fabricacién de una aeronave en un ano.

Ante los resultados representados en la grafica 6.1, queda claro que a mayores valores de
tolerancias menores son los costes de fabricaciéon pero mayores los de explotacién. Esto es,
cuesta menos fabricar la aeronave y podra venderse méas barata, pero a la compaiia le costara
mas su explotacion a la larga. Los costes de fabricacién se amortizaran en menos de los 5 afos
establecidos. Todo esto equivale a desplazar la curva de costes de explotacion hacia la derecha.

Lo ideal seria movernos en los valores cercanos al de las tolerancias de referencia, pero
a su izquierda, es decir, reducir las tolerancias de fabricacion. Si bien es cierto que llega un
determinado valor de estas tolerancias donde los costes de fabricacion se disparan, no siendo
viable continuar reduciendo las dimensiones. Puede verse como para valores de tolerancias
menores al 80 % estos costes se disparan.

Si por ejemplo se decidiese reducir el valor de las tolerancias a un 80 % del valor de las
de referencia, se tardarian mas de 5 anos en amortizar la inversién, pero una vez amortizada
las compafias ahorrarian unos 22000€ anuales por aeronave. Esto es, para la flota supuesta
en nuestro ejemplo (formada por 40 aviones), cada ano supondria un ahorro de 880000€ en
combustible solamente debido a la resistencia de las excrecencias.
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7. CONCLUSIONES

En este proyecto se ha intentado proporcionar una vision global del impacto de las toleran-
cias debidas a excrecencias sobre el consumo de combustible total de una aeronave. Previo al
estudio y obtenciéon de los resultados, ya se preveia que a mayor dimension de las tolerancias,
mayor seria el consumo de combustible pero por contra menor serian los costes de produc-
cién (menos precisién para la fabricacion y ensamblaje abarata los costes). Finalmente se ha
demostrado que:

= Mayor valor tolerancias — mayor consumo de combustible — mayor coste de explotacion.
= Menor valor tolerancias — menor consumo de combustible — menor coste de explotacion.

= Suponiendo unos tiempos de amortizacion, variar las tolerancias varia esos tiempos. Al
incrementar el tamano de las excrecencias se reduce el tiempo de amortizacién (menor
coste de produccién y por tanto de venta). Si por contra se reduce el tamano de las
excrecencias, el tiempo de amortizacion aumenta (mayor coste de produccién).

Hay que remarcar la importancia de las subrutinas desarrolladas, que permiten ser ejecu-
tadas sucesivamente sin que el usuario tenga que acceder a ellas en ningiin momento. En estos
c6digos, como ya se explicod, se digitalizaron distintas graficas con datos que eran necesarios,
lo que también evita que el programa se interrumpa y que el usuario tenga que tener acceso a
esas graficas para mirar en ellas e introducir los datos correspondientes.

Es importante también destacar la importancia que el desarrollo de la interfaz de usuario
proporciona al usuario. Gracias a esta sucesion de interfaces, se pueden introducir con facilidad
y sin tener conocimientos aeronduticos, todos los datos geométricos y las condiciones de vuelo
necesarias, para obtener el resultado de la resistencia debida a las excrecencias.

Ademas, en este proyecto, como se ha visto, se opté por la elaboracion de distintas interfaces
de usuario, de modo que se permite al usuario estudiar por separado las distintas partes del avién
(superficie alar, estabilizadores y fuselaje). Esto es muy ttil ya que observando los resultados
de resistencia obtenidos se vio que la superficie alar es sin duda la parte del aviéon que mas
resistencia genera, por lo que por ejemplo, el usuario interesado en reducir en gran medida
esta resistencia, quizas desea centrarse sélo en el estudio de esta superficie alar. Gracias a la
subdivision en distintas interfaces, este usuario no tiene que introducir datos de las demas
partes de avion y se reduce el tiempo de computo.

Por otro lado, aunque recordamos que no era objetivo del proyecto, la elaboracion de un
modelo vortex lattice interno permite como ya se ha comentado anteriormente, no depender
de la inyeccién de datos externos, de modo que el usuario, en primera aproximacioén, no nece-
sitaria tener acceso a otros programas ni a datos que no sean los puramente geométricos y de
condiciones de vuelo.

Es claro que cada uno de los apartados que se han estudiado y desarrollado pueden opti-
mizarse con el uso de datos geométricos y aerodinamicos reales asi como de herramientas de
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calculo especializadas. Algunos ejemplos de los datos que se tienen y que podrian optimizar los
resultados en caso de tener los reales son:

Planos basicos y medidas aproximadas— planos detallados de avién.

Valores de tolerancias 6ptimas supuestos — planos de tolerancias de excrecencias reales.

Desarrollo del modelo vortez lattice — uso de modelos CFD.

Costes de fabricacién supuestos — costes de fabricacion reales en funcién de las tolerancias
de excrecencias.

Flota de vuelo y operaciones supuestas — flota de vuelo y operaciones reales.

Finalmente, puede concluirse lo que ya se predijo, que a mayor valor de las tolerancias de
excrecencias mayor consumo de combustible pero menores costes de fabricacion. Si se conociesen
los costes de fabricaciéon y las operaciones de la flota del cliente reales, podrian optimizarse esos
valores de tolerancias en funcion de los tiempos de amortizacion que se deseen ofrecer.

No obstante, aunque las decisiones de optimizaciéon dependen de cada aeronave y del tipo
de operaciones que vaya a realizar, la herramienta desarrollada en este proyecto permite una
primera aproximacién bastante valida de la resistencia generada en funcién de los valores de
tolerancias.
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A. Interfaz de usuario

A.1. Condiciones de vuelo

En la figura A.1 se representa la primera pantalla a la que tiene acceso el usuario cuando
ejecuta la interfaz de nombre ‘GUIL.fig". En esta primera pantalla se distinguen una serie de
parametros y sus unidades, a introducir por el usuario, que se corresponden con las condiciones
de vuelo y que son:

s Altitud: serd constante durante todo el estudio. Se corresponde con la de la fase de
crucero y se introducira en pies. En nuestro estudio 36000 pies.

= Velocidad de vuelo: igualmente constante durante la ejecucion del programa. Medida
en nudos, es la velocidad de crucero de la aeronave. En el proyecto que nos ocupa recordar
que se tomo 440kts.

= Relaciéon de temperatura: pardmetro adimensional que representa la relacion entre
la temperatura del fluido justo antes de la pared del sélido y la temperatura del sélido
(T/T,, donde T, es la temperatura de la pared). En este proyecto se ha supuesto 1.

» Angulo de ataque: es el dngulo formado entre la cuerda geométrica de un perfil v la
direccién incidente del aire. Se considerara constante durante el estudio y se mide en
grados. Durante este estudio se supuso 5°.

» Angulo de resbalamiento: dngulo formado entre el cje de la aeronave y la direccién
relativa el viento. [gualmente constante y medido en grados. En el proyecto se tomo nulo.

Bl cun — X

Condiciones de vuelo

Altitud [pies]

Angulo de ataque
— [deg]
elocidad de vuelo
[kts] .
Angulo de

resbalamiento [deg]
Relacion temperatura

Hl

Ala/ St. horizontal Fuselaje Estabilizador vertical

Figura A.1: Interfaz de usuario para las condiciones de vuelo

Una vez introducidos los datos de cada uno de los pardmetros el usuario tiene 3 botones (push-
button) correspondientes a distintas superficies que quieran ser estudiadas, a saber:
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» Ala/St. horizontal: estudio del ala o del estabilizador horizontal que se modulara del
mismo modo pero con una geometria mas sencilla. Esto es, serdn nulos todos los elementos
menos el alerén.

= Fuselaje: al pulsar este botén emergera una interfaz nueva en la que podran introducirse
los datos correspondientes a un fuselaje y realizar su estudio de excrecencias.

» Estabilizador vertical: como su propio nombre indica, permitira el estudio de las excre-
cencias generadas en el estabilizador vertical de una aeronave.

En los siguientes apartados se explicaran las pantallas que surgen de seleccionar cada uno
de estos botones, en orden de izquierda a derecha.

