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1 INTRODUCCIO

A primera vista el titol d’aquest treball pot espantar, perdo només cal armar-se de paciencia
i curiositat, ja que poc a poc al llarg del treball, s’aniran revelant totes les incognites al
voltant d’aquest mon conegut per alguns i desconegut per a molts altres: I'aeronautica.

L’aviacid i I'aeronautica han estat la meva passié des de ben petit, abans d’aprendre a
utilitzar els papers per escriure ja feia avions de paper. El curs passat, quan el coordinador
de batxillerat va entrar a la nostra classe per dir-nos les primeres paraules sobre el treball
de recerca, jo ja sabia amb una ferma conviccié quin seria el tema general del meu treball.
Perd un cop trobat I'ambit calia concretar, ja que un treball d’aerodinamica general
ompliria la Biblioteca del Mil-lenari. Llavors va apareixer el meu caracter practic: “o fas el
treball sobre alguna cosa util pel futur o no tindras suficient motivacid per arribar fins al
final”. | tenia tota la rad. Per tant, lligant el meu desig d’entrar en alguna carrera
d’enginyeria amb I'aeronautica, vaig decidir fer la recerca sobre enginyeria aeronautica.
“Perdona” el caracter practic altre cop, “estas a segon de batxillerat no a la Universitat
Politeécnica, no tens ni els coneixements ni el temps per fer aixd”. Ja tenia la motivacio: un
enfocament practic i un gran repte. Ara calia trobar una dimensié del treball que fos
assolible per a mi, i com que no podia fer el disseny d’un avid real, vaig adoptar el seu
germa petit, el disseny d’aeromodelisme. Fent inventari, en aquell punt, el treball consistia
en dissenyar un aeromodel aplicant eines d’enginyeria aeronautica. Doncs bé, només
faltava un aspecte a decidir, quin tipus d’aeromodel es dissenyaria? En aquesta part
entren en joc les dues paraules estranyes del titol: flying wing. Quan buscava el tipus de
model que em crides I’atencié per dissenyar-lo vaig topar amb els flying wings, els quals
van ser els escollits. Aquestes dues paraules angleses literalment traduides al catala
signifiquen “ala volant”. Jo us puc assegurar que no tenen més misteri, els flying wings sén
una ala volant, sense cua ni cabina ni cap element extra, només I'ala. Per tant ja estava
llest per comencar a treballar. Tenia la important tasca de dissenyar un flying wing.

A partir de la columna vertebral del treball, el disseny, se’n deriven molts aspectes
secundaris com ara I'aplicacié de conceptes apresos durant el batxillerat, o I'aplicacié
simplificada d’eines professionals per descobrir-ne I'Gs i familiaritzar-se amb elles. En
gairebé tota I'extensio del treball, he utilitzat la tercera persona per mantenir I'aspecte
formal d’un informe técnic. Una de les grans fites que em vaig proposar va ser escriure un
treball tecnic, el qual pogués ser entés per una persona que desconegués I'ambit del
treball. Per aix0 he escrit diversos annexos aprofundint aquelles parts que poden generar
dubtes, per tant invito a tot aquell que li interessi el treball a llegir-se’ls.

Per acabar, espero que tots els lectors gaudiu tant navegant pel mdén de I'aeronautica com
ho he fet jo durant tots aquests mesos!



2 OBIJECTIUS

El gran objectiu d’aquest treball és el disseny d’un flying wing. De flying wings n’hi ha de
molts tipus, per tal cal definir el tipus de flying wing que es vol dissenyar. Degut a la meva
nul-la experiéncia en el vol d’aeromodelisme, vaig decidir que dissenyaria un flying wing
per a principiants, facil de controlar i maniobrable. Un fet que em va sorprendre és que no
existeixen dissenys de flying wings d’aquestes caracteristiques, tots son acrobatics, de
carreres o planadors sense motor. Davant I'absencia de flying wings per a principiants em
vaig proposar a dissenyar-ne un. Els objectius concrets d’aquest treball sdn els seglients:

- Objectiu 1: Dissenyar un flying wing per a principiants, facil de controlar i
maniobrable i obtenir un disseny inicial o planol.

- Objectiu 2: Simular el disseny inicial avaluant aspectes concrets.

- Objectiu 3: Optimitzar el disseny inicial a partir dels resultats de la simulacid i
obtenir un disseny final i definitiu.



3 METODOLOGIA GENERAL

Aquest treball és un procés de disseny, simulacié i optimitzacié d’'un aeromodel. La

metodologia és diferent a cada fase del procés, aixi que es fara una breu descripcio de la

metodologia emprada en cada fase concreta.

Fase 1: Dissenyar un flying wing i obtenir un disseny inicial

Aquesta fase és la més teorica del treball. S’"han usat fonts de Internet, llibres sobre
aerodinamica i s’han consultat alguns treballs de fi de carrera d’enginyeria
aeronautica de la UPC. A partir de tot el material s’han determinat tots els
aspectes del disseny del model. Per ultim, seguint el disseny s’ha creat un planol
amb el programa AutoCAD i amb el programa Rhinoceros. La metodologia
utilitzada per determinar cada aspecte concret, esta explicada en detall al seu
apartat corresponent.

Fase 2: Simular el disseny inicial

Aquesta és la fase experimental del treball, on s’analitzara la modelitzacié del
model per obtenir certes dades. Per simular-lo s’han usat dos programes: el
Gambit i el Fluent. Per poder utilitzar correctament aquests programes s’ha
utilitzat I'ajuda proporcionada pels manuals dels programes, I’ajuda de pagines
web d’assisténcia, i I'ajuda del estudiant de la UPC, Eloi Cortés. La metodologia de
cada programa, esta explicada en detall al seu apartat corresponent.

Fase 3: Optimitzar el disseny inicial i obtenir un disseny final

En I'dltima fase del treball s’han analitzat les dades obtingudes en la simulacié del
model. Raonant els resultats s’han determinat certs parametres del model i s’han
localitzat possibles punts problematics. A partir de I'analisi dels resultats, s’han
variat alguns aspectes del disseny inicial i s’ha creat el disseny final amb el
programa Rhinoceros.



4 MARC TEORIC

4.1 Flying wings

Un flying wing és aquell avié que no necessita estabilitzadors de cua per mantenir el vol
estable. Es un concepte revolucionari d’aeronau ja que un flying wing a escala d’un avié
comercial és capac de transportar 800 passatgers, consumir un 20% menys que una
aeronau actual i augmentar I'autonomia de vol (Fraile, 2006).Tot i aix0, els flying wings
presenten problemes amb I’estabilitat, ja que no tenen estabilitzadors. Tot i aixd aquest
tipus d’aeronaus estan essent desenvolupades actualment per la NASA i per 'empresa

fabricant Boeing. A continuacié es mostren cinc tipus diferents de flying wings (figura 4.1).

Figura 4.1. Cinc diferents tipus de Flying wings. Font: http://images.google.es/

4.2 Conceptes generals

En aquest apartat es recullen tots aquells conceptes que apareixen repetidament al llarg
del treball o que sén necessaris per comprendre diferents apartats. En el cas que un
concepte concret només s’utilitzi en un apartat, sera explicat en I'apartat corresponent.

4.2.1 Per que volen els avions?

Els avions volen gracies a la capacitat de les ales de crear una forca de sustentacié
superior i de sentit contrari al pes. Pero, perque les ales d’un avid sén capaces de
crear una forga de sustentacié quan hi circula un flux d’aire? Aixo s’explica
principalment per dos fenomens: (a) la diferéncia de pressions i per (b) la
viscositat dels fluids (Anderson & Eberhardt, 2009).

a. Diferéncia de pressions

Gracies a la forma dels perfils alars, I'aire que circula per la part superior de
I’ala s’accelera generant una zona de baixa pressio
<http://en.wikipedia.org/wiki/Venturi_effect> (figura 4.2). L’aire que circula



per la part inferior de I'ala es desaccelera generant una zona de alta pressio.
Aquesta diferéncia de pressions entre la part superior i inferior de les ales
genera una forga resultant gracies a la tendéncia de les zones a alta pressio
de moure’s cap a les zones a baixa pressid. Aquesta forca resultant és la
sustentacio (figura 4.2).

SUSTENTACIO . .
=Baixa pressio

== ﬁ i alta velocitat
e £ TE

Ik =

Ej Baixa velocitat

Py = -
=== Alta pressio

I

Figura 4.2. Flux d’aire sobre un perfil alar (esquerra) i Forces que afecten a un avid
(dreta). Font: Pérez & Sintes (2007)

b. Viscositat dels fluids

El fluids tenen una propietat anomenada viscositat, la qual fa que quan un
fluid entra en contacte amb un solid llis, tendeixi a seguir-ne la forma. Es
podria dir per aclarir el concepte, que el fluid es lleugerament enganxds en
contacte amb un solid <http://en.wikipedia.org/wiki/Coand%C4%83_effect>.
Quan el fluid segueix la forma d’una forma corbada (figura 4.3), canvia la seva
direccié del moviment, per tant s’esta produint una forca. Segons la tercera

Reaccid al canvi de direccid del flux

SUSTENTACIO
—_— Viscositat
Forga al de 'aigua: Flux
cilindre Capacitat d'aire W d'atac
¥ de seguir
la forma del Forgaresultant
f— cilindre del canvi de
Forga al flux d'aigua direccio del flux

Figura 4.3. Efecte de la viscositat d’un fluid (esquerra) i la sustentacié deguda a la
viscositat de I'aire (dreta). Font: elaboraciod propia

llei de Newton “Sempre que un cos exerceix una forca sobre un altre, aquest
segon cos exerceix una forga igual i de sentit contrari sobre el primer”, la
forma corbada que provoca el canvi de direccid del fluid rebria una forga de
reaccid i de sentit contrari. Tot aix0 aplicat als perfils alars fa que la forma



corbada del perfil alar desvii un certa quantitat d’aire cap avall segons I'angle
d’atac. Totique la forma del perfil és poc corbada i la viscositat de I’aire és
petita, a les velocitats que vola un avio, la quantitat d’aire que aquest desvia
cap avall és immensa, generant una gran forca de reaccié anomenada
sustentacio (figura 4.3).

4.2.2 La péerdua

La perdua és la incapacitat de I'ala per produir la forga de sustentacié necessaria
per mantenir I'avid a I’aire. Aixo ocorre a elevats angles d’atac, quan la sustentacid
canvia rapidament produint vortex a la superficie de I’ala. En que situacié es diu
que el perfil ha entrat en pérdua (Anderson & Eberhardt, 2009).

La pérdua es deu a que a alts angles d’atac el flux és incapag¢ de seguir la forma de
la superficie de I'ala i es desprén. Llavors el flux un cop es desprén de I'ala
comenca a formar vortex els quals impedeixen que I'ala produeixi sustentacio
(figura 4.4).

g Punt de desprendiment : i
Punt de desprendiment I Punt de desprendiment

El flux sequeix I"ala

5 Fi El flux s’ha desnres de I'ala
SUSTENTACID PERDUA

Figura 4.4. Canvi del tipus de flux sobre una ala segons augmenta I'angle d’atac. Font:
elaboracié propia

4.2.3 Resisténcia parasitaria i induida

La resisténcia és aquella forca exercida en contra del moviment. En primer lloc, la
resisténcia parasitaria és aquella produida per la fricci6 amb el cos de I'avid, les
rodes, les ales, etc. Aquesta resisténcia depén de la forma de 'avid i de la
rugositat de la superficie (Anderson & Eberhardt, 2009).
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En segon lloc, I'efecte que permet volar als avions, (diferéncia de pressions entre
les cares superior i inferior de I’ala) crea un efecte secundari a causa de la
tendéncia de la zona d’aire a més pressié a moure’s cap a la zona d’aire a menys
pressid. Aixo genera uns remolins o turbuléencies concentrats a les puntes (figura
4.5) de les ales que creen la resisténcia induida (Anderson & Eberhardt, 2009).

Vértexs de punta

Resisténcia induida

a partsuperior

i
N haixa pressié m =
e ! = )
i = e — ————
alta pressid Rt P ~ /

Figura 4.5. Efecte de la resisténcia induida sobre I'ala. Font: Avila (2006)
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5 DISSENY DEL MODEL

5.1 Introduccié i metodologia

Dissenyar la geometria d’'un model consisteix en definir-ne la forma. Un punt fonamental
abans de dissenyar qualsevol projecte és tenir molt clars uns objectius o necessitats. En
aquest cas, I'objectiu principal és crear un flying wing amb una gran estabilitat, un control
facil, que estigui motoritzat, i que voli a baixes velocitats. Aixi que els objectius principals a
I’hora de definir el model de flying wing a dissenyar seran:

- @Gran estabilitat
- Control facil
- Vol a baixes velocitats

- Vol amb motor

La part del treball corresponent a la geometria, es dividira en diferents aparts segons cada
variacio concreta en el model. Aquests apartats sén la forma de I'ala, la fletxa, I'angle de
diedre, els winglets, I'afilament, la torsid, el perfil alar, el centre de gravetat, la localitzacid
del motor i el centrament. Per apreciar graficament el canvi descrit en cada apartat,
s’incloura un esbds basic del model. Aquest estara situat al final de les explicacions i les
ultimes modificacions aplicades estaran senyalades amb color vermell. La metodologia del
disseny de la geometria sera explicada en concret en cada apartat, ja que no es pot
considerar una metodologia Unica aplicable a cada variacié concreta.

