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RESUMEN

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

Palabras Clave: Perfil aerodindmico.
Coeficiente de sustentacion. Angulo de
incidencia. Angulo de ataque. Velocidad
relativa del viento.

CALCULATION OF THE AERODYNAMIC
Coerricients usne MATLAB®
ABSTRACT

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

Key words: Aerodynamic profile. Sustentation
coefficient. Incidence angle. Attack angle. Wind
relative speed.
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| NTRODUCCI ON

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

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

CONCEPTOS PREVI 0OS
Fuerzas que actuan en el vuelo

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

Lasfiguras 2 ala 6 han sido tomadas de la referencia numero 4, citada al
final del articulo.

Al igual que cualquier otro objeto sobre la tierra un avién se mantiene
estatico sobre el suelo debido ala accién de dos fuerzas: su peso debido

Superficie superior
(Upper surface)

\S? Linea media de circulacion s
SQ 3 Mean camber line) S
& # »

. S5
Cuerda lineal NN

&
g ;
Chord | S
Q{Q) (Chord line) $§
L
Superficie inferior

(Lower surface)

Figura 1. Configuracion genérica de un perfil aerodindmico
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Sustentacidn

Resistencia

Figura 2 Fuerzas que actlian en el vuelo

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

Sustentaci 6n

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

Actitud del avion

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

Trayectoria de vuelo

Esladireccién seguida por el perfil aerodinamico
durante su desplazamiento en el aire; es decir es
la trayectoria que siguen las alas y por tanto el
avion.

- Sustentacién
Sustentacién

§ 0

1
(‘goo/_jih [ i‘ié-' I
Viento relativo ___7:::{2&?%::1 B

Figura 2 Perpendicularidad de la sustentacion
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Figura 4 Trayectoria de vuelo y viento relativo

Viento relativo

Es elflujo del aire que produce el avién al desplazar-
se. El viento relativo es paralelo a la trayectoria de
vuelo y de direcciéon opuesta. Su velocidad eslare-
lativa del avion con respecto a la velocidad de lamasa
de aire en que este se mueve

Angulo de incidencia

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

Angul o de ataque

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

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

Cuerda del ala

incidencia Eje lengitudinal
del avidn

S S—

Figura 5 Angulo de incidencia
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Figura 6 Angulo de ataque y viento relativo
EL PROBLEMA tal pueden calcularse a partir de la relacion dada por las
ecuaciones (5) y (6). Los términos J ¥ yUy son la
Centremos la atencion sobre la teoria fina del perfil densidady la velocidad del viento relativo, L es la fuerza
aerodinamico. Elaleman Ludwig Prandtl(1875-1953) de sustentacién sobre elalay M es el momento sobre
desarroll6 estateoriaacomienzo de los 1900s, em- el borde frontal.
pezé por modelar un perfil que tenia una linea media L
de circulacion.Debido a que no se puede tener el flui- C, =l—=p 2A, +A) ®)
do aire através de la superficie de un sélido (perfil o =j vl
ala) por que las velocidades y presiones varian alre- 2
dedor delasuperficie del sélido. Lavelocidad normal M p A
sobre la superficie del ala es balanceada por la velo- T e (A0 +A - ) ©)
cidad normalinducida de la turbulencia distribuida a —] U2
lolargo del ala. Esta asuncién da como resultado la
siguiente ecuacion integral. Con estas ecuaciones se escribe un programa (Archi-
1 .cg(x) 1z vo M-File en Matlab) que calcule los coeficientes de A
axi=a-— () para un ala utilizando el método de integracion dado
2pU, ¥ x- X fix por la regla de Simpson. Una vez encontrados los co-
eficientes de A, el programa procede a calcular el co-
En la ecuacion (1)U, eslavelocidad del aire,ces eficiente de sustentacién y el momento del borde fron-
lalongitud de la cuerdaa es el &ngulo de ataque, y tal para el perfil aerodinamico (ver figuras 7,8y 9).
z=1z(x) eslaecuacion que describe lalinea media
de circulacion. La cantidadd es la funcién de distri- El programa calculalos coeficientes aerodindmicos
bucién de la turbulencia que se necesita calcular. para el perfil aerodindmico de la nave NACA 2412(2)
Volviendo ala distribucién de la turbulencia, esta pue- conun angulo de ataque de 5°. La NACA 2412 tiene
de aproximarse utilizando series de Fourier. un ala con un espesor maximo de 0.12*cuerday tie-
é ¥ i ne un camber maximo entre el 2y el 40 por ciento de
o =2, A cot(g) +a Asin(a)y @ cuerda. Laecuacion paralalinea camber se define
é 20 2 a endospartes.
Aplicando un cambio de variable en la ecuacion (2) z(xX) =0.125(0.8x - X2) X £04 (7)
C

de x a q se tiene la ecuacion (3) X
c Z(X) = 0.05550.2c+ 0.8x- x?) Z>04
x==(1- cos@) @ c

Tomando las derivadas de las ecuaciones (7) y con-

La cantidadd varia de 0 ap. Después de realizar virtiendo x a (] ,obtenemos las expresiones de la
algunas manipulacionestrigonométricas, se llegaa ecuacion (8) para ¥ que se necesita para calcular
la ecuacion (4) desde A hastaA los coeficientes de A.
9z
A=a - —Qo— da A, ‘—Q. T costa)da @) T2 _0125c0s)- 0.025  X£0.4
x c ®
Una vez que los coeficientes de A son conocidos, el K 0.0555co0s() - 0.0111 % >04

coeficiente de sustentaciéony elmomento del borde fron-
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El archivo naca.m (figura 9) realiza el calculo de las
ecuaciones dadas en (8).