A.2. Geometria alar/estabilizador horizontal

Tras introducir las condiciones de vuelo como se indicé en el apartado A.1 y pulsar el botén
‘Ala/St. horizontal’; de nombre ‘Ala/St. horizontal’, aparece la siguiente pantalla:

n Save Workspace Variables X
« v « Escritorio » GUI v D Bu »r
Organizar ~ Nueva carpeta == - 0
A bre - ec de modific Do
B Este equipo Nombre Fecha de modifica... Tipo
¥ Descargas Ningtin elemento coincide con el criterio de bisqueda
| Documentos
B Escritorio
=/ Imagenes
J\ Musica
B videos
‘= Windows8_0S (C, < >
Nombre: | input.condiciones.vuelo.mat| o
Tipo: MAT-files (*.mat) v

~ Ocultar carpetas Cancelar

Figura A.2: Guardado de las condiciones de vuelo

que permite guardar las condiciones de vuelo introducidas en un fichero de extensién ‘“mat’ y
de nombre predefinido ‘input.condiciones.vuelo.mat’, que posteriormente se necesitara. Automéa-
ticamente se establece la ubicacion para el archivo, aunque ésta es modificable, asi como también
puede cambiarse el nombre preestablecido para el archivo. Finalmente se le da a guardar y apa-
rece una nueva pantalla (correspondiente con la interfaz de nombre ‘GUI_wing geometry.fig’),
que es la que sigue:
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. GUI_wing_geometry

— Geometria principal del ala

Geometria de cajones
Posicion de referencia [m] - 5
Ndmoro ala 1 ’7 o Caion 1 Datos cajon Cargar datos
M [puntos en X] Calcular resistencia
. N [puntos en
Cuerda raiz [m] Seleccionar perfi
L Envergadura [%tot]
Torsion raiz [deg] solucién
Envergadura total [m)
— Excr " -
— Uni6n hor
__Slat — Flap — Alerén — Spoiler-
Depth [mm] Espesor [mm]
Cantidad Charnela [%tof] R Cantidad Extrado Intradés
Charnela [%toft] Pos_min [%tot] Pos_min [%tot] Charnela [%tof] Charnela [%tot) Charnela [%tot]
Pos_min [%tot] Pos_max [%tot] Pos_max (%o CharnelaF [%tot] Pos_min [%tof] Pos_min [%tof]
Pos_max [%tof] Resate — Resalte Pos_min [%tot] Pos_max [%tof] Pos_max [%tot]
_ Resate— Depth [mm] Depth [mm] Pos_max [%tot]
4 Resate— | — Union vertical e A
Depth [mm] L.chafian (mm] | 0 SR < Cantidad
- Depth [mm]
L.chafidn [mm] | o Radio [mm] 0 e C i g wEE AL Charnela [%tof)
Radio mmy L Ranura o — Lchaiin ] o CharnelaF [%tot] Pos_min [%tof]
Depth [mm] Fondio ey 0 Depth [mm] Radio menor [cm]
— Ranura Depth [mm] Radi [em]
|| Espesor [mm adio mayor [cm]
Depth [mm] Espesor [mm] T — Ranura 2 . - )
———— paracion
Espesor [mm] 2 Depth [mm] — Remaches ———
3 Espesor [mm] Depth [mm] Depih: siep [mmy
1 2 Calcular VLM+presiones B | Depth [mm]

Figura A.3: Interfaz de usuario para la geometria alar

En una primera observacion se ve claramente como la mayoria de los parametros se en-
cuentran desactivados. Ademaés, hay dos que estan inicializados en 1. Esto es asi porque el
programa estd pensado para guardar la geometria de un ntimero indefinido de alas, cada una
de las cuales estaran formadas por un nimero determinado de cajones, siendo el primer cajén
el correspondiente al fuselaje.

En las figuras B.2, B.3 y B.4 del anexo B se tienen los elementos y las medidas de la
geometria alar necesarias. Con esto se puede definir cada uno de los parametros de un cajén y
rellenar la interfaz de usuario correspondiente con la figura A.3 completamente.

Dada la cantidad de parametros que forman esta interfaz, se van a ir explicando por tramos.
Asi, en primer lugar se tendria el apartado donde se define la geometria principal del ala:

— Geometria principal del ala
Posicion de referencia [m]

Namero ala 1
x0
M [puntos en X]
Cuerda raiz [m] Seleccionar perfil

Torsion raiz [deg]

Envergadura total [m]

Figura A.4: Geometria principal del ala
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donde cada uno de los parametros que se tienen se definen como:

= Numero ala: indica el ala que se esta tratando.

= M: niimero de puntos para el mallado en la direccién del eje X.

» Cuerda raiz: dimension de la cuerda en la raiz, en metros.

= Torsién raiz: angulo de torsiéon en la raiz, medido en grados.

» Envergadura total: dimension de punta a punta de ala, en metros.
= x0: posiciéon en metros en el eje X donde se situa el origen.

= Seleccionar perfil: al pulsarlo nos permite elegir un archivo de extensién ‘dat’ que

contiene el perfil alar. En la siguiente imagen se muestra la pantalla que surge al seleccionar
el botén:

B Select File to Open X

- v 4 || « Escritorio > GUI1 v & | BuscarenGU P
Organizar v Nueva carpeta =: - i | 0
[ Este equipo Nombre Fecha de modifica... Tipo

¥ Descargas 7 n2214.dat

% Documentos I n6409.dat 10/2016 14:1 Archivo DA
[ Escritorio
&= Imagenes
D Misica
B videos
2y Windows8_0S (¢
s LENOVO (D)
v <

A n.a 2

Nombre: | .dat ~ ‘ (*.dat) e

Figura A.5: Seleccionar perfil

Ahora se pasan a definir los pardmetros de la geometria de los cajones (imagen A.7):

= Cajén: indica el cajon que se estd estudiando dentro del ala.

= N: namero de puntos para el mallado en Y.

= Envergadura: extension del cajon en la envergadura, expresada en porcentaje.

= Flecha: angulo que forma el cajon respecto al eje transversal del avién, en grados.

» Estrechamiento: relacion entre la cuerda al final e inicio del cajén. Es un nimero adi-
mensional.

= Torsion: angulo en grados del giro relativo de la cuerda.

» Diedro: dngulo de las alas respecto al horizonte, medido en grados.
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= Cargar datos: este boton se usa para cargar los datos de un ala previamente guardada. Al
seleccionarlo aparece una pantalla que nos permite elegir el archivo del ala que queramos

cargar:
I select File to Open X
€« . 4 <« Escritorio > GUIT v o P
Organizar v Nueva carpeta

Nombre

[ Este equipo

¥ Descargas o ala Microsoft Of
% Documentos 4 input.condiciones.vuelo 28/11/2016 19:06 Microsoft Of
[ Escritorio
&= Imagenes
D Misica
B videos
‘i Windows8_OS (C
= LENOVO (D)
A noa = >
Nombre: | mat | | MAT-fites ¢.mat) v

Figura A.6: Carga de datos

» Datos cajén: al seleccionar este botén (tras cargar los datos), apareceran en pantalla
los valores almacenados para el cajon seleccionado. En la figura A.7, si previamente ya
se hubiese introducido un ala de por ejemplo 3 cajones, tal y como esta la pantalla se
cargarian los parametros del Cajéon 1 que es el que estda marcado.

Geometria de cajones

Cajén 1 Datos cajon Cargar datos

N [puntos en

Envergadura [%etot]

Figura A.7: Geometria de cajones

Una vez definida la geometria de primer cajon, del ala 1 se selecciona el botén ‘Anadir
cajon’, remarcado en un circulo rojo con el nimero 1 en la imagen A.3, que lo que hace es
guardar los datos introducidos del cajéon 1, actualizar al cajon 2 y activar la introducciéon de
todos los pardmetros que se encontraban desactivados. El cajon 2 ya no es fuselaje, sino que es
el primer cajon del ala, por eso ya es necesario completar toda la interfaz.

Situados ya en el cajon 2, en primer lugar se rellena cada uno de los parametros del cajon
(son los que se tienen en la imagen A.7). A continuacién queda completar todo el apartado
referente a las excrecencias. En la interfaz A.3 se aprecia como la introducciéon de datos para las

excrecencias se han dividido por elementos, los mismos que se estudiaron durante la elaboracién
del documento.
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Nuevamente, debido a la gran cantidad de parametros a introducir, se va a explicar el
significado de cada uno elemento a elemento.

» Slat: apartado correspondiente a los datos necesarios para definir los slats sobre el ala y
la dimension de sus excrecencias.

— Slat

Cantidad
Charnela [%tot]
Pos_min [%tot]
Pos_max [%tof]
Resalte
Depth [mm]
L.chaflan [mm] 0

Radio [mm] 0

Ranura
Depth [mm]

Espesor [mm]

Figura A.8: Elemento slat

e (Cantidad: nimero de slats en el cajon en estudio.

e Charnela: indica, en porcentaje, la extension del slat a lo largo del eje X para el
cajon en estudio. Al ser un dispositivo de borde de ataque se necesita conocer dénde
termina pero no donde se inicia (se inicia en el borde de ataque).

e Pos min: indica, en porcentaje , el inicio del slat en la direccion del eje Y para el
cajon en estudio. Nota: el valor 0 indicaria que el slat se inicia justo con el cajon.

e Pos max: indica, en porcentaje , el fin del ultimo slat en la direccién del eje Y para
el cajéon en estudio. Nota: el valor 100 indicaria que el ultimo slat termina justo
donde termina el cajon.

e Depth: altura del resalte generado, en milimetros (‘h_step’ en la figura 3.2).

e L. chaflan: valor que se supone cero (escalén recto). En caso de que el resalte no
sea recto, sino que sea con chaflan, aqui se introduciria la longitud de ese chaflan
(parametro ‘1" en la imagen 3.1). Este dato se da en milimetros.

e Radio: predefinido como cero. Si el resalte es redondeado este valor pasara a ser no
nulo, se introducird en milimetros y se corresponde con el pardametro ‘v’ de la imagen
3.1.

e Depth: se refiere a la profundidad de la ranura y se introduce en milimetros (‘h’ en
la imagen 3.2).
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e Espesor: es la anchura de la ranura, se introducird en milimetros (definido como ‘t’
en la imagen 3.2).