5.2 Determinacid de la geometria del model

5.2.1 Geometria inicial

A I'hora de dissenyar un avié s’ha de comencar
d’un punt de partida, és a dir, d’'una forma

basica a la qual aplicar-li modificacions segons
les necessitats i objectius. En aquest cas es
comencga a partir de la forma basica d’un flying

wing estandard, com es mostra a la figura

5.2.1.1.

Figura 5.2.1.1. L’envergadura d’un
avio és la distancia de A a B. Font:
elaboracié propia

12



Un altre punt important a decidir a
I’hora de dissenyar un model és elegir
les seves dimensions basiques. La mida
basica en aeromodelisme és
I’envergadura. L'envergadura es

1500 mm
defineix per la distancia de punta a |
punta de I'ala. Aquesta mesura es |
calcula com es mostra alafigura5.2.1.1,

considerant la distancia del punt A a B (Anderson & Eberhardt, 2009).

A partir d’aquesta mesura es van definit la resta de dimensions segons la
geometria del model. Aixi que I’envergadura del model a dissenyar es definira a
1500 mil-limetres, un valor estandard

pels models d’aquest tipus (figura Figura 5.2.1.2. Planol basic del
5.2.1.2).

model, seguint la forma estandard

de flying wing. Font: elaboracio

5.2.2 La forma de l’ala

La forma de I'ala és descriu a partir del parametre anomenat “relacié d’aspecte”
(aspect ratio, AR,). Aquest parametre relaciona I'envergadura d’un avié amb la

seva superficie alar (figura 5.2.2.1), tal com s’indica en 9 aquesta
formula. On “AR” és la relacié d’aspecte, “b” és ‘1R . b
I’envergadura, i “S” és la superficie alar (Anderson & * T S‘

Eberhardt, 2009)

Figura 5.2.2.1. Formula
de la relacié d’aspecte.
Font: Anderson &
Eberhardt, 2009

Quina importancia té?

En el seglient grafic s’aprecia com varien la resistencia parasitaria i la resisténcia
induida en funcio de la velocitat
(Anderson & Eberhardt, 2009).

Fixant-se en la figura 5.2.2.2
s’aprecia que a baixes velocitats la

S
R K
S T

N T .

resisténcia induida és molt més

. ey e o% Resisténcia

important que la parasitaria. Per tant, % L N /..-'ﬁesistencia
al dissenyar un model de baixes o e T gt e
velocitats s’escollira un tipus d’ala ) )

que eviti la resistencia induida. P

Aquest tipus d’ala és prima i allargada, de Figura 5.2.2.2. Grafica de les

manera que té una relacié d'aspecte elevada. resisténcies induida, parasitaria i

Al ser prima, redueix la creacio de vortex, per  total en funci de la velocitat.
Font: Pérez & Sintes (2007)
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tant evita la resisténcia induida. Per altre banda al ser allargada genera més
resisténcia parasitaria, pero aixo no és un problema ja que a baixes velocitats la
resisténcia parasitaria és poc important.

Aplicacié al model

Tenint en compte les consideracions explicades anteriorment, i I'objectiu de
construir un model que voli a baixes velocitats, aquest necessitara una relacié
d’aspecte alta. Per altra banda, tampoc ha de ser molt alta (per exemple un
planador té una relacio d’aspecte de 20) ja que es tracta d’'un model motoritzat. Al
ser motoritzat necessitara més superficie alar que un planador, el qual no ha de
suportar al pes d’un motor. Per tant es triara una relacié d’aspecte de al voltant de
10. A partir de I'envergadura de 1500mm (elegit a I'apartat anterior), i una relacio
d’aspecte de 10 obtenim la seglient superficie de I'ala.

b*  (1,5m)?
AR 10

5= =0,225m?

Per calculs grafics a partir de la forma de I'ala, s’obté que la corda de I'ala amb la
relacié d’aspecte de 10

és de 150mm, tal com

es mostra a la figura

5.2.2.3.

150 mm

! 1500 mm

Figura 5.2.2.3. Planol basic del model després d’aplicar
una relacié d’aspecte de 10. Font: elaboracio propia

5.2.3 La fletxa
Que és?

La fletxa es defineix com I'angle format per una ala amb el pla horitzontal de I'avié
(Anderson & Eberhardt, 2009). Tant pot ser positiva, quan les puntes de les ales
apunten cap enrere, neutra quan aquestes puntes mantenen una horitzontal, o
negativa, quan apunten cap endavant. La fletxa es mesura graficament tal i com es
mostra a la figura 5.2.3.1.

=

Flecha neutra Flecha postiva Flecha negativa

Figura 5.2.3.1. Els diferents tipus de fletxa, neutra, positiva i negativa. A la dreta, com mesurar
la fletxa. Font: Avila (2006)
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Avantatges i desavantatges

Un dels avantatges d’una fletxa positiva és que redueix la resisténcia aerodinamica
de I'ala, al no tenir forma rectangular. A més, als flying wings els dona la capacitat
de poder col-locar el timé de profunditat a I’ala principal. En un avié convencional,
el timo de profunditat, el que controla els moviments verticals, esta situat a la cua.
D’aquesta manera esta lluny del centre del model, i té la suficient forca per
controlar el model. Aixo s’ha d’entendre per la llei de la palanca, on el centre del
model és la palanca i els alerons la forca. Aleshores, si un flying wing no tingués
fletxa, els alerons estarien massa a prop del centre del model i serien incapacos de
controlar el model. Per tal que els alerons puguin controlar els moviments verticals
del model, és necessari un minim de fletxa per allunyar-los del centre del model.
En la figura 5.2.3.2

s’aprecia on estan situats . B /

'g__ LB _P' B
els alerons que controlen T | f——— i //1 I
els moviments verticals en \f /

un flying wing i en un avio ==
convencional.

El principal desavantatge de Figura 5.2.3.2. Comparaci6 funcional dels
una fletxa positiva és que a alerons a un avié convencional i a un flying
baixes velocitats 'aire tendeixa  Wing- Font: elaboraci6 propia

seguir la fletxa i moure’s cap als

extrems de I’ala, enlloc de seguir la trajectoria normal; reduint aixi la sustentacid

de les puntes i disminuint el rendiment i la velocitat d’entrada en pérdua.

Aplicacié al model

Tenint en compte que es vol un model estable i que voli a baixes velocitats,
s’escollira un fletxa positiva i de 20° (figura 5.2.3.3). Aquesta és la fletxa més
optima degut a que d’una banda un flying wing esta obligat a tenir una minima
fletxa entre 20 i 30 graus aproximadament, per tenir una bona estabilitat
horitzontal <http://www.nurflugel.com/Nurflugel/n_o_d/weird_02.htm>. Per
contra al treballar amb

baixes velocitats la fletxa V

fara I'efecte negatiu de

desviar I'aire cap als

extrems, per tant s’escull 150 mm
la fletxa més petita

possible per mantenir un
1500 mm

Figura 5.2.3.3. Planol basic del model després d’aplicar
una fletxa de 20 graus. Font: elaboracié propia



bon control horitzontal i evitar I'efecte negatiu explicat abans.

5.2.4 L’angle de Diedre

Que és?

L’angle de diedre es defineix com I'angle que formen les ales amb I'eix lateral de
I’avid (figura 5.2.4.1). Aquest pot ser positiu, quan les ales formen una V; negatiu,
guan les ales tenen aquesta forma A; o neutre, quan les dues ales estan en la
mateixa linia.

Diedre positiu Diedre neutre Diedre negatiu A“EI"? de diedre

Figura 5.2.4.1. Els diferents tipus de d’angle de diedre i com mesurar-los. Font:
elaboracio propia

Avantatges i desavantatges

L’avantatge d’un angle de diedre positiu, és una gran millora en I'estabilitat lateral
de I'avié. Aquesta millora d’estabilitat s’aprecia quan I'avié es desestabilitza
lateralment. Si I'avid en questio té un angle de diedre positiu, una ala té més angle
d’atac que I'altre. Per tant la ala baixa genera més sustentacié que I'altra ala. A
causa d’aquesta diferéncia de sustentacions, es crea una forga rotatoria que torna
I’avid a la posicio original estable (figura 5.2.4.2).

!‘l‘ Sustentacio (S)
velociiat
lateral
degut &
un gir
Major angle
T C - : N
— L,l Companent del d'atac §.1 major que 5.2
—-— Pes LE pes que causa
== I gir lateral
J . elgiriatera

Figura 5.2.4.2. Efecte de I'angle de diedre positiu, en el cas que un avid es desestabilitzi
lateralment. Font: Font: Pérez & Sintes (2007)

Per altre banda, si I'angle de diedre és massa gran, I'avié perd la mobilitat
necessaria per girar, hi hauria un excés d’estabilitat lateral.

Aplicacié al model

L’angle de diedre positiu és una gran eina per millorar la estabilitat lateral de I’avio,
per tant en el model s’aplicara un angle de diedre de 5 graus (figura 5.2.4.3), ja que
si s’accentua més aquest angle, el model seria incapag de girar.
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200 mm

1500 mm

Figura 5.2.4.3. Planol basic del model després d’aplicar un angle de diedre de 5 graus.
Font: Pérez & Sintes (2007)

5.2.5 Els winglets
Queé sén?

Els winglets séon uns dispositius que es col-loquen als
extrems de les ales i que tenen una forma semblant a
una aleta apuntant cap amunt (figura 5.2.5.1). Han
estat dissenyats exclusivament per reduir els vortex que
es creen als extrems de les ales, i s6n els elements que
millor ho aconsegueixen <http://www.cb-roter-
baron.de/winglets.html>.

Figura 5.2.5.1. Winglet d’un avid de passatgers.
Avantatges que aporten Font: http://images.google.es/

Per entendre com funcionen els winglets s’ha de tenir present que és la resisténcia
induida. El winglet trenca la tendéncia natural del flux que passa per I'ala a moure’s
de la zona inferior a la zona superior. D’aquesta manera, el winglet redueix molt la
resisténcia induida i aporta avantatges de rendiment i estabilitat. També
aconsegueix convertir aquesta resisténcia en un forga de traccié extra favorable. A
més, com que el winglet allunya el vortex del ala com s’aprecia a la figura 5.2.5.2, el
flux que passa per I'ala és més estable i produeix més sustentacio.

Amb winglet

Figura 5.2.5.2. Exemple grafic de la turbulencia formada a les puntes de
les ales a un avié amb i sense winglet. Font: http://images.google.es/
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Desavantatges que aporten

Els winglets sén uns dispositius for¢a complexos, i si no estan curosament
dissenyats aporten més problemes que beneficis. El principal inconvenient del
winglet és la gran forga que ha de suportar, desvien els vortex formats a les puntes
de les ales, suportant fortes diferencies de pressions. Aixo requereix que aquest
component estigui fortament fixat a I’ala, necessitant reforcos extres, augmentant
el pes del model i reduint-ne el rendiment <http://www.mh-
aerotools.de/airfoils/winglets.htm>.

Com ha de ser un winglet?

A I'hora de dissenyar un winglet, s’han de seguir uns parametres fixes segons les
condicions en que volara el model. Per tant s’han escollit els usats en planadors
com el ASVV 24 o el DG 800 que volen en condicions similars a les que volara el
model a dissenyar. El primer d’aquests parametres és que el winglet ha de formar
un angle de 90° amb I’eix lateral de I'avié (figura 5.2.5.3).

Un altre punt és que

el winglet vist de . J_ g 9Q°

perfil, el seu angle \P

d’atac ha de formar uns 30° amb Figura 5.2.5.3. Exemple d’un winglet en vista frontal.
I'eix vertical de I'avié. Després el Font: www.cb-roter-baron.de/winglets.html.
winglet ha de tenir unes
proporcions amb l'ala. La
primera, és una relacié de 60%

G0%

entre la corda de I'extrem de
I'ala i la corda inicial del — 307,

winglet. La segona, és una {,:_—-—-—-/_‘“-—k_._\lﬂ_ﬂjﬁ;

relacio també de 60% entre la |

corda inicial del winglet i la - 100%
corda de la punta del winglet
(figura 5.2.5.4).

G0%

Figura 5.2.5.4. Exemple d’un winglet en vista lateral.
Font: www.cb-roter-baron.de/winglets.html.

També el winglet ha d’estar en paral-lel amb la trajectoria del vol. A més el caire
de sortida del winglet ha de coincidir amb el caire de sortida de I’ala. Per ultim, el
winglet ha de tenir un angle d’atac de 0° per tal de no produir sustentacio.
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El winglet al flying wing

Els winglets aplicats als flying wings tenen una altra funcié que no tenen en els
avions convencionals. Actuen com a estabilitzadors laterals, i compleixen la funcid
del timd de cua. En un avié convencional el timé de cua permet a I’avid girar sobre
I’eix vertical de I’avid, i evitar que I’avid giri en aquest sentit quan el pilot no ho
desitja <http://www.soaridaho.com/Schreder/Technical/Winglets/Masak.htm>. A
la figura 5.2.5.5, el timons de cua d’un avid convencional i d’un flying wing estan
marcats amb verd indicant la similitud de forma i funcié. També, els winglets
aconsegueixen que el flying wing no giri sobre si mateix sense control.