EL PROGRAMA

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

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

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

function coef Sustentacion()

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

% E. Raffo Lecca

% E. Ruiz Lizama

SISTEMAS E INFORMATICA

Edgar Ruiz L. y Eduardo Raffo L. >>>

naca.m; los cuales se presentan en las figuras 8y 9
respectivamente.

Con fines de comparacién y eficiencia de los
algoritmos de integracién numérica se emplea ahora
el método de integracion Romberg. Para ello en la
figura 10 se presenta el archivoQuaRomb1.m.

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

Enlafigura 12 se presentalaejecucion utilizando inte-
gracién de Romberg paraun angulo de ataque de 5°.

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

fprintf(‘'Entrada de datos :\n');

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

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

% coeficientes de a
n=0;

area = Simpson3(‘naca,0,pi,20);

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

area = Simpson3(‘naca,0,pi,20);

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

cl = pi*(2*a(1) + a(2));

cm = -05*pi*(a(1) + a(2) - 0.5*a(3));

%impresion de |os coeficientes de a

format long;
a
%impresion de cl, cm
fprintf( CL  :9020.16f\n',cl);

fprintf( CM  :%20.16f\n’',cm);

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

suma = 0;

X = zeros(n+1,1);

y = zeros(n+1,1);

fori=21n+1

x(i) = ath*(i-1);
y(i) = feval (f x(i));
end

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

Figura 8. Archivo Simpson3.m

function p = naca(angul 0)

% funcion de un camber

% E. Raffo Lecca

% E. Ruiz Lizama

% Datos

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

% p =valor de naca(angul o)

global n;

if angulo < 1.36944

p = (0.125* cos(angul o) - 0.025)* cos(n* angul0);
else

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

Figura 9. Archivo naca.m
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function p = QuadRomb1(fdex,a,b)
% E. Raffo Lecca
% E. Ruiz Lizama
% Datos
% fdex = eslafuncion que ingresa como un string
% a,b =losvalores extremosdel intervalo
% Resultados
% Area = valor del area
global AreaN;
ERROR=0.000005;
NTOL = 25;
[ =1k
clc;
fprintf("\nAlgoritmo de Romberg\n\n’);
fprintf(lterac R[j,0] R[,1] R[,2] R3] R[A4);
fprintfC R[j,5] R[j,6]\n");
fprintf(" ;

Trapecio(fdex,ab,j);

_R(l,l) = Arex

=0 B
fprintf('%5d %10.6f\n',jj,R(1,1));

Area = R(j-1,2);
Trapecio(fdex,ab,j);
R(j,k) = Ares;
if j<=6
i=j-1 -
fprintf('%65d %10.6f'jj,R(j,K));
end
else
Cuatro = 4* Cuatro;
R(j,k) = (Cuatro*R(j,k-1) - R(j - 1,k - 1))/(Cuatro-1);
if j<=6
fprintf('%610.6f",R(j,K));
end
end
end
fprintf(\n’);
if (@(R(,) - R( - 1j-1)) <= ERROR) | (j == NTOL);
break;
end
end
Area= R(j,j);
p=Areg
fprintf(\n’);
fprintf('numero de iteraciones : %5ad\n',j);
if j == NTOL
fprintf('no converge...\n")
else
fprintf('el area es %10.6f\n',Areq);
end

Figura 10. Archivo QuadRombl.m
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<) MATLAB - [O] x|
File  Edit Wiew ‘web ‘wWindow Help
[ ﬁ’-| & B =3 o ‘ S | 7 |Currer|t Direu:tu:urv:ID:hnatIabHQ'l.wurk j J
| Cormmmand wWindows
ﬂMHTL Entrada de datos : =
. Ingrese el angulo de atague{sexayg) -> 5
B S1imu
a =
0.08276033015343 0.08146410888032 0.013899076308638
N I
E CL o D.T7TT15H9255364270147
1| II Wiarks) M : -0.2470468365373829
Cormman: n —
- -
1'}' Curren| | 4] [v[
Ready
Figura 11. Salida para coefSustentacion.m
<) MATLAB I [=] B3
File Edit iew 'web “Window Help
0O & » B < o« | 8| 2 | current Direstory: [D:matiabR1 Ziwork = .
Launch Fad u E Cormmand Window:
o\ MATLAB Iterac R[].0] R[j.1] R[3.2] R[3.3] R[3.4] R®[3.5] R[5 .6]
ﬁ Simulis 0 0.052465
1 0.043668 0.040736
2  0.021834 0.014556 0.012811
3  0.021361 0.021204 0.021647 0.021787
4  0.021965 0.022167 0.022231 0.022240 0.022242
5  0.021827 0.021781 0.021755 0.021747 0.021746 0.021745
numero de iteraciones : 8
el area es 0.021789
4] | Hlla =
—_ 0.08274944111059 0.08146054783130 0.01387136545338
\mand Hist
- ﬂ CL : 0.775845931187592
coefiuste o M : -0.247045902502052
RIN ) == | =
4 I [ 2 I Current Dire| | «| =
Ready

Figura 10. Salida para QuadRombl.m
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COMPARACI ON DE RESUL TADOS
El calculo del coeficiente de sustentacion CL experi-
mental es de 0.75. Aplicando la integracion de
Simpson se encontré un valor de 0.7759 y con la
integracion de Romberg se tiene 0.7758. Los errores
incurridos son:

» Con Simpson:
Error absoluto: e, =10.75-0.7759|=0.0259
Error relativo: e = ea/0.7759=0.033338

Error relativo porcentual: e, % =3.333%

» Con Romberg:
Error absoluto: e, =10.75-0.7758|=0.0258
Error relativo: e = ea/0.7758=0.033256
Error relativo porcentual: e % = 3.325%

CONCLUSI ONES
Los resultados obtenidos son los esperados paralos

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