= Flap: se corresponde con los datos necesarios para establecer la posicion y dimensiones
de los flaps.

Todos los valores a introducir son idénticos a los explicados para el elemento slat, a
diferencia de que en el caso del flap no se introduce la cantidad, y la definicién de la
charnela cambia. Ademas hay otro nuevo parametro.

— Flap

Charnela [%:tot]
Pos_min [“%tot]
Pos_max [%tot]
— Resalte
Depth [mm]
L.chaflan [mm] 0

Radio [mm] 0

Ranura
Depth [mm]

Espesor [mm]

Figura A.9: Elemento flap

e Charnela: indica, en porcentaje, la posicién del eje X donde se inicia el flap. Es un
dispositivo de borde de salida por eso se necesita conocer sélo el inicio (el final es en
el 100 %).

e Depth (en el apartado del resalte): profundidad del resalte generado por el flap, en
milimetros. Se corresponde con el pardmetro ‘h’ definido en la imagen 3.8.

= Alerdn: posicionamiento y dimensionamiento del alerén y sus excrecencias en la superficie
alar.

Los parametros que se tienen que definir para este elemento, como se ve en la figura A.10,
son los mismos definidos para el flap por lo que no van a volver a explicarse.

El resalte de los alerones es el debido al final e inicio de las ranuras, por lo que la profun-
didad del resalte se corresponde con la de las ranuras, por eso no es un dato a introducir
(esto se explico en el apartado 3.3.3).
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— Alerdn
Charnela [%%tot]
Pos_min [%etot]
Pos_max [%etot]

— Resalte
Depth [mm)]
L.chaflan [mm] 0

Radio [mm] 0

Ranura
Depth [mm]

Espesor [mm]

Figura A.10: Elemento aleréon

= Spoiler: los parametros de las excrecencias del spoiler, que forman resaltes y ranuras son
idénticos a los del flap. De los otros cinco valores a introducir, los de ‘cantidad’, ‘pos_ min’
y ‘pos__max’ ya se han definido en el slat, por lo que solamente quedarian dos parametros

por definir y que son los que siguen:
e Charnela: inicio del elemento spoiler en la direccién del eje X, en porcentaje.

e CharnelaF: fin del elemento spoiler en la direccion del eje X, en porcentaje.

— Spoiler

Cantidad
Charnela [%tot]
CharnelaF [%tot]
Pos_min [%tot]
Pos_max [%tot]

— Resalte

Depth [mm]
L.chaflan [mm] 0

Radio [mm] 0

— Ranura
Depth [mm]

Espesor [mm]

Figura A.11: Elemento spoiler
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= Union horizontal: son las uniones en la direccién del eje Y. Se distinguen entre las
uniones del intradds y del extradods, pero los datos a introducir en cada una de estas
uniones son los mismos. El diferenciar entre las dos superficies alares permite tener distinto
nimero de uniones en cada superficie.

Recordar que las uniones pueden ser a tope o a solape, como se explico en el apartado
3.3.6. Los datos a introducir para este elemento son:

Depth: profundidad de la ranura o del resalte, en milimetros.

Espesor: se trata de la anchura de la ranura, en el caso de tratarse de uniones a tope.
Si las uniones son a solape, este valor sera nulo.

Charnela: posicion en porcentaje en la direccién de X donde se sitian las uniones.
Si se tienen por ejemplo 5 uniones, se escribird un vector de 5 nimeros pues cada
union estard situada en una posicion.

Pos_min: posiciéon en porcentaje donde se inicia la unién, en la direccién de la
envergadura. Del mismo modo que con la charnela, admite la introduccién de un
vector de valores.

Pos__max: porcentaje de la envergadura del cajon donde termina la unién horizontal.
Permite introducir un vector de datos.

— Union horizontal

Depth [mm] Espesor [mm]
— Extradas Intrados
Charnela [%tot] Charnela [%tot]
Pos_min [%etot] Pos_min [%etot]
Pos_max [%etot] Pos_max [%etot]

Figura A.12: Elemento unién horizontal

= Union vertical: uniones generadas en la direccién del eje X. Nuevamente se puede dis-
tinguir entre uniones a tope y a solape. Asi, para los pardmetros de espesor y profundidad,
que se presentan en este elemento, son validas las definiciones de éstos mismos parametros
en las uniones horizontales.

Los datos de esta interfaz (figura A.13) que no se han definido anteriormente son:

Charnela: posicion en porcentaje, del eje X, donde se inicia la unién vertical. Admite
un vector de datos para el caso de haber mas de una unién vertical.

CharnelaF: posicion en porcentaje del eje X donde termina la unién vertical. Permite
introducir un vector de datos.
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— Union vertical
Charnela [%etot]
CharnelaF [%tof]
Depth [mm]

Espesor [mm]

Figura A.13: Elemento unién vertical

= Paneles de acceso: los pardmetros que se necesitan para definir todos los paneles de
acceso del intradés alar ya se predijeron en el apartado 3.3.5. Un ejemplo de disposicion
de paneles de acceso en el intradds de una superficie alar es el que se tiene en la figura
A.14. Asi, ese ala podria dividirse en 3 cajones, el primero correspondiente al fuselaje, el
segundo que contaria con 8 paneles y el tercer cajon con 19 paneles (del 9 al 28).

cajon 2 -7

cajon 3

cajon 1

Figura A.14: Ejemplo de disposicion de paneles de acceso

En la figura A.15 se tienen todos ellos agrupados tal y como se representan en la interfaz.
Asi, se definen:

e Cantidad: namero total de paneles en cada ala. Nota: se ha supuesto que las alas son
simétricas en todo, también en el numero y configuracion de los paneles de acceso.

e Charnela: indica el porcentaje respecto al eje X donde se sitia el centro del panel
mas cercano al fuselaje.

e Pos min: porcentaje respecto al eje Y donde se sitia el centro del panel més cercano
al fuselaje.

96



e Radio menor: supuesto el panel de acceso como un rectangulo, el radio menor seria
la altura de ese rectangulo. Valor introducido en centimetros.

e Radio mayor: se trata de la anchura del rectangulo, en centimetros.

e Separacion: distancia entre dos centros de paneles consecutivos. Valor introducido
en centimetros.

e Depth_step: altura del escalén generado entre el revestimiento y el panel debido a
una mala instalacién. Se introduce el valor en milimetros. Ver ‘depth_step’ en la
figura 3.18.

e Depth: profundidad de la ranura generada por el panel de acceso, en milimetros. Es
el pardametro ‘depth_groove’ en la figura 3.18.

e Espesor: anchura de la ranura debida al panel de acceso, en milimetros. Se definid
con el nombre de ‘anchura_ groove’ en la figura 3.18.

Paneles de acceso
Cantidad

Charnela [%ctot]
Pos_min [%ctot]

Radio menor [cm]
Radio mayor [cm]
Separacion
Depth_step [mm]
Depth [mm]

Espesor [mm]

Figura A.15: Elemento paneles de acceso

= Remaches: para este elemento sélo se pide como dato de entrada el espesor, en milime-
tros. Se trata de la altura de la cabeza del remache. No se introduce el diametro como
dato de entrada porque las tnicas graficas que se poseen son para la relaciéon h=0.2d, es
decir d=5h (donde ‘d’ y ‘h’ son los parametros definidos en la imagen 3.3).

Remaches

Depth [mm]

Figura A.16: Elemento remache

Ya se han definido todos los parametros de la interfaz grafica A.3. Asi, una vez rellenados
todos ellos para el cajon en estudio se tienen dos opciones:
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e Seguir definiendo cajones: se le da al botéon ‘anadir cajon’ y lo que sucede es que se
actualiza al cajon siguiente y todos los pardmetros (a excepcion de la geometria principal
del ala) se ponen con el valor 0.

e Terminar el ala: cuando ya no hay mas cajones por definir se selecciona en primer lugar
el botén ‘anadir cajon’, para grabar ese ultimo cajon y a continuacién ‘afiadir ala’ Este
segundo boton almacena todos los cajones del ala que se esta estudiando y se actualiza al
ala siguiente y se inicializa al cajon 1, poniendo en cero todos los deméas parametros. Si
no se quiere anadir otro ala, entonces se le da al tercer boton, de nombre ‘Guardar datos’

Al pulsar ‘Guardar datos’ se abre la siguiente ventana:

n Save Workspace Variables X
<« v P « Escritorio » GUI v O Buscar en GU o
Organizar v Nueva carpeta = - o
I Este equipo Nombre Fecha de modifica... Tipo
¥ Descargas 7 ala 29/11/2016 20:26 Microsoft O
) Documentos 74 input.condiciones.vuelo 28/11/2016 19:06 Microsoft O
=)
[ Escritorio
= Iméagenes
J\ Musica
H Videos
s Windows8_0S (C A E >
Nombre: | input.mat v
Tipo: MAT-files (*.mat) v
A Ocultar carpetas Cancelar

Figura A.17: Guardado de datos de los cajones

que sirve para guardar un archivo, de nombre predefinido ‘input.mat’ que contiene los datos
de los cajones. Y una vez guardado este archivo se abre otra pantalla:

n Save Workspace Variables X
— v « Escritorio » GUI v O Buscar en GU »
Organizar « Nueva carpeta = (7]

B Este equipo A Nombre ’ Fecha de modifica Tipo

& Descargas 7 ala 16/01/2017 19:10
7] input.condiciones.vuelo 28/11/2016 19:06

:jinput 16/01/2017 19:11 Microsoft Of

osoft Of

=] Documentes oft Of
I Escritorio
&=| Imagenes
J’V Musica
ﬂ Videos

‘s Windows8_0S (¢ o IE >

Nombre: | ala.mat .