Avio convencional

Figura 5.2.5.5. Comparacio funcional dels winglets i el timé de cua en un
avié convencional i en un flying wing. Font: elaboracié propia

Aplicacié al model

Tenint en compte les informacions anteriors, i les necessitats d’'un model estable
que voli a baixes velocitats, es considera convenient introduir un winglet en el
model de flying wing (figura 5.2.5.6). Aquest sera de proporcions entre mitjanes i
petites, ja que sind carregaria molt el pes de I'ala degut a que el winglet es col-loca
al punt més allunyat de la fixacié entre 'ala i el fuselatge.

20°

\“,\/’//Jl

1500 mm

Figura 5.2.5.6. Planol basic del model després d’afegir-hi uns winglets. Font:
elaboracid propia

19



5.2.6 L’afilament
Que és?

L’afilament d’una ala és la reduccié progressiva de corda des del centre de I'ala fins
a I'extrem. El terme reduccié de corda significa exactament el mateix que afilament
(a). Aquest parametre es mesura com mostra la figura 5.2.6.1, dividint la corda (c)
del extrem de I'ala entre la central i el resultat no té unitats (Anderson &

Eberhardt, 2009).

CEI tram

&

ﬂ_ =
central

Figura 5.2.6.1. Formula de I'afilament. Font: elaboracié propia

Avantatges i desavantatges

L’afilament d’una ala ajuda a reduir la resistencia induida, ja que la sustentacié
creada a les puntes és menor, i a menor superficie alar, menor sustentacié. Per
altra banda, les puntes no es poden afilar en excés, ja que han de suportar un
winglet i tenir un minim grossor i resistencia estructural.

Aplicacié al model

Tenint en compte les caracteristiques i necessitats del model a dissenyar, és
considera que seria convenient aplicar un afilament a I’ala del model. Aixi que es
triara un afilament de 0.5. Per tal de mantenir la superficie alar de 22.5 dm®
determinada en un apartat anterior, la corda central de I’ala mesurara 200 mm, i la
de I'extrem, 100 mm (100/200=0.5), (figura 5.2.6.2).

20°
200mm

( 100mm

5o

1500 mm

Figura 5.2.6.2. Planol basic del model després d’aplicar-li
I’afilament. Font: elaboracié propia
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5.2.7 La torsio
Que és?

La torsid és una eina que redistribueix de manera concreta la sustentacio al llarg de
I“ala. Aix0 s’aconsegueix rotant les cordes de cada seccié de I'ala des del caire
d’atac, un cert nombre de graus. Diferents angles d’atac comporten una
sustentacio diferent (Anderson & Eberhardt, 2009).

Perque s’usa la torsig?

La torsid s’usa per tal de reduir certs problemes que presenta una distribucid
normal de la sustentacid. Com s’ha explicat anteriorment, els extrems de les ales
estan afectats per la resisténcia induida, la qual genera uns vortex que en
redueixen el rendiment i els fan molt vulnerables a I'’entrada en pérdua. En altres
paraules, en un avié amb una distribucié normal de la sustentacid, el primer punt
de I'ala en entrar en pérdua sén els extrems de les ales. Quan una zona de I'ala
esta en pérdua, el flux que passa per sobre és turbulent. Els alerons del model
estan situats als extrems, i si el flux que passa per sobre seu és turbulent, sén

incapacos de .
A la zona de actuacio

del les superficies
de control hi ha un
flux turbulent, per
tant no 0N capagos
de dirigir I'avio

controlar I'avid Flux laminar gy turbulent
(figura 5.2.7.1). Per
tan amb una

distribucié normal de
la sustentacio, el
model perd la

Figura 5.2.7.1: exemple d’una ala en perdua.
Font: elaboracié propia

capacitat de sustentar-se, i a més, el control, essent molt dificil sortir de la pérdua.

Mitjancant la Torsid s’aconsegueix evitar aquest problema. Es redistribueix la
sustentacio des del fuselatge cap als extrems, és a dir, es produeix maxima
sustentacio al principi de I’ala i minima sustentacid a I'extrem de I’ala. Aixi en cas
de pérdua es tindra control sobre les superficies de control, ja que el primer punt
de I'ala en entrar en pérdua no seran els extrems.

Per altra banda la torsio també aconsegueix reduir la resisténcia induida, millorant
el rendiment de 'avié i també la seva estabilitat.

La torsio als flying wings

La torsid als flying wings és molt més important que als models convencionals. Aixd
és degut a que al no tenir elements estabilitzadors com el timé de cua i el timé de
profunditat (ambdds col-locats a la cua de I'avid), la torsio fa un paper molt
important en I'estabilitat dels flying wings. Per aconseguir aquest efecte, la
sustentacio es distribueix d’una forma concreta anomenada “distribucié de la
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sustentacio en forma de campana”
(<http://www.nurflugel.es/index.php?option=com_content&view=article&id=11&Itemid=12>).
Aquesta forma es pot apreciar quan es construeix un grafic de coeficient de
sustentacio i envergadura (Figura 5.2.7.2). El grafic d’aquesta figura mostra que al
centre del model es troba la maxima sustentacio, als extrems de les ales la
sustentacio és igual a zero, i entre ambdds parts hi ha una transicié en forma de
campana. Una distribucié aixi dona al flying wing unes qualitats de vol optimes, i
també redueix la resisténcia induida dels extrems de les ales.

Coeficient de
sustentacio

Planta de la ala, envergadura

Figura 5.2.7.2 Grafic de la distribucié de la sustentacié en forma de campana.
Font: elaboracio propia

Aplicacié al model: Calcul de la torsié optima a partir del programa Nurfluegel

El metode més eficag i precis per aconseguir una torsié optima a l'escala
d’aeromodelisme, és amb un programa anomenat Nurfluegel (Annex 1:
Nurfluegel). Aquest programa d’origen alemany és molt util en tot el procés de
disseny d’aeromodels, pero en aquest cas el programa només s’usara per trobar
una torsié optima.

La metodologia per aconseguir la torsié optima pel model a dissenyar comenca
introduint les mesures del model, les quals s’han determinat en apartats anteriors,
I’envergadura, la corda i la fletxa. Perd el programa requereix dues dades que
encara no han estat tractades: el pes del model i la velocitat de creuer.

Pes aproximat del model

Per obtenir el pes, per definicid es necessitara un volum i una densitat. El propi
programa Nurfluegel proporciona la dada del volum total del model, i per altre
banda s’usara la densitat d’un material estandard molt emprat en aquests tipus
d’aeromodels, un tipus especial de espuma rigida. A partir d’aquestes dades i
sumant-I’hi el pes aproximat de I’electronica i del motor del model, s’obté que el
pes del model és de 600g.
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Velocitat de creuer aproximada

Aquesta velocitat sera usada com a referéncia per definir les condicions de vol
regulars del model. Tenint en compte que el model volara a velocitats baixes, la
velocitat de creuer aproximada es definira a: 36 km/h o en sistema internacional,
10 m/s.

Obtencio de la torsio optima

El metode del programa Nurfluegel per determinar la torsié d’'un model és de
prova i error. Primer es defineix la corba de sustentacio ideal en forma de campana
explicada I'apartat anterior. En segon lloc, a partir d’'uns punts de referéncia al llarg
de I'ala del model anomenats costelles, s’introdueixen diferents valors de torsio.
Després de molts intents, s’aconsegueix trobar uns valors de torsidé que facin
encaixar la grafica de sustentacié de model a la ideal en forma de campana. El

resultat obtingut és mostra en la figura 5.2.7.3.
& Nurfliigel C:\perfiles\noname.flg g@@
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Figura 5.2.7.3. El model a dissenyar obtingut en el programa Nurfluegel. Font:
elaboracié propia

En la figura 5.2.7.3 es veu per una banda I'aspecte del programa Nurfluegel i per
altra també s’aprecia que hi ha dos corbes al voltant de I’ala. La corba vermella
discontinua representa la distribucid ideal en forma de campana, i la corba
vermella continua representa la distribucio de la sustentacié actual del model. Per
una explicacié més detallada sobre la metodologia del programa Nurfluegel,
consultar I'annex 1.
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El fet que ambdods corbes, la
continua i la discontinua,
estiguin bastant juntes, indica
que la torsid actual és bona. Per
tant la torsié obtinguda es
donara per valida i s’aplicara al
model. Per expressar la torsid
aplicada al model que s’ha
seleccionat s’utilitza una grafica,
la qual indica quins graus de
torsié té cada punt de I'ala del
model (Figura 5.2.7.4).

5.2.8 El perfil alar

Que és?

Torsio (en graus)

Seccio
83 “del

. . 3 . ~ model
. o 4 % 5
f

(en metres)

—4—torsid
/ 15 \

Figura 5.2.7.4. Grafica de la torsio al llarg de
I’envergadura de I'ala del model aplicat. Font: elaboracio
propia

El perfil alar és la forma plana capag de crear sustentacié quan hi circula flux d’aire.

Existeixen molts perfils alars, els quals estan agrupats en series, segons el creador.
Els perfils més usats sén els anomenats NACA o les series Eppler,
<http://www.airfoils.com/airfoil.htm>.

Com s’identifiquen?

Cada perfil esta definit per unes caracteristiques agrupades en: (a) caracteristiques
de forma, i (b) caracteristiques de funcionament i rendiment
<http://www.oni.escuelas.edu.ar/2003/BUENOS_AIRES/62/tecnolog/perfiles.htm>

a) Caracteristiques relacionades amb la forma.

Aguestes sén el grossor maxim (%), el punt de grossor maxim, la posicio de
la curvatura mitjana maxima, la curvatura del caire d’atac i la linia mitjana
de curvatura (figura 5.2.8.1).

Posicio de la curvatura
mitijana maxima

Maxima curvatura
mitjana

| Posicido del grossor maxim
R e |

Linia de curvatura
mitjana

Exlraqu y

Curvatura *

del caire Grossor
iatac maxim

Intradés A

Corda

Figura 5.2.8.1 Caracteristiques grafiques analitzables d’un perfil alar.

Font: elaboracid propia
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b)

Caracteristiques relacionades amb el funcionament i rendiment.

Aqguestes son I'angle de sustentacio zero, el coeficient de sustentacido a 0
graus i el coeficient maxim de sustentacid. Per obtenir les dues ultimes

dades s’usa la grafica de coeficient de sustentacio i angle d’atac, un

exemple de la qual es mostra a la figura 5.2.8.2.

1.0=

o o fe = G000 = N
Fee = 160000 1 A *‘&EL__/ :
Re=700000 ©2 A = e
X - S hziigi . i Coeficient maxim
0 O Re = 400000 | A
O—0 Re=800000 ., ] M

Coeficient a zero graus

1] 15

S :

5

Figura 5.2.8.2: Grafica de coeficient de sustentacio (eix vertical) i angle d’atac (eix
horitzontal) del perfil MH-45. Font: elaboracié propia

Com s’elegeix un perfil adequat?

El perfil alar és un dels factors més influents en el bon rendiment i funcionament
del model. Per poder trobar el perfil més idoni, convé determinar com seria el
perfil ideal per un model segons el seu tipus i les seves caracteristiques de vol. A
partir d’aqui es busca el perfil que més s’assembli al ideal.

Aplicacié al model
Determinar les caracteristiques del perfil ideal

Les caracteristiques basiques del model a dissenyar sén: que volara a baixes
velocitats i que sera facilment maniobrable. Aixo traduit a les caracteristiques del
perfil ideal significa que aquest haura de tenir uns coeficients de sustentacio alts,
per tal de ser molt sustentador, i poder volar a baixes velocitats sense entrar en

perdua. Els calculs i raonaments per determinar les caracteristiques del perfil ideal

es troben a I'annex 5. A més el model haura de tenir un ampli marge entre I'angle
minim i maxim per tal que no entri en péerdua ni es descontroli facilment. | per
ultim el grossor hauria de ser al voltant d’un 10%, per tal que el model no sigui
massa prim i tingui poca resisténcia estructural. Després de realitzar uns calculs
amb el parametres especificats s’ha determinat que les caracteristiques del perfil
ideal seran les seglients:

- Coeficient de sustentacido maxim al voltant de 0,9

- Coeficient de sustentacio a 0 graus al voltant de 0,4

- El grossor ha de ser d’'un 10% aproximadament.

- El perfil no ha d’entrar en perdua abans dels -2 ,-3 graus (angle minim), ni
abans dels 10 graus (angle maxim)
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Trobar el perfil més semblant a I'ideal

El punt de partida per trobar el perfil ideal ha estat un parell d’arxius de perfils de

dues pagines web especialitzades en flying wings, <http://www.aerodesing.de>, i
<http://www.mh-aerotools.de>. En ambdues pagines es van trobar molts perfils,

pero cap s’assemblava al perfil ideal. Aixo es degut a que aquells arxius de perfils

eren per a flying wings rapids i acrobatics, i no per als lents i maniobrables. De

manera que es van descartar aquells perfils i es va buscar en un arxiu de perfils de

tots els tipus, el qual es va trobar en la pagina web

<http://www.desktopaero.com>. En aquest segon arxiu si que es van trobar perfils
semblants a l'ideal. A partir de les dades dels més idonis, s’ha confeccionat una

taula per comparar-los i escollir el perfil més optim.