Tipo: MAT-files (*.mat) v

A~ Ocultar carpetas Cancelar

Figura A.18: Guardado de datos de alas
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para guardar los datos de las alas y cajones, con el nombre predefinido de ‘ala.mat’ que
contiene los datos de las alas y de los cajones. Estos nombres pueden cambiarse y ponerse los
que se deseen.

Ya se tienen las condiciones de vuelo y las alas y cajones guardadas, el siguiente paso es
pulsar el botén ‘Calcular VLM+presiones’ que lo que hace es resolver para esos datos el método
VLM y calcular la distribucién de presiones sobre el ala y/o estabilizador horizontal en estudio.

Al pulsar este botén se abriran diferentes ventanas, que en orden de aparicion seran:

e Ventana 1: para cargar las condiciones de vuelo.

e Ventana 2: para cargar el archivo de los datos del ala.

e Ventana 3: para guardar un archivo “mat’ con datos del vortex lattice. Nota: nombre
predefinido ‘vlm.mat’.

e Ventana 4: para guardar un archivo ‘“mat’ con los datos de los coeficientes de presiones.
Nota: nombre predefinido ‘presion.mat’.

Finalmente queda calcular la resistencia generada por esos elementos y sus valores de to-
lerancias. Para ello se pulsa el boton 5 de la interfaz A.3 llamado ‘Calcular resistencia’. Esto
ejecuta los distintos cédigos explicados en el apartado 4.4 que calculan la resistencia genera-
da por cada elemento y da la resistencia total final debida a las dos alas (o al estabilizador
horizontal) de una aeronave.

Al pulsar éste botén se abren las siguientes ventanas, en el orden que se indican:

e Ventana 1: cargar las condiciones de vuelo.

Ventana 2: cargar el archivo del ala.

Ventana 3: cargar el archivo con los datos del VLM.

Ventana 4: cargar el archivo de los datos de las presiones.

Ventana 5: cargar el archivo ‘input.mat’.

El resultado, esa resistencia debida a excrecencias, se muestra en el recuadro situado justo
debajo del botén ‘Calcular resistencia’.

A.3. Geometria fuselaje

Recordando la primera interfaz que se tenfa (imagen A.1), si en lugar de pulsar ‘Ala/St.
horizontal’ se selecciona el botén ‘Fuselaje’, se abre una ventana idéntica a la de la figura A.2
y con el mismo objetivo, guardar las condiciones de vuelo de la pantalla ‘GUI1".
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A continuacién, tras guardar estas condiciones de vuelo surge la interfaz A.19 de nombre
‘GUIL_fuselage’, correspondiente al calculo de la resistencia debida a excrecencias en el fuselaje.
Aunque tiene menos pardmetros a introducir que en el caso de la interfaz del ala/estabilizador
horizontal, también son bastantes datos de entrada y se van a presentar por elementos.

Es importante destacar que los datos a introducir se refieren a una mitad del fuselaje, la
otra es simétrica.

B Gui_fuselage - X

Geometria fuselaje — Partes

— Puertas.
N (puntos en X) Ventanas Uniones horizontales. — Uniones verticales

Cantidad

Longitud [m] e Cantidad

Cantidad Cantidad

Posicion pos_mmn Posicin
Anchura [m] Separacion E—— pos_max Longitud

Longitud

— Ranuras ——————— Ranuras.
Remaches Songa

Altura Profundidad Profundidad
Profundidad — Resaltes————

‘ Altura

Profundidad Espesor Espesor
— Resaltes ——— &

Ranuras————————— Profundidad — Resaltes. R
Calcular resistencia Profundidad ‘

esaltes

Profundidad Profundidad

!

Anchura

Resultado

Figura A.19: Interfaz de usuario para la geometria del fuselaje

Asi en primer lugar se van a definir los parametros debidos a la geometria del fuselaje y a
los remaches:

e N (puntos en X): es el nimero de puntos del mallado en la direccién longitudinal del
fuselaje.

e Longitud: valor que indica la longitud total del fuselaje, introducido en metros.
e Anchura: valor que representa la anchura méaxima del fuselaje, en metros.

e Remaches (profundidad): altura de la cabeza del remache, dato en milimetros. Ya se
explicé en el apartado A.2.

Ahora se pasan a explicar cada una de las partes que pueden encontrarse en el fuselaje.

= Puertas: el elemento puerta queda completamente definido con los parametros de la
figura A.21, que se definen como siguen:

e Cantidad: nimero de puertas presentes en un lateral del fuselaje (en total habra el
doble de puertas).

e Posicionl: indica la posicién en la direccién longitudinal del fuselaje donde se sitta
el centro de la primera puerta. El dato se mete en porcentaje respecto a la longitud
total del fuselaje. Parametro A en la figura A.20.
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e Separacion: distancia, en metros, entre dos centros de puertas consecutivas.
e Longitud: anchura de la puerta, en metros. Representado como ‘W’ en la figura A.20.

e Altura: indica la altura de la puerta, en metros. En la imagen A.20 se corresponde
con el indice ‘H’.

Figura A.20: Parametros elemento puerta

e Profundidad (resaltes): identifica la altura del escalén generado entre el fuselaje y la
puerta. Es el parametro ‘h_step’ en la imagen 3.22. Valor en milimetros.

e Profundidad (ranuras): valor que representa la profundidad de las ranuras generadas
por las puertas. Es el parametro indicado como ‘h’ en la figura 3.22 y su valor se
introduce en milimetros.

e Anchura: indica el espesor de las ranuras generadas por las puertas. Representado
con ‘t’ en la figura 3.22, se anade el valor en milimetros.

— Puertas
Cantidad
Posicién1
Separacion
Longitud

Altura
— Resaltes.

Profundidad
Ranuras
Profundidad
Anchura

Figura A.21: Elemento puerta, del fuselaje

= Ventanas: las ventanas se definen por completo con los parametros de la figura A.22 y
que se definen como:

e Cantidad: nimero total de ventanas en un lateral del fuselaje.
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Posicionl: distancia en la direccién del fuselaje del centro de la primera ventana. El
valor que se introduce es en porcentaje del total.

Separacion: distancia, en metros, entre los centros de dos ventanas consecutivas.
Nota: se ha supuesto que todas las ventanas estdn equiespaciadas.

Longitud: anchura de las ventanas (eje longitudinal). El valor se introduce en centi-
metros.

Altura: indica la altura de las ventanas (eje transversal). Valor en centimetros.

Profundidad: se refiere a la altura de los resaltes que generan las ventanas. En la
figura 3.23 se representa con el parametro ‘depth_resalte’. Se introduce el valor en
milimetros.

Ventanas
Cantidad
Posicion1
Separacion
Longitud

Altura

— Resaltes

Profundidad

Figura A.22: Elemento ventana, del fuselaje

= Uniones horizontales: son todas aquellas uniones generadas por ejemplo por la unioén
de revestimientos, en la direcciéon de la envergadura del fuselaje. En algunos casos se
generaran ranuras, en otros escalones, dependiendo de si las uniones son a tope o a solape
(ver figura 3.20). Las pardametros de la figura A.23 son:

Cantidad: niimero de uniones horizontales en un lateral del fuselaje.

pos_min: indica donde se inicia la unién horizontal en la direccion del fuselaje. El
valor se introduce en porcentaje, siendo 0% el inicio del fuselaje y 100 % el final.
Nota: admite un vector de datos, cuya dimension serd el valor introducido en el
apartado de ‘Cantidad’.

pos_max: punto donde termina la unién horizontal, también en porcentaje del total.
Nota: también admite un vector de datos, que serd de la misma dimension que el
introducido en pos_min..

Profundidad (ranuras): el valor a introducir indica la profundidad de las ranuras
(parametro ‘h’ en la figura 3.2). Se introduce el valor en milimetros.

Espesor (ranuras): se trata de la anchura de las ranuras (parametro ‘t” en la figura
3.2). Se escribe en milimetros.

Profundidad (resaltes): indica la altura del escalén, en milimetros (parametro ‘h’ en
la figura 3.1).
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Uniones horizontales
Cantidad
pos_min
pos_max

— Ranuras

Profundidad

Espesor

— Resaltes

Profundidad

Figura A.23: Elemento unién horizontal, del fuselaje

= Uniones verticales: las uniones generadas en la direccion transversal del fuselaje. Se
podran generar ranuras o escalones, dependiendo del tipo de unién vertical (ver imagen
3.20). Los datos a introducir en la figura A.24 son:

e Cantidad: niimero de uniones verticales en un lateral del fuselaje.

e Posicion: aqui se introducird el valor o valores (serd un vector de dimensién 1x‘Cantidad’)
en porcentaje, en la direccion longitudinal del fuselaje, donde se sittian las uniones
verticales.

e Longitud: indica cudnto miden las uniones, en metros. Permite un vector de datos,
que sera de la misma dimension que el introducido para el pardmetro ‘Posicion’.

Los parametros de profundidad y espesor de las ranuras y de profundidad de los resaltes
son los mismos que los explicados en el elemento anterior (ranuras horizontales).

Uniones verticales
Cantidad
Posicion
Longitud

— Ranuras
Profundidad

Espesor

— Resaltes

Profundidad

Figura A.24: Elemento unién vertical, del fuselaje

Finalmente, una vez definidos todos los parametros de la interfaz grafica A.19, ya pueden
rellenarse todos los valores en funcion del fuselaje en estudio.
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Introducidos los datos, se pulsa el boton ‘Calcular resistencia’, lo que da lugar a:

= Aparece una pantalla como la de la figura A.6, para cargar las condiciones de vuelo.

= Se obtiene como resultado el valor de la resistencia total debida a las excrecencias del
fuselaje.

El pushbutton ‘Calcular resistencia’ internamente resuelve el problema del vortex lattice
para el fuselaje y la geometria dada (con las condiciones de vuelo de la primera pantalla), con
esto resuelve el codigo correspondiente a cada elemento y que permite obtener la resistencia de

cada una de las partes, para como solucién final dar el valor total de esta resistencia debida a
excrecencias.

Se emplaza al lector interesado, al apartado 4.5, donde se detall6 la arquitectura y los codigos
que se ejecutan al pulsar este boton.

A.4. Geometria estabilizador vertical

En esta seccién se explicaran los parametros de la interfaz grafica de nombre ‘GUI_st_ vertical’,

que se corresponde con la imagen A.25. Esta interfaz surge al pulsar el botéon ‘Estabilizador
vertical’ en la pantalla A.1.

Aqui se introduciran los datos correspondientes a la geometria tipica de un estabilizador
vertical y se obtendra la resistencia generada por su resistencia debida a excrecencias.

En primer lugar se aprecian los parametros generales para definir la geometria exterior del
estabilizador. Estos parametros son los mismos que los del fuselaje, con la misma definicion. Del

mismo modo sucede con el dato de la profundidad de los remaches, ya definido en las anteriores
interfaces y que no cambia.

n GUI_st_vertical

Geometria estabilizador vertical Elementos

N (puntos en X) — Timén direccion———  — Uniones horizontales — Uniones verticales

Cantidad
Cantidad
Longitud [m] Anchura

pos_min Posicid
At 'osicion

Anchura [m] pos_max

Hueco Longitud

Anchura Ranuras Ranuras
Calcular resistencia e — Profundidad Profundidad

Espesor Espesor
Resultado — Remaches

Resaltes

Profundidad ‘ Resaltes
Profundidad Profundidad

Figura A.25: Interfaz de usuario para la geometria del estabilizador vertical

104



Los demas elementos y sus pardametros se explican a continuacion:

» Timoén de direccion: el timén de direccién presentara las excrecencias debidas a un
alerén situado en la direcciéon longitudinal del mismo. Recordando la forma en la que se
iba a modelar este elemento, explicada en el apartado 3.3.10, los pardmetros necesarios
para definirlo por completo son:

e Anchura: se refiere a la dimensién horizontal del rectangulo que representa al timén
vertical. Se escribe en metros.

e Longitud: dimension vertical del rectangulo que es el timoén. Introducido en metros.

e Anchura (hueco): indica el espesor del hueco generado por el alerén. Valor en mili-
metros.

= Uniones horizontales: misma definiciéon que se dio para el caso de las uniones horizon-
tales del fuselaje, explicadas en el apartado A.3. Los pardmetros necesarios para definir
estas uniones también son idénticos y con el mismo significado a los usados en el apartado
mencionado por lo que no se van a volver a definir.

= Uniones verticales: su significado y definicién, asi como la de los datos necesarios para
definirlas, son los mismos que se explicaron para el elemento de igual nombre, uniones
verticales, en el apartado A.3. Por esto, no se va a entrar aqui en mas detalle.

Con todos los datos a introducir ya explicados, tras ser rellenados éstos por el usuario, a
continuacion se pulsara el botén ‘Calcular resistencia’, que dara lugar a una ventana emergente
idéntica a la de la figura A.6 y que lo que pide es seleccionar el archivo con los datos de las
condiciones de vuelo.

Elegido el archivo, se mostrara en pantalla el resultado de la resistencia total debida a las
excrecencias del estabilizador vertical definido.

Con esto, quedan completamente definidas cada una de las interfaces de usuario de las que
consta el proyecto que nos ocupa, asi como la explicacion y forma de resolucién de las mismas.

105



B. Planos A320

En esta seccion del anexo se van a agrupar los planos de la aeronave modelo usada durante
el documento. Con la informacion geométrica que se presenta a continuacion, queda completa-
mente definida cada una de las partes del aviéon que van a ser estudiadas durante el proyecto.

Los planos generales del a320, con las medidas globales, se presentan en la siguiente figura:
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Figura B.1: Dimensiones del avion a320
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El ala que se va a estudiar en este proyecto sera como la de la figura B.2, que representa el
extrados de la superficie y como el ala B.4 que define el intradés.

Los elementos que integran el extradds son:

*

a. Slats: en total hay 5 slats en el borde de ataque.

*

b. Spoiler: un total de 6 paneles de tipo spoiler.

*

c. Flaps: un flap que recorre gran parte del borde de salida del ala.

x d. Alerén: un alerén, cercano a la punta del ala, en el borde de ataque.

Superficie de extradds

Figura B.2: Geometria del ala en estudio
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Las dimensiones de cada uno de los elementos que integran el ala se recogen en la figura
B.3. Todas las medidas estan en metros.

5.8

6.6

08

AL

Figura B.3: Dimensiones de los elementos del ala en estudio (en metros)
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Los elementos presentes en el intradds del ala son los mismos que el extradds, excepto los

spoilers y anadiendo los paneles de acceso.

Superficie de intradds

Figura B.4: Geometria del ala en estudio

Medidas de las ventanas del A320. Como ya se comenté en el documento, las ventanas se

supondran cuadradas.

A320

(12.3" x 9.0")
98.68 square inches

Figura B.5: Dimensiones ventana a320
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Se van a suponer dos puertas en cada lado del fuselaje, de dimensiones las de la figura B.6.
Estas puertas estarén situadas la primera al 13% y la segunda al 82 % del total del fuselaje.

1'80x0'60 (metros)

=N NITTNW
CH-N NN NN NN

Figura B.6: Dimensiones puerta a320
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C. Datos introducidos en la interfaz de usuario

= Valores de cada uno de los tres cajones en los que se ha dividido nuestro ala en estudio

para este proyecto.

. GUI_wing_geometry - X
—G ia principal del ala — G ia de cajones
Posicion de referencia [m] )
Nimero ala 1 ( i, . Caibn 1 Datos cajon Cargar datos
M [puntos en X] 20 ‘ 2 | Calcular resistencia
. . N [puntos en t ] ‘ |
Cuerda raiz [m] 66 Seleccionar perfil
o Envergadura [%tof] | 12 | " | |
Torsion raiz [deg] 2 solucién
Envergadura total [m] = 34 1 n2z14.dat | |
— Excre i
— Unién
—Set—o ——— —Flap—————————————— — Aleron — Spoiler
Depth [mm] Espesor [mm]
Cantidad Charnela [%tot] SRR Cantidad Extradés—Intradés
Charnela [%tot] Pos_min [%tot] Pos_min [%tot] Charnela [%tot) Charnela [%tof] Charnela [%tof]
Pos_min [%tot] Pos_max [%tof] Pos_max [%tot] CharnelaF [%tof] Pos_min [%tof] Pos_min [%tot]
Pos_max [%tot] Resalte Resate—————— || Pos_min [%tot] Pos_max [%tot] Pos_max [%tof]
— Resatte Depth [mm] | | peptn [_"m] T;:.L, e Paneles de acceso
Depth [mm] Lchafianmm] | 0 | Lehafiénfmm] | 0 | Cantidad
i T . Dej [mmj
Lchaflan [mm] | o Radio [mm] 0 | Radio [mm ‘ 0 | wth (mry SrmEA eI Charnela [%tot]
) ) | L.chaflan [mm] ;
Radio [mmj 0 P = - 0 CharnelaF [%tot] Pos_min [%tot]
Depth [mm] 1 Radio [mm] 0 Depth [mm) Radio menor [cm]
- Ranura Dopth [ | Radio mayor [cm]
Depth [mm] Espesor [mm] [ | Espesor [mm] — Ranurg———— Espesor [mm]
—— " Separacion
Espesor [mm] = Depth [mm] — Remaci
Espesor [mm] Depth [mm] Depth_step jmm]
Calcular VLM i
. P Depth [mm]
Afiadir cajén Afiadir ala Guardar datos Espesor [mm]