M9 RG15A S2091 S3002 S4180 SD7034 IDEAL
serie Serie Rolf | Serie Selig | Serie Selig | Serie Selig Serie
NACA 2 3 4 Selig-
Donovan
Clao 0.42 0.4 0.37 0.4 0.41 0.37 0,4
CL maim 1.15 1.25 1.3 1.3 1.35 1.3 0,9
Angle minim 12 13 14 12 15 13 El major
Angle maxim -2 -6 -2 -2 -4 -2 El minim
Resisténcia 0.015 0.013 0.011 0.012 0.012 0.011 La menor
Grossor 10.4% 12.9% 10% 10% 9.8% 10.5% 10%

Figura 5.2.8.3. Taula de comparacié entre els millors perfils pel model a dissenyar.
Font: elaboracio propia

En la figura 5.2.8.3, s’aprecien les dades del perfil ideal comparades amb les dades

dels perfils considerats més idonis. Es pot veure que a primera instancia els millors
sén el S4180, el S3002 i el M9 essent el més optim el perfil S4180. Aquest perfil
aconsegueix igualar el coeficient a zero graus ideal amb molta exactitud, els seus

marges de perdua sén molt bons i genera molta sustentacid, tot i tenir un grossor
gairebé del 10%. Aixi que el perfil alar S4180 de la série Selig 4 (figura 5.2.8.4) sera

seleccionat com a més optim per al model a dissenyar.

54180-098-24

Figura 5.2.8.4. Imatge virtual del perfil S4180 de la série Selig 4. Font: elaboracio propia
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5.2.9 l'estabilitat

Que és?

L’estabilitat és la capacitat d’'un model de recuperar una posicié d’equilibri. En
altres paraules, un model sera estable si tendeix a recuperar la posicié d’equilibri, i
inestable si tendeix a allunyar-se de la posicié d’equilibri
<http://www.americanflyers.net/aviationlibrary/pilots_handbook/chapter_2.htm>
. En aquest estudi del model es dividira I’estabilitat en dos apartats, I'estabilitat

longitudinal i I'estabilitat lateral. Per estudiar I'estabilitat, cal considerar tres
conceptes: el centre de gravetat, el centre de pressions i el centre aerodinamic.

El centre de gravetat

El centre de gravetat és la resultant de totes les forces de la gravetat, en altres
paraules, és el punt i vector que les unifica. El centre de gravetat té una gran
influencia en I'estabilitat de tot el model. Un concepte molt similar i d’igual
importancia és el centre de pressions.

Centre de pressions

El centre de pressions és la resultant de totes les forces de sustentacio, el punt i
vector on es consideren aplicades. La distancia que hi ha entre el centre de
pressions i el centre de gravetat sera la que determinara I'estabilitat del avid
(Anderson & Eberhardt, 2009). Pero el centre de pressions presenta un problema, i
és que a mesura que varia I'angle d’atac, el centre canvia de posicié. Aquest fet
dificulta molt I'estudi de I'estabilitat d’'un model, ja que a cada angle d’atac
diferent, la distancia entre ambdds centres varia. A més a més aquest
desavantatge empitjora en els flying wings, ja que per la seva forma, el
desplagament del centre de pressions és més gran i rapid. En substitucid del centre
de pressions s’utilitza el centre aerodinamic.

Centre aerodinamic

El centre aerodinamic (CA) és el punt de I’ala on la sustentacio efectiva sempre és
constant <http://www.geistware.com/rcmodeling/articles/aerodynamics
/centerorgravity.htm> . Per una explicacié més detallada sobre el centre
aerodinamic, consultar I'annex 8. A la practica, utilitzar com a referencia el centre
aerodinamic i la sustentacio efectiva és el mateix que utilitzar el centre de
pressions. A més, el centre aerodinamic, també anomenat quart de corda, té la
caracteristica d’estar situat en el 25% de la corda de I'ala en qualsevol perfil. Per
tant I'estabilitat es definira com la distancia entre el centre de gravetat i el centre
aerodinamic, en dos eixos el vertical i I’'horitzontal. Es podra considerar aixi
I'estabilitat longitudinal i lateral del model.
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Estabilitat longitudinal

La situacio del centre de gravetat i el centre aerodinamic en I'eix horitzontal del
model condicionen I'estabilitat longitudinal de I’avié. Aquesta estabilitat pot ser
positiva si el centre de gravetat esta més avancat que el centre de pressions. Si
ambdds centres coincideixen a la mateixa posicid I'estabilitat és neutre. | si el
centre de gravetat esta més enrederit que el centre de pressions I'estabilitat és
negativa, és a dir, inestable. (figura 5.2.9.1).

. Centre de Pressions @ Centre de gravetat
Sustentacio Sustentacio Sustentacio
e ] e g (e 4
:Ikr"":'— n.- — I-H-'.-..——u -_.. ._;—; > :lkt'.'_-—-—.-.. % -__———'"'
4 v 1 &
Pes

Pes Pes

Figura 5.2.9.1: Tipus de estabilitat longitudinal. Font: Pérez & Sintes (2007).

Estabilitat lateral

La situacio del centre de gravetat i el centre aerodinamic en I’eix vertical
condicionen I'estabilitat lateral de I’avid. Aquesta estabilitat pot ser positiva si el
centre de aerodinamic esta per sobre del centre de gravetat. Si ambdds centres
estan al mateix punt, I'estabilitat és neutre. | si el centre aerodinamic esta per sota
del centre de gravetat, I'estabilitat és negativa, és a dir inestable (figura 5.2.9.2). A
I’'annex 7 es justifica el perqué de les diferents estabilitats lateral i longitudinal
segons la posicid del centre de gravetat.

— " M - Y .
-' * 'I N __—_h.é';..q_';__—_ - -.-____'—"-;'.".«.'»-—;'_:__ p—
Yy yoo Yy o
Estabilitat positiva Estabilitat neutre Estabilitat negativa

& Centre aerodinamic
& Centre de gravetat

Figura 5.2.9.2. Diferents tipus d’estabilitat lateral. Font: elaboracid propia

L’estabilitat als flying wings

Les diferéncies en relacié a I’estabilitat entre un model convencional i un flying
wing es troben al voltant de I'estabilitat longitudinal. Per raons de forma, és més
dificil aconseguir que un flying wing tingui una bona estabilitat longitudinal
positiva. Si no es té en compte aquest déficit durant el vol es podria perdre el
control del model degut a un efecte que s’explica a I'annex 6. Per tant per
compensar aquesta falta d’estabilitat, es col-locara el centre de gravetat encara
més avancat, incrementant aixi I'estabilitat longitudinal positiva.
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Aplicacié al model

Tenint en compte que es vol un model estable, i amb una maniobrabilitat facil, el
model a dissenyar haura de tenir una estabilitat molt positiva, tant la longitudinal
com la lateral. Amb aquesta estabilitat el model sera auto estable, és a dir que el
model s’estabilitzara sense necessitar la interaccio del pilot. A més, d’aquesta
manera, els seus girs i maniobres seran lents i facils de controlar. Per tant per
aconseguir I'estabilitat longitudinal positiva, el centre de gravetat es col-locara per
davant del centre de pressions. | per aconseguir I’estabilitat lateral positiva, el
centre de gravetat es col-locara per sota del centre de pressions. A més a més el
centre de gravetat es col-locara una mica més endavant del centre aerodinamic,
augmentant I'estabilitat longitudinal positiva i evitant el problema explicat abans
que sofreixen els flying wings. Per expressar la posicié del centre de gravetat,
s’usara un valor que representa el tant per cent de la corda. En el model a
dissenyar el centre de gravetat es col-locara de la seglient manera (figura 5.2.9.3):

- Sobre I'eix horitzontal, un 10% per davant del centre aerodinamic

- Sobre I'eix vertical, un 5% per sota del centre aerodinamic

Perfil $4180

@ centre aerodinamic

10% © centre de gravetat

25%

Figura 5.2.9.3. Perfil del model amb el centre aerodinamic i de gravetat aplicats. Font:
elaboracié propia

5.2.10 La localitzaci6 del motor

La forma d’un flying wing permet una situacié del motor diferent a la d’un avié
convencional. Gairebé tots els avions amb propulsié per helix, tenen el motor
col-locat a les ales o davant, constituint aixi una configuracié convencional (figura
5.2.10.1). Els flying wings poden tenir col-locat el motor al darrere, constituint aixi
una configuracié “pusher” (figura 5.2.10.1).

Configuracié
"pusher"

Figura 5.2.10.1. Els dos tipus de situacié del motor. Font: elaboracié propia
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Avantatges i desavantatges

Des de un punt de vista de seguretat i resisténcia del model, col-locar el motor en
configuracio “pusher” ofereix avantatges en cas de que el model s’estavelli. El
motor no patiria danys ni les hélixs es doblegarien o trencarien, i en cas de que el
model es dirigis cap a una persona no hi haurien mals majors. Des de un punt de
vista aerodinamic, la configuracié “pusher” evita un problema que apareix en la
configuracié convencional. Degut a la rotacid de les hélixs, el flux que aquestes
envien sobre I’ala situada darrere seu es totalment turbulent, reduint el rendiment
d’aquella zona del model
<http://www.nurflugel.es/index.php?option=com_content&view=article&id=6&Itemid
=12>.

Per altra banda, en els flying wing amb fletxa, el motor juga un paper clau en la
situacid del centre de gravetat. Com s’ha explicat abans, per millorar I’estabilitat
convé avangar el centre de gravetat, i en conseqiiéncia, avancar el components de
I'avid. Per tant un motor en configuracié convencional, és a dir al davant, ajuda a
avangar el centre de gravetat millorant I'estabilitat del model.

Aplicacié al model

Tenint en compte les necessitats del model a dissenyar, una configuracié de motor
“pusher” aportaria certs avantatges aerodinamics i de seguretat. Tot i aix0 la
necessitat d’'un model estable, i per tant un centre de gravetat avancat, obliga a
col-locar el motor en una posicié avangada. Per tant:

- El motor es col-locara en configuracié convencional

5.2.11 El centrament

Que és?

El centrament és un procés que consisteix en distribuir els pesos del model de
manera que el centre de gravetat es col-loqui al punt desitjat. Aquest procés té les
seglients fases: (1) determinar la corda mitjana aerodinamica (CMA), (2) localitzar
el centre aerodinamic, (3) plantejar el centrament, localitzant i determinant el

valor de cada pes i escrivint les equacions, (4) calcular el centrament, i per ultim,
(5) analitzar els resultats

1 .Determinar la Corda mitja aerodinamica (CMA)

La CMA és aquella corda que es considera la mitjana de totes les cordes d’una ala, i
sobre la qual s’apliquen el percentatges i calculs del model
<http://nsrca.us/all/building/62-cg_graphic.html> . A partir d’uns calculs grafics
sobre el model s’ha determinat que la CMA esta a un 40% de la meitat del model,
gue mesura 160mm, i que la punta de la CMA traslladada al centre del model dista
112mm de la punta del model (figura 5.2.11.1).
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2 .Localitzar el centre aerodinamic

El centre aerodinamic per definicid esta situat al 25% de la CMA. Pero per dur a
terme el centrament es necessiten mesures en mil-limetres sobre un planol del
model, i no percentatges. Per tant per convertir aquest 25% de la CMA a
mil-limetres es calculara en quin punt de la CMA es troba el centre aerodinamic a
partir de les mesures obtingudes abans: el 25% de 160 mm és 40 mm. Per tant, el
centre aerodinamic es troba a 40 mm des de la punta de la CMA. Pero es
necessari que totes les mesures estiguin en el centre del model, és a dir, que es
comptin a partir de la punta del model i no de la CMA. Per tant es sumara la
distancia que hi ha entre ambdds puntes, 112 mm, als 40 mm d’abans, obtenint
gue el centre aerodinamic es troba a 152 mm de la punta del model. De manera
que el centre aerodinamic del model queda ubicat tal com es mostra a la figura
5.2.11.1. El metode emprat per localitzar la corda mitja aerodinamica es troba
detalladament explicat a I'annex 9.

40%

112mm

40mm

:

Centre aerodinamic

Corda mitja
aerodinamica

Figura 5.2.11.1. Mesures de la CMA del
model a dissenyar. Font: elaboracié
propia

Un cop localitzat el centre aerodinamic
sobre el pla horitzontal, s’utilitzara el pla
vertical per dur a terme el centrament.

Per comprendre millor I'origen de les Figura 5.2.11.2. Representacié
mesures que s’utilitzaran en el seglient tridimensional del pla horitzontal i
el pla vertical. Font: elaboracié

apartat s’ha inclos la figura 5.2.11.2. M
propia

3. Plantejament del centrament

El centrament consisteix en distribuir el pesos del model, per tant es fara una
divisio entre el pesos distribuibles, i els pesos fixos. Els pesos fixos del model sén: el
propi pes del volum de I’ala, i els controladors del alerons, els servos. Per altra
banda, els pesos distribuibles del model sén: el motor, i el conjunt bateria
receptor, que engloba la resta de I'electronica del model. Per poder dur a terme el
centrament és necessari coneixer el pes i la localitzacié de tots els pesos.
<http://www.miliamperios.com/foro/post890265.html>. Un cop sabudes aquestes
dades es plantejaran les equacions de centrament.
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Localitzacio del pesos

El pes del volum de I'ala es troba a partir del centre de gravetat del perfil alar del

model. Aquest, el S4180, té el centre de gravetat situat al 26% de la corda, i
utilitzant el mateix procediment que en el centre aerodinamic a partir de la CMA,

es troba que el pes del volum de I'ala esta situat a 154mm des de la punta del

model. El motor s’haura de situar en el frontal del model, pero es podra col-locar

per sota o per sobre d’aquest punt. Els servos estaran col-locats a dins del volum al

mig de ambdds ales, pero aquest punt vist sobre el pla vertical esta 12 mm per

sobre de la punta del model i 126 mm per darrere. | per ultim, la bateria receptor

es podra col-locar en qualsevol punt del model. Tots els punts necessaris pel

centrament estan definits el la figura 5.2.11.3.