Figura C.1: Valores introducidos para el cajon 1 del ala
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. GUI_wing_geometry — X
— Geometria principal del ala — Geometria de caj
Posicion de referencia [m] )
Nimero ala KN { 0 - Cajpn 5 | | Datos cajén Cargar datos
Calcular resistencia
M [puntos en X]
N [puntos en Estrechamiento []
Cucrda rat jo3 Seleccionar perfi
Torsionraiz[de] | 2 | Envergadura [%(o] Torsién [deg] 2 .
Envergadura total ] | n2214 gat | Fechaldes] | 25 | Diedro[deq] 2
- — Unign
— Slat — Flap — Aleron — Spoiler Depth [mmi -m Espesor [mm] -1 5
Cantidad |I| Charnela [%tof] | 89 e o Cantidad 0 Extrads Intradé
Charnela [%tof Pos_min[tol] | 1 Pos_min[toll | ¢ Chamela [%tol | 0 Charnela [%tof] Chamela [%tof] | 2565
Pos_min[%to) | 12 | || Pos_max[%tof | 100 Pos_mex[%lot] | o ChamelaF [%tof] | 0 Pos_min [%tot] Pos_min [%tof] | 11
Pos_max [%tof] Resate— | |[—Resate Pos_min [%6tol] | o Pos_max [%tof] Pos_max [%tot] | 100 100
—_ Resalte § Depth [mm] Izl Depth [mm] 0 Pos_max [%tof] 0 L .
Depth [mm] Lenatién fmm) | 0 | "'df’"i" " [ Fosate | [ Umon vertes Cantidad
Lomtiniom 0 Radotmm | 0 | Radio [mm| 0 oeptnimnl | 0 | | || cramewiwon | 0 [ o Car ]
| = L chafién fmm) | Chamelef [%tot] | 0 | | Pos_min [%tof
o oeptrimmt [ g ] ||| | R | o ||| Depmiomi | 0 || Radomenoricmi [ 30 |
"~ Renurs : Depth[mm] [ 5 | — Roo —
Depthmm] | 3 | Espesor[mm) | 24 | Espesor [mm] | 0 —Ranura————— Espesor [mm] II| ] [ s0 ]
Espesor[mm] | 25 | . Depth [mm] 0 o Sep 60
- Espesor [mm] | 0 Depth [mm] Depth_step (mm] | 1 |
‘ calén ‘ I = ‘ ’ m‘ Espesor [mm]
Figura C.2: Valores introducidos para el cajon 2 del ala
B GUI_wing_geometry i — X
— Geometria principal del ala — Geometria de cajo
Posicion de referencia [m] )
Namero ala E ( 0 - Caion 3 | | Datos cajén Cargar datos
1 puntos 01 : Calcular resistencia ‘
_ N [puntos en Estrechamiento []
Cuerda raiz [m] Seleccionar perfi
Torsiénraiz[deg] | 2 | Envergadura [%tof] Torsién [deg] 2 _—
Envergadura toalm] | 341 | | n2214 gt | Fiecha [deg] Diedro [deq] 2

— E>

— Union herizontal
— Siat — Flap — Alerdn - Spoler Depthimm] | 08 | Espesorfmml | 15
Cantidad |I| Charnela [%tot] | 89 Chamela B6tat)]| 7o Cantidad 4 Extrads 5
Charnela [%tot] Pos_min [Stof] 1 Pos_mini%io] | g5 Chamnela [%tof] | 60 Chamnela [%tof] Charnela [%tof] | 2565
Posmnfaio] | 1 | || Posmex[hioy g Pos_mex [%tof] | o CharnelaF [%tof] | 88 Pos_mn[%tol] | 11 | | Pos_minpatot] | 11
Pos_max [%tof] Resahe——— || [~ Resate Pos_min[totl | Pos_max [%tof] Pos_max [%tof
: Depth [mm] 1 Pos_max [%tot] )
[ heete v oeet fomd & — lee—m» — Unién vertical P
Depthfmmi | 1 | Lehafan fom] | 0| I ° Cantidad
Lonatintom | o0 | Radofm | o | Radio [m] 0 Depthimnl | 3 | | || chamempwon | 1 || oo Co
radorms [ o || ||——— || Lehaflén{mm] | ChameiaF [%tof] Pos_min [6tol
Depth il |3 Radotomi [ o || || Oepth ) Rad meror foml | 30|
— Ranura - Depth [mm] Radi
Depth[mm] [ 3 | Espesor[mm] | 2¢ | Espesor [mm] | 13 — Ranura | | Espesor [mm] E io mayor (o] [ 50 ]
Espesor[mm] | 25 | - s — | r } =
Espesor [mm] | 21.5 Depth [mm] Depth_step [mm] [ 1 |
Calcular VLI
Depth[mm] [ g |
‘Mcﬂlﬁﬂ‘ l Afiadir ala ‘ lmm‘ Espesor [mm]
Figura C.3: Valores introducidos para el cajon 3 del ala
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= Valores introducidos durante este proyecto para definir el estabilizador horizontal.

. GUI_wing_geometry

_g Ly e

del G ia de cajo
Posicion de referencia [m] ]
Nimero ala ’> Caién 1 Datos cajon Cargar datos
x0 19
M [puntos en
£ " N [puntos en IIl Estrechamiento [- I:l
Seleccionar perfil

Cuerda raiz [m]

Torsion raiz [deg]

Envergadura total [m] | 523

|- |-l

E ["“DﬂE Torsion [deg

Flecha [deq]

l:l LELst

— Unién

st — Fiap — Merén—__ Spoil
e — A e R
Cantidad [ ||| crameis peton Charnele [%tof] Cantidad Extrades — Intrades
Charnela [%tot] I:l Pos_min [tot] Pos._min [%iot] Charnela [*tof] Charnela [%tof] l:l Charnela [%tof]
Posmnfeot | | || Posmax (el Pos._max [%tol] ChamelaF [%tof] Pos_min[%tot] | | | Pos_min[tof
Pos_max[eto | | Resate Resatte Pos_min [%tot] Posmax[tol] | | | Pos_maxsstot]
— Resatte . Depthfmm | | Depth(mm] | | ||| Pos_max[%tot] — |
2 L.chafian [mm — Resalte | _Unibnvertical——Fanclesde
Depthfmm) | | Lohafiénmm] | 0 | mm) Cantidad [
Lehafinmm) | o | Radolmm] | 0 | Redofom | 0 | ST crameatsiot ||| o Deto] [
o R = Lenaténtom | o | | || chamelrpkon [ | || posmnpwon [
::,:':ﬂ— e Radio[mm] | o | Depth [mm] |:| Radio menor [cm)
— Ranura - o
Radi [em]
Depth [mm] I:l Espesor [mm] l:l Espesor [mm] — Ranura Espesor [mm] |:| © lnnyor — I:
Depthimml | | || _ 1
Espesor(mm] | | —
— e
Depth [mm]
o i \
Afiadir cajon Afiadir ala | datos Espesor [mm] —1

Figura C.4: Valores introducidos para el cajon 1 del estabilizador horizontal

. GUI_wing_geometry

— Geometria principal del ala
Posicion de referencia [m]
Namero ala 1
(] ( . [
M [puntos en X]

Cuerda raiz [m]
Torsion raiz [deg]

Envergadura total [m]

En

(o]

X

G 1 de jo!
Caibn Datos cajon Cargar datos
N [puntos en |:| Estrechamiento [] I:l

E [*N’ﬂ|:| Torsién [deg)
T

— Unidn
= rFlep - Aderon—————————— — Spoler Deptnfoml | o | Espesorfmm | o |
Cantidad 0 Chamela[%tofl | 0 Chamela [%ioll | 80 Cantidad 0 Extradés— Intradés
Chamela [%tot] | 0 Pos_min [%tot] 0 sl | Chamela [%tot] | 0 Chamelaetog | 0 | | chamepeton | g
Pos_min [%tot] 0 Pos_max[%tot] | ¢ Pos_mexDéiol | 75 ChamelaF [%tot] | 0 Pos_min{%tot] | 0 | | Posmnpetoy | o
Pos_max [%tot] | 0 Resate Resate Pos_min [%tot] 0 Pos_max [%tof] IIl Pos_max [%tof] | o
_ Resalte Depth [mm] IIl L= s R ] 0 - E——
Depth [mm] |I L chafién [mm] III L.chafian [mm) lIl — Resalte — Union vertical ————— o
L.chafidn [mm] 0 Radio [mm] lIl S lIl Oepth fmmf 0 Charnela [0l III Charnela [%tot] | o |
R | — = Lenaténiom) | o | ||| chamewr iy | 0 ||| pos mnpkor o |
D::':-q 1 P — . Radio[mm] | ¢ | Depth [mm] |I| Radio menor [cm] [ o
— Ranura s :l
Radi [em]
oot [0 ||| | espsortomy [ ] ||| | Espesortom (6] || —Rarra ottt ] memeem e
Espesor(mm] | 0 | s g B
) Espesor fmm] | 0 Depth [mm] Depth_step (mm) | o |
| Calcular VLM Depth [mm] IIl
‘ Adiadir ﬂl"‘“‘ ‘ Afiadir ala ‘ ‘ dutns‘ Espesor [mm] o |

Figura C.5: Valores introducidos para el cajén 2 del estabilizador horizontal
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= Valores usados a lo largo de este proyecto para el fuselaje en estudio.