126mm

I
punta del model

corda central del model 4 Punta de la CMA .,

12mm

® pes del volum de ['ala
@ centre aerodinamic
© punt on hauria de localitzar-se

el centre de gravetat

) pes dels servos

¥
T

112mm

‘Bmm

(25

-10)% x 180 + 112=136mm

25% x 180 + 112 =152mm

26% x 160 + 112 = 154mm

200mm (corda central del model)

Figura 5.2.11.3. Localitzacio dels pesos fixos del model. Font: elaboracié propia

Valor dels pesos

El valor de cada pes és el segiient: el motor pesa 50g, la parella de servos pesa 30g,

el conjunt bateria i receptor pesa 120g, i el volum de I’ala pesa 400g.

Plantejament de les equacions

Per tal que el punt on hauria de localitzar-se el centre de gravetat sigui realment el

centre de gravetat, els moments dels pesos en aquell punt han de sumar zero, tal

com estableix la cond

icié d’equilibri d’un cos

<http://ca.wikipedia.org/wiki/Equilibri_mec%C3%A0nic>. Es a dir, dividint el pla en
I'eix X i I'eix Y, el moments en les zones positives han de ser iguals als de les zones

negatives. D’aquesta manera es construira un eix de coordenades on el futur

centre de gravetat en sera el centre. També es calcularan les distancies de cada

component al centre en coordenades Xi Y (figura 5.2.11.4).
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@ centre aerodinamic
Eix ¥ € punt on hauria de localitzar-se el
centre de gravetat

#Ps=30g '@ Posicio del motor
Posicio de| ® Pm=50g #Ds =(-10 , 20) mm .g :"OS.IC.I? :e: la bateria-receptor
motor ding ®Dm=(-136,Y) mm Posicio osici¢ dels servos '
d'aquesta linia o —— __’@ l@Posmlo centre de gravetat de I'ala
$5
Eix X
[ 4 Centre de
@ ® gravetat de
i l'ala
#Pb=120g Pasicio de la #Pa= 400g

bateria-receptor

#Db=(X,Y)mm en qualsevollloc ®#Da=(18, 8)mm

Figura 5.2.11.4. Plantejament del centrament, il-lustracié de la localitzacid i del valor de cada
pes del model. Font: elaboracio propia

Només queden dos incognites en el centrament, la posicié de la bateria receptor
sobre I'eix X, i la posicio del motor i la bateria receptor sobre I'eix Y, la qual sera la
mateixa. A partir d’aqui s’escriuran dues equacions de moments amb la condicié
d’equilibri, sobre I'eix X i sobre I'eix Y.

Z Moments, =0
M.5E.4

_D.E'M' XFJH_DESXFS_DREXFE+DHAXFA=D

Z Moments, = 0

M.5B.A
Dy XPy+Dpg XP,+D, XxE +D,,x E,=10

4. Calcul del centrament

Un cop plantejades les equacions i determinades les incognites, es procedeix a
resoldre matematicament les equacions.

Dy = —136mm Eix X
g:M::Sgg DR’M XPJH—I_DXSXPS—I_DXBXPB:DXAH PA

Dxs = —10mm 136 X 50 +10 X 30 + X X 120 = 18 X 400
Dy, = 20mm

P, =30g A =09~ 1mm

Deg=X

DYE = Y

Pg = 120g Dyyy ¥ Py +Dyp X Py + Dy XP.+D,, X P, =0
Dy = 18mm

Di—"ﬂ = gmm

P, =400g

Y X504+ Y X120+ 20 X30+8X 400=10

¥Y=-22 5mm
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5. Analisi dels resultats

El centre de gravetat es col-locara al punt desitjat si el motor se situa a 22.5 mm
per sota del el punt on hauria de localitzar-se el centre de gravetat, i la bateria
receptor se situa a 1 mm per davant i 22.5 mm per sota del mateix punt. Amb
aquestes dades es completa el centrament determinant que:

- El motor es col-locara 30.5 mm per sota de la punta del model
- La bateria receptor es col-locara a 137 mm de la punta del model, i 30.5
mm per sota d’aquesta.

Els punts on s’haurien de col-locar el motor i la bateria receptor estan fora del
volum del model en els punts M i B de la figura 5.2.11.5. Per tal d’encabir-los dins
de l'estructura del model s’afegira un petit fuselatge al centre de I'avié.

volum del model actual® @ contre de gravetat

@ centre aerodinamic
@ Posicié del motor
B Posicié del la bateria-receptor

W & 7
L
/)><|:uselatge a afegir

Figura 5.2.11.5. Mostra de la localitzacié del pesos que estan fora del volum del model. Font: elaboracié
propia
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Fuselatge extra

La funcidé d’aquest fuselatge extra sera Unicament contenir components. Aquests es troben
a 30,5 mm per sota del centre del model, distancia a la qual se li sumaran 10 mm extres de
marge obtenint un fuselatge de 40,5 mm d’ample. La forma del fuselatge sera cilindrica, ja
gue presenta molt bones caracteristiques aerodinamiques i engloba molt eficientment el
components tal i com estan col-locats. Aquest cilindre tindra una forma conica arrodonida
al davant i al darrere per ser més aerodinamic. El fuselatge extra que s’afegira al model a

dissenyar esta representat a la figura 5.2.11.6.

@ Centre de gravetat
@ Centre aerodinamic
@ Punta del model

O Posicio bateria receptor

© Posicio motor

Figura 5.2.11.6. fuselatge que s’afegira al model a dissenyar per englobar els components. Font:
elaboracié propia
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5.3 Resultats: Disseny inicial del model

A I'apartat del disseny del model s’ha determinat tota la geometria la model. En aquest
apartat es dibuixara el planol del model a partir de totes les decisions preses a |'apartat
anterior. S'usara el programa AutoCAD, el qual és el millor programa per dibuixar un planol
d’aquestes caracteristiques. El planol del disseny inicial del model és el que es mostra a la
figura 5.3.1.

\ L,

— -— P _ I

fas]

I~

27,39

Figura 5.3.1. Planol del disseny inicial del model. Font: elaboracié propia

Aquest primer planol és una versié reduida, i les seves unitats sén centimetres. El segon
planol, el del disseny final, es presentara com el planol definitiu, imprés a major a detall.
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6 SIMULACIO PER ORDINADOR

6.1 Introduccid a la simulacié de fluids per ordinador

En el disseny aeronautic, automobilistic i en molts altres ambits, la simulacié
numerica de fluids s’ha imposat per davant de les proves en els tunels de vent. Amb
la simulacié per ordinador s’estalvien molts diners, temps, i materials. Qualsevol
disseny, abans de ser provat encara que sigui a escala reduida, és sotmeés a un
profund estudi per ordinador. Els programes que fan aquestes simulacions
s’anomenen CFD (Computational fluid dynamics) i els més usats son: Fluent, FIOEFD i
FLOW-3D. Cal remarcar que aquests programes son per usos professionals i no és
gens facil obtenir uns resultats de qualitat. Un dels grans desavantatges d’aquest
tipus de programes és que fallen molt i cal utilitzar-los molt curosament per
disminuir al maxim les fonts d’error. En aquesta recerca, es treballara amb precisions
baixes, ja que es tracta d’'un model d’aeromodelisme no professional. El programa
qgue s’ha escollit per aquest treball és el Fluent, de la casa ANSYS, el qual és el més
extensament usat.

6.2 Metodologia de la simulacié

Una simulacid de fluids per ordinador es divideix en tres fases: el pre-processament, el
processament, i el post-processament (referencia Fluent manual). A continuacio es
presenta un descripcio breu de les fases de la simulacid, que s’han seguit en aquest treball.
La descripcié més detallada acompanyada d’imatges de cada fase i de I'Gs de cada
programa es troba als annexos 2,3 i 4.

Pre-processament

Aquesta fase consisteix en preparar I'objecte d’estudi i les condicions de la simulacié. Per
modelitzar el model a dissenyar s’ha utilitzat un programa de disseny assistit per ordinador
3D, anomenat Rhinoceros. Aquesta modelitzacid s'importa en un segon programa
anomenat Gambit, on es malla. Mallar un model significa definir tots els punts a partir dels
quals es faran els calculs de la simulacié. Aquesta modelitzacié ja mallada s’importa al
programa Fluent on es defineixen les condicions de la simulacid. S’ha de determinar quin
flux s’usara, les seves condicions, el tipus de turbuléncia i les condicions d’entrada. També
cal especificar la precisio de la simulacid, quines equacions de dinamica de fluids utilitzara i
quines dades haura de calcular. Per ultim cal especificar les unitats de la malla, adaptar-la
si és necessari i crear superficies extres a partir de les quals es calcularan certs parametres.

36



Rhinoceros

Per simular el model, en primer lloc, s’ha creat una modelitzacié amb el programa
Rhinoceros a partir de tota la geometria definida en I'apartat anterior. L'explicacié del
procés que s’ha seguit per obtenir la modelitzacié es troba a I’'annex 2. A partir de les
diferents eines de
disseny que
proporciona el
programa s’ha obtingut
el seglient resultat
(figura 6.2.1), el qual
segueix amb total
precisié les mides

definides a I'apartat del disseny.

Figura 6.2.1. Representacié tridimensional de la modelitzacid
amb el programa Rhinoceros. Font: elaboracié propia

Gambit

En segon lloc, aguesta modelitzacid s’ha traslladat al programa Gambit. El programa
Gambit només accepta modelitzacions perfectes, és a dir, sense cap forat ni cap
incoherencia geometrica ni cap superficie amb formes complicades, etc. Després que el
Gambit rebutges diverses modelitzacions del model, la que apareix al la figura 6.2.1 és la
Unica que va acceptar. Un cop validada la modelitzacid, es va mallar amb una precisio
mitjana per tal d’evitar el maxim de problemes pero conservant un minim de qualitat. A
més, s’ha utilitzat una eina especial del Gambit que permet distribuir la precisié de la malla
segons la importancia de la zona. Les zones properes al model tenen una malla molt fina, i
les zones llunyanes tenen un malla més gran i imprecisa (figura 6.2.2). L’explicacié del
procés que s’ha seguit per mallar la modelitzacioé es troba a I'annex j. Cada triangle de la
figura 6.2.2 s’anomena cel-la, i la malla del model a dissenyar en té un milié, el qual
representa un precisié mitja, tal i com es volia. Es important definir correctament les
mesures de la malla, ja
sind segueixen un certes
regles conformes amb la
forma del model, el
mallatge falla. A I'annex 3
es troba una explicacio
més detallada del procés
de mallatge del model.

Fluent Figura 6.2.2. Representacid de la modelitzacié ja mallada amb el

] programa Gambit. Font: elaboracio propia
Un cop s’aconsegueix una

malla valida, s'importa al
programa Fluent. El primer que s’ha de fer és utilitzar una eina del Fluent la qual comprova
gue tots els aspectes de la malla siguin correctes. Altre cop, es va haver de repetir el
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procés fins que el Fluent acceptés la malla importada. En segon lloc, es defineixen les
condicions generals de la simulacid, les quals estan detalladament explicades en I'annex 4.
Les condicions de velocitat i d’angle d’atac son diferents en cada simulacié i per tant
s’explicaran en els apartats seglients.

Processament

El processament és la fase de resolucid del la situacid plantejada al pre-processament. El
programa Fluent aplica les equacions dels fluids a tots els punts definits a la malla un cert
nombre de vegades. Quant més gran sigui aguest nombre, més precisos seran els
resultats, pero més temps tardara en acabar el processament. Durant el processament
s’han de controlar uns monitors els quals indiquen si el processament és favorable i per
tant els resultats seran bons. Sind, cal avortar I'operacid i revisar el pre-processament en
busca d’algun error. Aquest procés dura entre dues o quatre hores, a la precisié que s’ha
realitzat aquesta recerca.

Post-processament

Un cop s’han donat per valids els resultats, la fase de post-processament consisteix en
extreure totes les dades desitjades per mitja de diferents eines d’analisi que proporciona
el programa Fluent. Aquestes sén entre d’altres els contorns, els vectors velocitat, les
linies de flux i les grafiques. En aquest estudi s’analitzaran tres aspectes concrets: la
perdua, les zones més estressades i les turbuléncies. Tots els apartats comencaran amb
una petita introduccid del objecte d’estudi, seguit de la metodologia utilitzada per a
obtenir els resultats, i finalment una petita reflexié sobre els resultats i les conclusions.

6.3 La pérdua

Que és?

La Perdua és un fenomen aerodinamic durant el qual un avié perd la capacitat de
sustentar-se. Aquest fenomen es deu basicament a dues causes, un angle d’atac molt
elevat o bé una velocitat de vol molt baixa (Anderson & Eberhardt, 2009) (Marc teoric,
4.2.2). Per controlar aquest fenomen s’utilitzen diversos metodes. Per una banda, en el
disseny s’utilitzen eines per disminuir la pérdua. La més efectiva d’aquestes és la torsid, ja
aplicada al model en I'apartat de la geometria. Pero d’altra banda també és molt
important a I’hora de dissenyar un model, determinar la velocitat minima i I’langle maxim
de vol. A la practica el pilot haura de mantenir I’avié dins d’aquests marges en tot moment
per tal que no entri en perdua.

Objectiu de I'estudi

Considerant I'anterior, en aquest apartat s’estudiaran els seglients punts a partir dels
resultats de la simulacid:

a) Comprovar que la torsié actui correctament
b) Determinar I’angle d’atac maxim
c) Determinar la velocitat de vol minima
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Aquest estudi es dividira en dos aparts: en primer lloc I'estudi de la torsié i I'angle d’atac
maxim, i en segon lloc I'estudi de la velocitat minima.

Estudi de la torsid i de I’angle d’atac maxim

Metodologia:

Per estudiar aquests fenomens s’ha simulat
el model a diferents angles d’atacia
diferents velocitats, tot utilitzant el
programa Fluent. En aquest cas, s’ha
utilitzat la meitat del model amb una paret
de simetria al centre. D’aquesta manera

s’obté el mateix tipus de resultats pero molt Figura 6.3.1: Representacio de la meitat
més precisos. Gracies a que el volum d’estudi del model ja mallat amb el programa
és la meitat (6.3.1), la malla pot ser molt més Gambit. Font: elaboraci6 propia
precisa sense demanar més temps de

processament. Per simular diferents e

angles d’atac, a I'apartat de condicions
inicials del Fluent s’introdueix la
seglient configuracio: a les opcions
d’entrada de flux s’escriu el modul del
vector velocitat: -12m/s-, i després les
components Y i Z que corresponen al
cosinus i sinus de I'angle a estudiar. Per

estudiar I'efecte de la torsid sobre el

Figura 6.3.2: Representacié tridimensional del
plans emprats per I'estudi de la pérdua. Font:
crearan tres plans paral-lels entre si i que elaboracié propia

fenomen de la pérdua i I'angle maxim, es

tallin el model al principi, al centre i a

I'extrem de I'ala.

Els plans s’Tanomenaran: Pla 1 (principi de I'ala); Pla 2 (centre de I'ala) i Pla 3 (extrem de
I'ala) (figura 6.3.2). A cadascun dels tres plans, i en diversos angles d’atac, es mostrara la
distribucio de pressions al pla, i el vectors velocitat dels punts del pla. D’aquesta manera
es podra contrastar I'efecte de la pérdua en diferents punts de I'ala i a diferents angles
d’atac.

Resultats:

S’ha simulat la malla de I'avié exposada a la figura 6.3.1, a aquests angles d’atac: 09, 159,
202 252, De cada simulacid s’han extret els plans mostrats a la figura 6.3.3, els quals
mostren la distribucié de pressions i els vectors velocitat. En les simulacions de contorns,
els colors blavosos representen zones de baixes pressions i els colors vermellosos, zones
d’altes pressions. | en les simulacions de vectors, el vectors petits i blavosos representen
baixes velocitats, i el grans i vermellosos, altes velocitats.
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Simulacié a 02

Condicions inicials:

Modul velocitat = 12 m/s
ComponentX = cos(09)
ComponentY = sin(09)

““

Pla 1 la 2 Pla 3

Figura 6.3.3. Representacid del contorns de pressié del model en la simulacié a 0 2. Font: elaboracid
propia

A la simulacio a 02 només es mostraran els contorns de pressio ja que el flux totalment
laminar i els vectors no proporcionarien informacid rellevant. Si es comparen els tres
plans, s’aprecien diferéncies en la zona blava, en les baixes pressions. Al pla 1 es localitza
la zona blava més gran i intensa per tant és el que genera més sustentacio. | al pla 3, la
zona blava és la més petita, i on es genera menys sustentacié. Tal com es pretenia al
disseny, gracies a la torsid, la sustentacié és més gran al principi de I'ala que a I’extrem.

Simulacié a 152

Condicions inicials:

Modul velocitat = 12 m/s
ComponentX = cos(159)
ComponentY = sin(159)

Figura 6.3.4. Representacid del contorns de pressié i el vectors velocitat del model en la simulacié a 15 2.
Font: elaboracié propia
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A la simulacié a 152 s’han obtingut dos tipus de grafics: els contorns de pressié i els vectors
velocitat. En la figura 6.3.4, dels contorns de pressid, es veu que la sustentacié ha
augmentat respecte la simulacié a 09. La zona de baixes pressions a sobre de I'ala, tal i com
s’aprecia a la llegenda, a 02 és: -60.3 Paia 152 és: -210 Pa, per tant es compleix la llei
aerodinamica que a més angle, menys pressié i més sustentacid. A la figura 6.3.4 de
vectors velocitat, s’aprecia un altre fenomen aerodinamic. A la part superior de I'ala, Ia
zona de baixa pressio, 'aire s’accelera de 12 m/s a 21.1 m/s tal com mostren els vectors
d’un vermell més intens. Aix0 és una evidéncia que es compleix el principi de Bernoulli,
que formula que a menys pressio, més velocitat. Cal destacar que a I'extrem de I'ala,
s’aprecien alguns vectors velocitat d’un color blavés. Aixo vol dir que I'aire es desaccelera
lleugerament, i representa el comengament de la perdua.

Simulacioé a 20¢

Condicions inicials:

Modul velocitat = 12 m/s
ComponentX = cos(209)
ComponentY = sin(209)

.Pla 1l

Figura 6.3.5. Representacid del contorns de pressio i el vectors velocitat del model en la simulacié a 20 2.
Font: elaboracié propia

A la simulacié a 202 s’han obtingut dos tipus de grafics: els contorns de pressié i els vectors
de velocitat. A la figura 6.3.5 de contorns de pressio, s’aprecia que la zona de baixa pressio
més intensa a 202 és de -272 Pa, per tant la sustentacié augmenta encara de 152 a 202. A
la figura 6.3.4 de vectors de velocitat, destaca la part superior del perfil del pla 2, on s’esta
generant una turbuléncia per I'efecte perdua. Aquesta area de petits vectors d’un blau
intens defineix un vortex de flux turbulent, la velocitat del qual és de 2 m/s. L'aire que
entra en el vortex es desaccelera de 12 m/s a 2 m/s, de la velocitat regular del flux a la
velocitat del flux turbulent. L'energia necessaria per frenar aquesta quantitat d’aire sén les
perdues de rendiment causades per les turbuléncies. Si s’observa amb atencid es veu que
el punt on I'aire comenca a patir aquesta desacceleracio es troba una mica abans de la
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meitat del perfil. Aquest punt s"anomena punt de separacio, on el flux passa de ser laminar
a turbulent, i deixa de seguir el contorn de I'ala. El perfil del pla 2 esta a punt d’entrar en
pérdua, pero encara no perqué com s’ha vist abans, el perfil encara genera suficient
sustentacid. Si comparem els altres plans, s’aprecia que el pla 1 genera una petita
turbuléncia, i que el punt de separacié es troba més endavant de la meitat del perfil. |
fixant-se amb el pla 3, s’aprecia un comengament de turbuléncia gairebé a I'extrem del
perfil. En conclusid, a 209, la part central de I'ala esta gairebé en pérdua, perd en canvi, al
principi de I'ala la turbuléncia es petita i a I'extrem, gairebé inexistent. Per tant, el fet que
I’extrem de I’ala sigui la zona amb menys turbuléncies es deu a la torsid, la qual
endarrereix clarament I’entrada en pérdua d’aquella zona, i a 202 el model encara no
esta en pérdua.

Simulacio a 252

Condicions inicials:

Modul velocitat = 12 m/s
ComponentX = cos(259)

ComponentY = sin(259)

Figura 6.3.6. Representacid del contorns de pressié i el vectors velocitat del model en la simulacié a 25 2.
Font: elaboracié propia.

A la simulacioé a 252 s’han obtingut dos tipus de grafics: els contorns de pressié i els vectors
de velocitat. A la figura 6.3.6 de contorns de pressio, s’aprecia que la zona de baixa pressid
a la part superior del perfil és de -350 Pa, encara més intensa que a 202. A la figura 6.3.6
de vectors velocitat es veu que ara la turbuléncia més intensa es localitza al pla 1. El punt
de separacié en aquest pla esta gairebé a la punta de I'ala, per tant esta entrant en
pérdua. Al pla 2 s’aprecia, respecte la simulacié de 202, com la turbuléncia ha augmentat
una mica, pero encara no esta en perdua. | el més destacable de tot és que el pla 3 ni tan
sols hi ha turbuléncia. A la simulacié de 252 s’aprecia perfectament |'efecte de la torsio: el
principi de I’ala és el primer en entrar en pérdua, en segon lloc la part central i per ultim,
I’extrem. D’aquesta manera, si I'avid entrés en perdua, gracies al flux laminar i estable que
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hi ha a I'extrem de I'ala, els alerons que hi ha col-locats en aquella zona seguirien sent
efectius i permetrien recuperar el model de la pérdua.

Per veure millor la turbuléncia creada a 252 al pla 1, degut a la petitesa de la imatge del
grafic dels vectors de velocitat, s’inclou un altre grafic de les trajectories de particules

marcades en color en funcio de la velocitat (figura 6.3.7).

Figura 6.3.7. Representacio de les trajectories de particules del pla 1 del model en la simulacié a 25¢9.
Font: elaboracié propia

En conjunt el model esta a punt d’entrar en pérdua, tal com es mostra a la figura 6.3.6 de
contorns on s’aprecia que el model encara es sustenta. Tot i aix0, just abans d’entrar en
pérdua, un model

experimenta el moment de

1 ‘.1_:1' maxima sustentacid. De

— —= Mmanera que pocs graus
' = després de 252 el model a
5 == dissenyar perdria

3 : drasticament sustentacio

!' . entrant llavors en pérdua.

Aquest fenomen s’aprecia

(= ER T o - TR = T R s B =

0 5 10
angle d'atac en graus

en la grafica d’angle d’atac
/ sustentacio d’un perfil estandard de la Figura 6.3.8.

Figura 6.3.8. Grafic de sustentacid i angle d’atac comparat amb el tipus de flux sobre el perfil alar. Font:
elaboracid propia

Conclusions:
Després de I'estudi i d’analitzar les qliestions s’arriba a les conclusions seglients:

- Ll’angle d’atac maxim del model és de 252
- Latorsié compleix la seva funcié perfectament
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Durant el vol d’aquest model mai s’haura de superar els 252 d’angle d’atac per tal de
mantenir el vol estable. El fet de que aquest xifra sigui tant elevada (I’angle d’atac maxim
estandard es troba entre 152 202) es deu a que el perfil usat en el model, el S4180, és un
perfil hipersustentador. A més en cas de que el model superés els 259, es podria recuperar
el vol estable ja que, com s’ha comprovat abans, gracies a la torsid els alerons i superficies
de control segueixen sent efectives quan el model ha entrat en pérdua.

Estudi de la velocitat de vol minima
Metodologia:

Per trobar la velocitat minima de vol, s’ha simulat el model a diferents velocitats en la
condicié de maxima sustentacid, és a dir, al maxim angle d’atac abans d’entrar en péerdua.
S’ha simulat el model a 5, 719 m/s, i gracies a I’eina report del Fluent s’ha obtingut la forga
de sustentacio generada per tot el model.

Resultats:

A partir de les dades obtingudes s’ha confeccionat un grafic, figura 6.3.9, i s’"ha marcat amb
una linia la forga del pes del model. D’aquesta manera una forga de sustentacio inferior a
aquesta marca representa que el model esta en péerdua.

= [ o

Pes del model

*w

Forca de sustentacio (N}
R

DI—"I'\.'IL.I-'I-D-U'Im1

s ‘N

—— Forga de sustentacio 263 5,15 | 853 |

velocitat (m/s)

Figura 6.3.9. Grafica de forca de sustentacio i velocitat del model. Font: elaboracio propia

La grafica de la figura 6.3.9 representa la forca de sustentacié en funcié de la velocitat. El
punt on la grafica creua amb la barrera del pes del model sera el punt on aquest entrara
en pérdua. Per tant la velocitat de pérdua del model sera aproximadament de 7,5 m/s.

Conclusions:

Després de I'estudi i d’analitzar les qliestions es pot determinar la segiient dada:

- Lavelocitat minima de vol del model és de 7,5 m/s
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6.4 Esforgos mecanics
Que soén?

Els esforcos mecanics son aquelles forces que pateix I’estructura del model. Es deuen a les
forces generades per la sustentacid, la resisténcia o el fregament
<http://en.wikipedia.org/wiki/Stress_(mechanics)> . Si no es fa un curds estudi d’aquests
esforcos, es possible que alguna part del model es trenqui durant alguna condicid
desfavorable del vol.

Objectiu de I'estudi:

Considerant I'anterior, en aquest apartat es realitzaran els seglients estudis a partir dels
resultats de la simulacid:

a) Detectar les zones sotmeses als majors esfor¢os mecanics.
b) Reduir els esforgcos que reben.

Metodologia:

Les zones sotmeses a majors esforcos es localitzaran gracies a aplicar el fenomen
aerodinamic de la sustentacié (Anderson & Eberhardt, 2009). El model, per sustentar-se,
crea unes arees de baixes pressions gracies a les ales, que “xuclen” el model i el mantenen
a l'aire. Per tant, per trobar les zones afectades per un gran esforg causat per la
sustentacio, es buscaran arees de molt baixa pressio. En segon lloc, la resisténcia que crea
el model al fluir a través de I'aire, la resisténcia parasitaria, crea arees d’altes pressions.
Per tant per trobar zones afectades per un gran esforg causat per la resisténcia parasitaria,
es buscaran arees de molt alta pressio.