. GUI_fuselage

- *
—G ia fuselaje — Partes
— Puertas
N (puntos en X) 1000 . —_ Ventanas _ — Uniones horizontales — Uniones verticales———
| ) 2
Cantidad .
[ : ' Cantidad 1 "
Longtud [m] 3757 . 13 Cantidad “ ' Cantad ’
| : Posicion1 pos_min 1 ici
P Posicion1 16 - Posicién 124984
Anchura [m] 4.14 b Separackn | 08 pos_max | 100 Longitud s
Longitud 1.8
N - Longitud 0.31 — Ranuras — Ranuras
A:u m" e Altura 0.23 Profundidad =~ 08 Profundidad | 08
Profundidad 02 [ resates [ :
Profundidad Espesor 15
rofu ‘ 15 | P ) Espesor 15 |
S ———— Profundidad | 51 | I
Calcular resistencia Profundidad | 3.5 T I 0 ‘ Profundidad = 0
Anchura 15
Resultado L

Figura C.6: Valores introducidos para el fuselaje

= Datos introducidos para definir el estabilizador vertical de la aeronave de este proyecto.

. GUI_st_vertical

- X
— Geometria estabilizador vertical—— __ Elementos.
N (puntos en X) 100 — Timdn direccién — Uniones horizontales — Uniones verticales
 — ’f Cantidad 0 Cantidad 1
Longitud [m] 11.76 Anchura | i , L
L | pos_min o
_ e 10 Posicién 125
Anchura [m] 8 Hueep—— pos_max 0 Loengitud 11.76
’( Anchura 14 T e
Calcular resistencia ! Profundidad 0 Profundidad = 08

Espesor 0 Espesor 1.5
Resultado Remaches—— ——
— — Resaltes
’7 Profundidad 02 — Resaltes——— -
! Profundidad | 0 ponncdadyl 0

Figura C.7: Valores introducidos para el estabilizador vertical
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D. Tolerancias geométricas

= Uniones fijas y desmontables

Las uniones (ya sean fijas o desmontables), como ya se explicé en el apartado 3.3.6, pueden

ser de dos tipos: a tope o a solape.

La figura D.1 representa la conexién remachada de dos revestimientos del fuselaje, mediante
una union a tope. Estas uniones, de acuerdo a la figura 3.20 se definen mediante dos parame-
tros. El parametro ‘t’, que indica la anchura de la ranura generada, se ha indicado como t_g¢
en la figura D.1 y sus valores 6ptimos se recogen en la fila del ‘ancho de la ranura’ en las
tablas D.1 y D.2 en funcién de si las uniones son fijas (remachado) o desmontables (tornillos)

respectivamente.

En caso de tratarse de una unién a solape tinicamente se definiria un pardametro, que es la

altura del resalte y se corresponde con la primera fila de valores de las tablas D.1 y D.2.

Figura D.1: Revestimiento de fuselaje

Unién fija
Imperfeccién Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- | +0.5/-0.8 | +0.8/-1.0
Ranura Ancho max. 1.5 | max. 2.5
(sellada) Profundidad max. 0.8 | max. 1.0

Tabla D.1: Dimensiones para uniones fijas (mm)
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Unién desmontable
Imperfeccion Dimensién Zona A | Zona B
Resalte Arriba+-/Abajo- | 4+0.8/-1.0 | +1.0/-1.5
Ranura Ancho max. 2.5 | max. 3.5
(sellada) Profundidad max. 1.0 | méax. 1.5

Tabla D.2: Dimensiones para uniones desmontables (mm)

s Panel de acceso.

Se trata de un panel atornillado con la estructura tal y como se muestra en la figura D.20.
En esta figura se destacan tres parametros, que se definen como:

— h__s: se refiere al resalte. Su dimension depende de la zona en la que se encuentra situado
el panel, asi como de la direccién de la corriente. Los valores 6ptimos que toma este
parametro se corresponde con la imperfeccion de tipo resalte de la tabla D.3.

— t__g: se corresponde con el ancho de la ranura y sus valores 6ptimos se recogen en el
apartado ancho de ranura de la tabla D.3.

— h__g: indica la profundidad de la ranura creada en el panel de acceso. Las dimensiones
6ptimas se pueden consultar en la ultima fila de la tabla D.3.

AN ~ ‘ ‘ dg
% ds _JGL
Figura D.2: Panel de acceso
Panel atornillado
Imperfeccién Dimensiéon Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- | +1.0/-1.5 | +1.5/-2.0
Ranura Ancho max. 3.0 | max. 4.0
(sellada) Profundidad max. 1.0 | méax. 1.5

Tabla D.3: Dimensiones para paneles de acceso (mm)

= Elemento puerta.




En la figura D.3 se muestra una vista tridimensional desde fuera del fuselaje de la aeronave
(nimero 2) con la puerta (ntimero 4) completamente abierta (la apertura es el ntimero 6).

Figura D.3: Puerta en 3D

Por otro lado, las figuras de la A a la D, que se engloban en la imagen D.4, indican diferentes
etapas de apertura de la puerta, correspondiéndose con la vista de la seccion A-A de la figura
D.3.

La numeracién usada en la figura D.4 se refiere cada una a los siguientes elementos que
integran la puerta:

*

2. Fuselaje (ver figura D.3).

*

4. Puerta (ver figura D.4).

x 8. Cierre. Es el primer cierre que se abre.

*

10. Marco de la puerta.

*

12. Cierre. Segundos sistemas de cierre, para seguridad adicional.

*

14. Direccién en la que se desliza la puerta una vez abierta.
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Figura D.4: Seccién A-A puerta

En la posicion A de la figura D.4 la puerta se encuentra completamente cerrada, tal y como se
corresponderia con la etapa de vuelo de la aeronave. Centrandose en esa posicion y haciendo
zoom al elemento cierre 8, se identifica la ranura generada por el elemento puerta.

Asi, de acuerdo a la figura D.5, el parametro t_ g se refiere al ancho de la ranura y el d_g
a la profundidad. Los valores 6ptimos que toman se recogen en la tabla D.4.

12

v

i

o

8

- ldeg

Figura D.5: Zoom seccion A-A puerta, figura A
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Puerta
Imperfeccion Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba4-/Abajo- | +1.5/-2.0 | +2.0/-3.0
Ranura Ancho max. 5.0 | max. 8.0
(sellada) Profundidad max. 15 | maéx. 20

Tabla D.4: Dimensiones para las puertas (mm)

= Elemento ventana
En la figura D.6 se tiene una representacion de una ventana de pasajeros tipica de una
aeronave. Los nimeros de la imagen son:

x 10. Ensamblaje de la ventana. 22. Sellante interior.

*

x 12. Panel exterior transparente. 23. Sellante exterior.

*

*

x 16. Modulador de presion. 26. Fuselaje.

% 21. Marco de la ventana.

*

36. Agujeros para el remachado.

Figura D.6: Ventana de pasajeros
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Por otro lado, en la imagen D.7 se muestra la secciéon resultante del corte A-A de la figura
D.6. Las partes enumeradas en la figura D.7 y que no han sido anteriormente definidas son:

*

*

15. Espacio de aire.
x 18. Ambiente exterior.

x 20. Elemento de ajuste.

14. Panel interior transparente.

x 35. Carcasa de retencién.

x t_ g (thikness__groove). Se refiere a la an-

chura de la ranura generada.

x d__g (depth__groove). Indica la profundi-
dad de la ranura.

Los valores 6ptimos de anchura y profundidad de la ranura, o de profundidad de escalén en
caso de producirse, se encuentran recogidos en la tabla D.5

35
16

12

\

18

t g 23

|~ 14

Figura D.7: Seccién A-A de la ventana

Ventana
Imperfeccion Dimensién Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- | +1.0/-1.5 | +1.5/-2.0
Ranura Ancho max. 3.0 | max. 4.0
(sellada) Profundidad max. 1.0 | méx. 1.5

Tabla D.5: Dimensiones para las ventanas (mm)
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= Elemento slat.
La figura D.8 representa una perspectiva parcial de un slat, situado en el borde de ataque
de un ala. Los parametros de la figura indican:

* 3. Revestimiento de extrados del slat. x 10. Costillas del slat.

* 7. Revestimiento de intrados del slat. * 12. Railes del slat.

Figura D.8: Elemento slat total

Realizando un corte transversal en el elemento slat, se obtiene una seccion de este, tal y
como muestra la imagen D.9. En ella se aprecian distintos parametros los cudles son:

* 2. Borde de ataque de un ala principal.

x 20. Mecanismo para el ajuste de la posiciéon.

x 21. Mecanismo para articular el brazo.

x 23. Brazo fijo.

*

t_g (thickness_groove). Anchura de la ranura.