El programa Fluent té una eina anomenada “Iso-surface” la qual crea un superficie amb
tots els punts que tinguin el mateix valor d’una variable determinada. Amb aquesta eina es
crearan dos superficies, una que englobi totes les zones a molt baixes pressions i una altre
gue englobi totes les zones a molt altes pressions. Per altra banda s’utilitzara I'eina
“Contours” aplicada a tot el model, obtenint els valors de les pressions dels fluids
immediatament adjacents a les superficies del model. La simulacié que s’ha utilitzat per
extreure aquestes dades esta configurada amb els seglients parametres: modul velocitat =
12m/s i I'angle d’atac = 0¢.

A partir de les dades obtingudes es podran determinar quines zones estan sotmeses a
majors esforcos mecanics i decidir com reduir I'esforg a que estan sotmeses.

Resultats:

La figura 6.4.1 representa els contorns de pressio de tot el model sencer i a més de les
dues “Iso-surface” de baixa i alta pressid. Les zones del model d’un color blavds, estaran
sotmeses a baixes pressions, i les zones d’un color vermellds, a altes pressions. També les
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zones d’un color verdds estaran sotmeses a la pressiéo normal de I'aire. Amb aquesta
imatge ja es poden localitzar les zones més estressades, les quals sén: al winglet, on es
troba la zona d’un blau intens; i a la punta del cos de I'avid i al caire d’atac on es troba la
zona d’un vermell intens. Ara es tractara cada zona per separat per determinar com
reduir-ne I'esforg.

9.70e+01
9.41e+01
9.12e+01
8.83e+01
8.53e+01
8.24e+01
7.95e+01
7.66e+01
7.37e+01
7.07e+01
6.78e+01
6.49e+01
6.20e+01
5.91e+01
5.62e+01
5.32e+01
5.03e+01
4.74e+01
4.45e+01
4.16e+01
3.87e+01

Contours of Total Pressure (pascal) Nov 24, 2009
FLUENT 6.2 (3d, dp, segregated, ske)

Figura 6.4.1. Contorns de pressid de tot el model en la simulacié a 02. Font: elaboracio propia

Winglet:

Al winglet es localitza una
zona de molt baixa pressio
tal com indica el contorn de
color blau de la figura 6.4.2.
Aix0 crea una forga en el
sentit que indica el vector
vermell de la figura 6.4.2.

Figura 6.4.2. Contorns de pressio del winglet del model en la simulacié a 02.
Font: elaboracié propia
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A diferéncia del resta de I'ala, que també esta afectada per zones de baixa pressié degudes
a la sustentacio, el winglet no té cap reforg estructural. Per tant el vector forca que es veu
a la figura 6.4.2, podria arribar a doblegar i trencar el winglet. Alhora de crear el winglet es
va utilitzar el mateix perfil que a tota I'ala. De manera que el winglet crea aquesta zona de
baixa pressio en part per la sustentacio del perfil. Tot i aix0, la funcié del winglet no és
crear sustentacio, sind reduir la resisténcia induida, per tant no es necessari que tingui un
perfil que crei sustentacid. De manera que es canviara el perfil del winglet per un perfil
simetric que no crei sustentacio.

Punta del cos:

Les zones de alta pressid que es troben al caire d’atac i a la punta del cos, es deuen al
treball que realitzen
aquestes zones per obrir-se
pas a través de 'aire, és a
dir, a la for¢a que han de
fer per desviar I'aire.
Aquesta forca, més que
causar un problema
estructural, crea resisténcia
parasitaria, disminuint el
rendiment del model. El
vector vermell de figura
6.4.3 representa aquesta
forga parasitaria, indicant- —

ne el sentit i la direccio.

Figura 6.4.3. Contorns de pressid de la punta del cos del model en la simulacié a 09.
Font: elaboracié propia

La resisténcia parasitaria que creen aquestes arees es deu a la forma arrodonida de les
zones frontals de I'avié. D’'una banda el caire d’atac de I’ala ha de ser arrodonit per forga,
ja que sind no crearia sustentacid. Per tant aquesta zona no es pot canviar. Pero el cos de
I’avid no esta destinat a crear sustentacid, sind que només ha de contenir el motor i els
components electronics de I'avid. Per tant no és necessari que la punta del cos sigui
arrodonida, de manera que es canviara la forma arrodonia per un acabament en punta.

Conclusio:
Després de I'estudi i de discutir les qliestions es realitzaran dos canvis en el model:

a) Canvi del perfil actual del winglet per un de simétric que no generi sustentacié
b) Canvi de la forma arrodonida de la punta del cos per un acabament en punta

Amb aquest canvis es pot afirmar que el model no sofrira cap esfor¢ estructural que
amenaci la integritat estructural del model.
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6.5 Turbuléncies
Que son?

Una turbuléncia o flux turbulent, és aquell flux no laminar, desordenat, que tendeix a
formar vortex i a produir canvis rapids de velocitat i pressio (Anderson & Eberhardt, 2009).
Les turbuléncies s6n un fenomen molt negatiu, ja que generen molta resistencia i
desestabilitzen I’avié. La major part de les turbuléncies que genera un avid es deuen a la
resistencia induida i a I'efecte de la perdua.

Les turbuléncies generades per la resisténcia induida creixen a mesura que augmenta la
sustentacio produida pel model. Les turbuléncies generades per I'efecte perdua creixen
segons augmenta I'angle d’atac. Per tant, I'estudi de les turbuléncies es realitzara en
simulacions a alts angles d’atac i a velocitats elevades, justament quan les turbuléncies sén
més importants. A causa dels efectes negatius dels fluxos turbulents, aquests han de ser
curosament estudiats per tal de predir el seu comportament i buscar possibles punts
conflictius. Abans de I'estudi es pot determinar que una solucio per evitar les turbuléncies
creades per la resistencia induida és la incorporacié de winglets al model. Aixo ja s’ha fet a
I'apartat de la geometria pero en I'estudi també es comprovara si els winglets funcionen
correctament.

Objectiu de I'estudi

Considerant I'anterior, en aquest apartat s’estudiaran els seglients punts a partir dels
resultats de la simulacid:

a) Estudiar les turbuléncies produides pel model
b) Comprovar el funcionament dels winglets
c) Localitzar possibles punts conflictius

Metodologia

Al no partir de cap suposicid, a diferéncia dels altres apartats, s’"hauran de fer diverses
simulacions utilitzant el programa Fluent, i a partir dels resultats d’aquestes anar
progressant en I'estudi de les turbuléncies. Aquest estudi es dividira en diferents apartats
segons I'objecte d’estudi. Les primeres simulacions serviran per determinar les arees més
turbulents del model i estudiar-ne el comportament. Després es compararan els resultats
amb les arees properes al winglet. Aquests estudis es faran observant el flux que passa per
la part superior de I'ala, ja que és el més turbulent. Per ultim, s’estudiara el comportament
del flux que passa per el la part inferior de I’ala. Les condicions de la simulacié es definiran
de la seglient manera: (a) modul de la velocitat = 15m/s, i (b) angle d’atac = 202.
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Resultats
Estudi de les turbuléncies produides pel model

Aquest apartat es dividira en dues fases, primer es determinara la area més turbulent del
model, i després s’estudiara el comportament de la turbuléncia en aquella zona.

Determinar la area més turbulent del model

En la primera simulacié s’ha utilitzat I'eina “Iso-surface” per crear un superficie que englobi els
punts més turbulents. Aquesta eina permet conéixer quina és la zona més turbulent de I'aire
que engloba el model. En la figura 6.5.1 s’aprecia una massa de color situada al caire de sortida
de I'ala. Aquesta zona que marca la massa, és la area més turbulent del flux que rodeja el
model. Per obtenir aquest grafic s’ha aplicat I'eina “contorns”, on els colors indiquen la
intensitat de la turbuléncia, a la “Iso-surface” creada anteriorment.

Dins d’aquesta zona i fixant-se amb la llegenda, les arees més vermelloses son les més
turbulents, i les blavoses les més laminars. Aleshores partint d’aquests resultats, es creara
una superficie anomenada “pla d’estudi”, sobre el pla Y Z i que talli la massa amb el color
que indica el punt més turbulent.
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2.68e-02

Figura 6.5.1. Contorns de intensitat de turbuléencia de la zona més turbulent del model. Font: elaboracié
propia

IM

En la seglient simulacid, s’aplicara I’eina de contorns al “pla d’estudi”. Aquests contorns es
marquen en color segons la intensitat de la turbuléncia. La figura 6.5.2 és el resultat de la
segona simulacié en les mateixes condicions que la primera. En relacié a la figura 6.5.1
s’aprecia que I'area d’un color més intens que el groc és la massa que es veia a la
simulacid anterior. A la figura 6.5.2, fixant-se en la llegenda, s’aprecia que les zones d’un
vermell intens sén les més turbulents. Un cop localitzat un dels punts més turbulents del

model s’estudiara el moviment de la turbuléncia que passa per aquest punt. Per
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aconseguir aixo, primer es creara una segona superficie sobre el pla d’estudi que

s’anomenara “zona de referencia” i que estara definida per I'area marcada com a zona
d’estudi de la trajectoria de les particules en la figura 6.5.2.

4.79e+01

2.81e+01

Figura 6.5.2. Contorns de intensitat de turbulencia del pla d’estudi. Font: elaboracié propia

Estudi del comportament de la turbuléncia més intensa del model

En la seglient simulacié s’aplicara I'’eina “linies de flux” a la zona de referencia. Aquesta
eina dibuixara la trajectoria que seguiran totes les particules d’aire que passin per la zona
de referencia. Per poder apreciar correctament la forma de la turbuléncia s’ha fet la
simulacié en dues vistes diferents (vista 1 i vista 2) les quals es defineixen tal i com es veu a
la figura 6.5.3. Aquesta imatge hauria d’ajudar a situar les dues vistes, ja que per elles
mateixes és dificil situar quin punt del model enfoquen.

La tercera simulacid s’ha fet amb les
mateixes condicions que les altres dos i s’ha
aplicat I’eina “linies de flux” a la zona de
referéencia. Les linies reben color segons la
intensitat

de la turbuléncia. A la figura 6.5.4 es mostra
aquesta simulacid

des de la vista 1 definida a la figura 6.5.3.

Figura 6.5.3. Representacid tridimensional de les
vistes emprades en aquest apartat. Font:
elaboracié propia
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Path Lines Colored by Turbulence Intensity (%) Nov 25, 2009
FLUENT 6.2 (3d, dp, segregated, ske)

Figura 6.5.4. Simulacié aplicant I’eina de linies de flux de la zona de referencia amb colors segons la
intensitat de la turbuléncia i des de la vista 1. Font: elaboracié propia.

En la figura 6.5.4 es mostra la trajectoria que descriu una turbuléncia originada en la zona
de referéencia. Els trams de linia d’un color blavds representaran zones poc turbulents, més
laminars, i en canvi, si sén d’un color vermellds seran turbulents.

Observant el grafic s’aprecia el desplacament lateral que descriu la turbuléncia, movent-se
progressivament cap a I'extrem de I’ala. El remoli i el vector de la part superior dreta de la
figura 6.5.4, pretenen il-lustrar aquest desplagament al llarg de I'ala. Per tant s’ha
determinat que la turbuléncia es desplaca al llarg de I'ala i en direccié a I'extrem. A més,
fixant-se en la llegenda, es veu que la turbuléncia disminueix en intensitat a mesura que
es desplaga cap a I’extrem de I'ala.

S’ha fet una quarta simulacié per estudiar els temps de la turbuléncia. Les condicions
d’aquesta simulacié sén les mateixes que les altres tres, i s’ha aplicat I'eina “linies de flux”
a la zona de referéncia, donant color a les linies en funcié del temps, i situant la vista com
la vista 2 definida a la figura 6.5.3. Per altra banda aixi es pot apreciar millor la forma de la
turbuléncia des d’un altre angle de visid.
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Figura 6.5.5. Linies de flux de la zona de referéncia marcades en color en funcié del temps i des de la
vista 2. Font: elaboracié propia

En la figura 6.5.5 es mostra la trajectoria que descriu una turbuléncia marcada en color en
funcié del temps. El moment en que una particula d’aire travessa la zona de referéncia es
determina com a temps 0 segons. A partir d’aqui, cada color representa el moment del
temps en que una particula passa per un lloc determinat. Fixant-se en la llegenda i el color
de cada trag es pot veure el fet sorprenent que algunes particules d’aire que passen per la
zona de referéncia es queden “atrapades” durant 20 segons a la part superior de I’ala.
Comparant aquest amb els altres resultats, concorda el fet que les velocitats d’aquesta
turbuléncia siguin molt petites amb que estigui tant de temps a la part superior de I'ala: a
menys velocitat, més temps.

Comprovacié del funcionament dels winglets

Un cop estudiat el comportament d’una turbuléncia situada en un punt mitja de I'ala,
s’estudiara el comportament del flux d’aire a prop del winglet en dues fases: (1) a la part
superior de I'extrem de I'ala i (2) a la part inferior de I'extrem de I'ala. D’aquesta manera
es podra comparar I'efecte del winglet sobre les turbuléncies.