*

d_g (depth__groove). Profundidad de la ranura.
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Figura D.9: Seccién del elemento slat

Los valores 6ptimos que toman los parametros referidos a la anchura y profundidad de las
ranuras, que genera el slat con el fuselaje, asi como el espesor del resalte que se produce, estan
recogidos en la tabla D.6. Sélo se dan valores de la zona A al tratarse de un elemento de borde
de entrada.

Slat
Imperfeccion Dimensién Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- | +1.0/-1.5 -
Ranura Ancho max. 10 -
(sellada) Profundidad max. 2.0 -

Tabla D.6: Dimensiones para el slat (mm)

= Elemento flap.

En la figura D.10 puede verse un tramo de flap (ntimero 2), en tres dimensiones, algo deflectado
respecto al ala (niimero 1) gracias al mecanismo del que consta.

Figura D.10: Representacion tridimensional de un flap
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Una seccion transversal del flap da lugar a la representacion bidimensional de la figura D.11.
Los parametros que se han indicado en la misma se definen a continuacién:

x 1. Revestimiento alar.

x 2. Element flap.

x 3. Mecanismo para el movimiento del flap.

x t_ g thickness__groove. Anchura de la ranura.

x d__g depth__groove. Profundidad de la ranura.

Figura D.11: Seccién del elemento flap

Los valores 6ptimos de profundidad y anchura de la ranura, asi como la profundidad de los
escalones generados, se tienen agrupados en la tabla D.7. No hay valores para la zona A puesto
que el flap es un elemento de borde de salida.

Flap
Imperfeccion Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- - +1.5/-2.0
Ranura Ancho - max. 20
(sellada) Profundidad - max. 3.0

Tabla D.7: Dimensiones para el flap (mm)

s Flemento alerdn.

En la imagen bidimensional 12(a) se ha indicado con el nimero 1 la pieza que se corresponde
con el alerén. Por otro lado, en la figura 12(b) se tienen distintas posiciones que puede adoptar
un alerén tipico. Se tiene asi:

% Posicién A: alerén sin deflectar.

* Posicion B: aleron deflectado hacia arriba.
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x Posicién C: alerén deflectado hacia abajo.

(a) Ala tipica de una aeronave (b) Posiciones del alerén

Figura D.12: Representaciéon grafica de un aleréon

El alerén, en su posicién sin deflectar que es la que tiene a lo largo de la fase de crucero,
genera una serie de ranuras cuyos parametros se identifican en la figura D.13.

Figura D.13: Elemento alerén sin deflectar

Los elementos a definir son:

» t_g (thickness__groove): anchura de la ranura.

» d_g (depth__groove): profundidad de la ranura.

Las dimensiones 6ptimas, tanto de profundidad como de anchura se recogen en la tabla D.8.
Al tratarse de un elemento de borde de salida solamente se rellena la columna correspondiente
a la zona B.
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Alerom
Imperfeccion Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- - +1.5/-2.0
Ranura Ancho - max. 10
(sellada) Profundidad - max. 2.0

Tabla D.8: Dimensiones para el alerén (mm)
= Elemento spoiler.

En la figura 14(a) se tiene un tramo tridimensional donde puede apreciarse un spoiler
apoyado sobre un flap. Cada uno de los ntimeros indican:

x 1. Revestimiento alar. x 3. Spoiler apoyado, sin deflectar.

x 2. Flap. % 4. Spoiler levantado hacia arriba.

Ademas se han realizado dos cortes al elemento spoiler, los cudles se muestran en la figura
14(b), definiéndose a su vez los parametros que se corresponden con las excrecencias generadas
como:

x d_s (depth__s): altura del escal6n.

x t_g (thickness__groove): anchura de la ranura.

x d__g (depth__groove): profundidad de la ranura.

Corte A-A

Corte B-B

(a) Elemento spoiler (b) Cortes del spoiler

Figura D.14: Representacion grafica de un spoiler
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Los valores 6ptimos de la ranura y resaltes generados por el spoiler se agrupan en la tabla
D.9, en la columna de Zona B ya que se considera que los spoilers estdn mas cercanos al borde
de salida que al de entrada.

Spoiler
Imperfeccion Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- - +1.5/-2.0
Ranura Ancho - max. 10
(sellada) Profundidad - méax. 5.0

Tabla D.9: Dimensiones para el spoiler (mm)

= Elemento timoén de profundidad.

En la figura D.15 se tiene una representacion bidimensional de parte del fuselaje (4) y de la
cola de una aeronave, destacando el estabilizador horizontal (2) dentro del cudl se encuentra el
timén de profundidad (3).

Por otro lado se tiene la ilustracion tridimensional de parte del estabilizador horizontal,
para una mayor claridad de la geometria.

Figura D.15: Elemento timén de profundidad
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Las ranuras generadas por la unién ‘estabilizador horizontal-timon de profundidad’ se han
identificado mediante los siguiente parametros:

« t_ g (thickness__groove): se refiere a la anchura de la ranura.

x d__g (depth__groove): indica la profundidad de la ranura.

Figura D.16: Secciéon de un timén de profundidad

Los valores 6ptimos que toman los parametros definidos en la figura D.16 se tienen en la
tabla D.10. No se tienen datos de la zona A puesto que el timén de profundidad se encuentra
instalado en el borde de salida del estabilizador horizontal, es decir, zona B.

Timén de profundidad
Imperfeccion Dimensién Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- - +1.5/-2.0
Ranura Ancho - max. 10
(sellada) Profundidad - max. 2.0

Tabla D.10: Dimensiones para el timén de profundidad (mm)

s Elemento timén de direccion.

En la figura D.17 se presenta una ilustracion bidimensional de parte de un fuselaje (4) y la
cola, donde en este caso se va a destacar el estabilizador vertical (5) donde se ubica el timén
de direccién (1).

En la misma imagen puede apreciarse el tipo de movimiento que realiza el mecanismo del
timén, realizando el corte A-A.
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Figura D.17: Elemento timén de profundidad

Por otra parte, en la ilustracién de la figura D.18 se aprecian los elementos que definen
las ranuras generada por el ensamblaje del timén de direccion al estabilizador vertical. Estos
parametros son:

% t_g (thickness__groove): anchura de la ranura.

x d__g (depth__groove): profundidad de la ranura.

Figura D.18: Elemento timén de profundidad

Los valores 6ptimos que adoptan estos parametros se recogen en la tabla D.11. En esta tabla
se tiene también el valor de un posible resalte que pueda producirse y ser estudiado. Ademas,
cabe notar que solo se dan valores para la zona B debido a que se trata de un elemento instalado
al final del estabilizador.
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Timén de direccion
Imperfeccion Dimensién Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- - +1.5/-2.0
Ranura Ancho - max. 10
(sellada) Profundidad - max. 2.0

Tabla D.11: Dimensiones para el timén de direccién (mm)

= Elemento panel de acceso.

En la imagen D.19 se representa, en la parte superior, una vista en planta de un panel de
acceso (2) situado en el intradds de la superficie alar (1), que se encuentra atornillado (3) y
remachado (4). Ademads, en la parte inferior de esa misma imagen se representa el resultado del
corte A-A del panel de acceso.

Ademas puede apreciarse como la ranura se encuentra sellada, tal y como indica el nimero
5 de la ilustracion inferior de la figura D.19.

T p—

2

PN

Figura D.19: Panel de acceso

La figura D.20 sirve para indicar los parametros que definen las ranuras y resaltes generados
por el ensamblaje del panel al fuselaje. Asi, se definen los siguientes:

x d__g (depth__groove): profundidad de la ranura.

x t_g (depth__groove): anchura de la ranura.
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x d__s (depth__groove): profundidad del escalén.

d_g

o
W

S

teg

Figura D.20: Corte A-A de un panel de acceso

Los valores 6ptimos que adoptan esos parametros definidos se tienen recogidos en la tabla
D.12, tanto para la zona A como la B puesto que estos paneles de acceso pueden situarse en
cualquier posicion de la cuerda alar, a lo largo de la envergadura.

Panel de acceso
Imperfeccion Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba4-/Abajo- | +1.0/-1.5 | +1.5/-2.0
Ranura Ancho max. 3.0 | max. 4.0
(sellada) Profundidad max. 1.0 | méax. 1.5

Tabla D.12: Dimensiones para los paneles de acceso (mm)

s Elemento remache.

En la figura D.21 se tiene una representacion de la unién de por ejemplo dos chapas mediante
un remachado, mediante remaches de cabeza redondeada. Estos remaches quedan completamen-
te definidos mediante un parametro puesto que en nuestro proyecto se cumplird d=0.5h. Asi se

define:

% d: se refiere al didmetro de la cabeza del remache.

* h: se refiere a la altura méxima de la cabeza del remache.
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Seccion de la cabeza
de un remache

Figura D.21: Remaches de cabeza redondeada

Los valores 6ptimos que se consideran para los remaches se recogen en la tabla D.13.

Remache
Imperfeccién Dimension Zona A | Zona B
Resalte Arriba+/Abajo- | 4+0.2/-0.2 | +0.2/-0.2

Tabla D.13: Dimensiones para los remaches (mm)
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