1. Part superior de I'extrem de I'ala

En aquesta fase es compararan les turbuléncies vistes anteriorment al centre de I'ala amb
les possibles turbuléncies formades al extrem de I'ala. En una cinquena simulacié s’ha
aplicat I'eina “linies de flux” a una linia situada davant de I'extrem de I’ala. Les condicions
son les mateixes que abans, i les linies s’"han marcat en color en funcié del temps.
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En la figura 6.5.6 s’aprecia molt
clarament el caracter laminar del flux
que passa per la part superior de
I'ala. No es crea cap vortex, ni es
genera cap turbuléncia. Aquesta
gran diferencia en 'estabilitat del
flux que passa per I'extrem de I'ala,
es deu al winglet. Aquest evita que
es formin turbuléncies a I'extrem de
I'ala, les quals sén més negatives que
les turbuléncies al centre de I'ala. Per
tant es pot determinar que el
winglet compleix correctament la
seva funcid evitant la formacio de

turbuléncies prop de I'extrem de

I’ala. Figura 6.5.6. linies de flux de la part superior de I'extrem de I'ala
i marcades en color en funcié del temps. Font: elaboracid propia

2. Part inferior de I'extrem de I'ala

En aquesta zona no es crea cap turbuléncia per I'efecte pérdua com les que s’han vist
abans, pero si que col-labora en formar les turbuléncies de la resisténcia induida. A causa
de I'efecte vist a I’explicacio sobre la resisténcia induida, el flux de la zona inferior tendeix
a desplagar-se cap a la zona superior. D’aquesta manera el winglet talla la connexié entre
ambdues zones reduint la creacié de vortex. En una sisena simulacié en les mateixes
condicions que les anteriors, s’aplicara I'eina linies de flux a una linia situada davant del
extrem de I’ala. La vista principal enfoca I'ala en perspectiva, i la petita vista a la part
superior dreta enfoca I'ala totalment des de sota, per apreciar amb detall la trajectoria del
flux.
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Figura 6.5.7. linies de flux de la part inferior de I'extrem de I’ala i marcades en color en funcié del
temps. Font: elaboracio propia
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En aquesta zona, el flux també és laminar, pero ara no segueix el contorn de I'ala, es devia
cap a I’'extrem. Aixo es deu al efecte de la resisténcia induida explicat a la teoria. Si no hi
hagués winglet, aquest flux que se’n va cap al extrem i frega el winglet es desviaria cap al
la part superior de I’ala. Com s’aprecia en la trajectoria del flux, aquesta comenca a
descriure un vortex circular fins que topa amb el winglet, el qual trenca aquest vortex
(figura 6.5.7). Per tant es pot afirmar que el winglet del model a dissenyar redueix la
creacio de vortex disminuint la resisténcia induida i complint aixi la seva funcid. Tot i que
el winglet redueix la creacid de vortex, se’n segueixen creant. El winglet atura la creacié de
vortex perd no I'elimina, ja que talla el moviment del flux quan aquest ja s’ha desviat
bastant. Es a dir, la creacié dels vortex comenca quan el flux d’aire es desvia de la part
inferior de I’ala. Per tant si es pogués evitar que el flux d’aire es desviés de la part inferior
de I'ala, la creacio de vortex seria encara menor. El dispositiu idoni per evitar el
desviament de flux a la punta de I'ala és el winglet. De manera que s’incloura un segon
winglet al model a la part inferior del extrem de I’ala.

Conclusié:
Després de I'estudi i d’analitzar les qliestions s’ha arribat a les seglients conclusions:

- Els winglets compleixen la seva funcio correctament

- Les turbuléncies més intenses es formen al centre i a la part superior de
I’ala, i es desplacen cap a I’extrem d’aquesta. A I'extrem de I'ala, no hi ha
turbuléncies, el flux és laminar, de la mateixa manera que a la part
inferior de I’ala. Pero a la part inferior de I’extrem de I’ala, el flux es
desplagca més que a la part superior de I'ala.

- El desplagament lateral del flux a la part inferior de I’extrem de I'ala es
deu a I'abséncia de winglet.

A la vista dels resultats s’ha detectat un punt problematic: el desplacament lateral del flux
la part inferior de I'extrem de I’ala. | com s’ha explicat abans, la solucié és el winglet. Per
tant es realitzara la seglient modificacié al model:

- Incorporacio d’un segon winglet al part inferior de I’ala
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6.6 Optimitzacio

En els diferents analisis del model s’"han determinat tres canvis que milloraran aspectes
concrets del model o solucionaran punts problematics. Els canvis per optimitzar el model
s’enumeren a continuacio:

- Canvi del perfil actual del winglet per un de simétric que no generi sustentacio
- Canvi de la forma arrodonida de la punta del cos per un acabament en punta
- Incorporacié d’un segon winglet al part inferior de I'ala

Aguests canvis ja realitzats al model es poden apreciar a les figures 6.6.1 i 6.6.2.

Figura 6.6.1. Canvi en el winglet del model. Font: elaboracié propia

Figura 6.6.2. Canvi en la punta del cos del model. Font: elaboracié propia
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7 DISSENY FINAL

Al llarg del treball el model ha sigut dissenyat, modelat, simulat i optimitzat. Ara només
resta el disseny final el qual es materialitzara de dos maneres: amb el planol del model i
amb una representacié tridimensional.

7.1 Els planols

Els planols del disseny final del model s’ha realitzat amb el programa Rhinoceros. El planols
del disseny final son de DIN-3, per tant estan adjunts al treball en 'annex 10: Planols del
disseny final del model

7.2 Representacio tridimensional

La representacio tridimensional del disseny final del model s’ha realitzat amb el programa
Rhinoceros. Es mostraran dues representacions tridimensionals del model: una primera en
d’aspecte més técnic i una segona del model aplicat a una hipoteética situacio real. S’ha
donat color al model i alguns tocs realistes per tal de crear un idea de com seria el model a
la realitat (figura 7.2.1).

Figura 7.2.1 Representacid tridimensional del model. Font: elaboracié propia
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8 CONCLUSIONS

Un cop acabat aquest treball puc afirmar que si, he sigut capag de dissenyar un flying wing
tal i com em vaig proposar. Pero hi ha un punt concret que m’agradaria remarcar.

Al comencament del treball pretenia usar els programes de dinamica de fluids amb la
lleugera esperanca d’obtenir algun resultat discret. En cap moment em va passar pel cap
que seria capag d’obtenir uns resultats de la magnitud dels que he obtingut. Fins i tot
encara em sorprén que hagi sigut capag de simular tot el model sencer i amb aquella
precisid. Tot aixd no hauria sigut possible sense un profund interés i dedicacio, pero
sobretot gracies a la gran ajuda proporcionada tant pels manuals del mateix programa
com pels consells del forum de programes de dinamica de fluids <http://www.cfd-
online.com>. La resta de conclusions més concretes s’enumeren a continuacioé:

- Dissenyar un aeromodel encara que sigui a escala reduida és un tasca extremadament
complexa la qual involucra molt aspectes a decidir que es troben totalment relacionats
entre si.

- Amb els coneixements necessaris i usant les eines precises es pot dissenyar qualsevol
tipus d’aeromodel.

- He aconseguit dissenyar un flying wing per a principiants que és facil de controlar i
maniobrable.

- He descobert eines professionals d’enginyeria aeronautica, sobretot els programes de
dinamica de fluids, i he aconseguit extreure resultats correctes a partir d’aquests.

- Alllarg del treball he pogut aplicar coneixements de fisica per resoldre problemes
concrets.

- Eltreball m’ha fet aprofundir en els coneixements sobre tots els ambits relacionats
amb I’aeronautica, fet que ha refermat el meu profund interes per aquest tema

- Considero que aquest treball és un primer pas cap a la universitat que m’ha permes
familiaritzar amb una recerca rigorosa i un ambit professional més practic que teoric.

La llista continuaria pero cal ser sintetic en aquesta vida. Ha sigut dificil encabir la
envergadura d’aquest treball en I’escrit que tens davant, pero crec que he complert aquest
objectiu. Quan vaig acabar el treball em vaig adonar de la fredor que transmetia un text en
tercera persona, pero ja que es tracta d’un informe técnic s’han de respectar els aspectes
formals. També crec que he ajustat les explicacions de manera que una persona que
desconegui el tema del treball sigui capag de seguir-ne el fil.

Personalment, després d’aquesta experiéncia, m’agradaria que la meva estada al mén de
I’'aeronautica no acabés aqui. Ara el meu objectiu és poder realitzar una disseny com
aquest pero a la segiient escala. El meu somni seria entrar, ara en persona, al mén

professional de I'enginyeria aeronautica.
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Annex 1: Nurfluegel

El programa Nurfluegel, d’origen alemany, proporciona moltes eines utils pel disseny
d’aeromodels. Entre aquestes hi ha un parell, les quals s’han usat al llarg del treball.
Aquestes son:

- Eina d’obtencid de la torsidé optima per un model

- Calcul de les caracteristiques d’un perfil

A continuacid es fara una explicacié detallada acompanyada de grafiques del programa de

ambdds eines.

Obtencié de la torsié optima
Per aconseguir la torsié optima del model a dissenyar es seguira el seglient procés dividit

en diferents passos.
a) Primer pas: Introduccié de les mesures del model

El primer pas per aconseguir la torsid optima és introduir les mesures de I’avi6 al
programa. Aquestes mesures son les explicades i seleccionades en els apartats
anteriors, corresponents a la geometria inicial, la forma de I'ala, la fletxa i la reduccié
de corda. Les mesures s’introduiran de la seglient manera. Primer s’escriura la
envergadura del model en metres, corresponent a 1,5m, en quadre marcat amb un 4 a
la figura a.1.1. En segon pas s’introduira la corda central en metres, corresponent a
200mm al quadre 3 de la figura a.1.1, i una corda de 0,1 al extrem de la ala. Per dltim
s’introduira la fletxa en graus al quadre de 2 de la figura a.1.1, corresponent a 20 graus
en ambdds costats. Un cop introduides les dades el programa ja ens mostra una imatge

del model (Quadre central de la figura a.1.1).
b) Segon pas: Introduccié del pes i la velocitat del model

El proxim pas és donar-li al programa dos dades importants, el pes aproximatila
velocitat de creuer aproximada. El pes es pot calcular a partir de multiplicar el volum
de la ala per una densitat mitjana dels materials usats en aquest tipus d’ala (un tipus
especial de espuma rigida). El mateix programa et dona tot un seguit de dades sobre el
model a estudiar, i entre aquestes es troba el volum de la ala. Aquest és de 4,35 dm?.
Per altra banda considerarem que el material usat té una densitat de 90 Kg/m3
(espuma rigida). Aixi que mitjancant la expressié de la densitat, pes entre volum igual a

densitat,
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s’obté un pes de 400 grams.

3

1m
4,35 dm?® x 1000 am? = 0,00435 m?
m

d xV=F
90 x 0,00435 = 0.3915kg = 400g

Aquests 400 grams son el pes del material que forma la ala, de manera que se li ha de
sumar el pes dels reforgos, la bateria, el motor, la electronica, etc. Aixi que més o
menys per a un avié d’aquesta envergadura i caracteristiques tots aquests components
acostumen a sumar uns 200 grams. Per tant el pes final sera de 200 + 400 = 600 grams.

Aquesta dada final s’introduira al quadre 5 de la figura a.1.1.

La segona dada és la velocitat de creuer, la qual tenint en compte que es tracta d’un

model lent, una velocitat de 36 km/h és bastant correcte i adequada (10 m/s). Aixi que

s’introduira la dada anterior al quadre 6 de la figura a.1.1.
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Figura a.1.1. Captura de pantalla del programa Nurfluegel. Font: elaboracid propia

En la figura a.1.1, podem veure I'aspecte que presenta el programa, la forma del model
i també els punts on s’escriuen els parametres explicats abans. La grafica de color

vermell que se sobreposa a la ala és la eina que permetra obtindre la torsié optima. La
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linia discontinua vermella mostra la distribucid de la sustentacié en forma de campana,
és a dir I'objectiu, i la linia vermella continua és la distribucié actual, sense torsid. El
meétode d’aquest programa per obtenir una torsidé optima és de prova i error, és a dir,
anar provant valors fins que la corba de sustentacié s’adapti a la desitjada. El
procediment per obtenir la torsié desitjada al programa Nurfluegel comenca per crear
les costelles de la ala.

Tercer pas: Crear les costelles de la ala

Una costella sera el punt al llarg de la ala on definiran les caracteristiques d’aquella
seccid concreta. Entre costella i costella el programa fa una transicié de les
caracteristiques d’una costella a la altra. En la ala ja hi ha tres costelles per defecte, les
dues dels extrems i la central. A partir d’aqui s’han creat dos costelles més per cada
semiala (meitat de I’ala). S’ha de explicar que el programa processa la ala d’una
manera simeétrica, és a dir, tot els valors introduits en un costat s’aplicaran
automaticament a I’altre. Per crear un costella, amb el cursor es selecciona un punt al
llarg de la envergadura de la alai es prem “crear” al quadre “insertar/borrar costilla”
(punt 1 de la figura a.1.2). Un cop creada la costella, es selecciona la costella que es
vulgui amb les fletxes del quadre “Costilla” a I’extrem esquerre (punt 3 de la figura
a.1.2). A continuacio es canvia la torsié de la costella seleccionada introduint el valor
que es vulgui la primera casella del quadre “Torsidn (Grados)” (punt 2 de la figura
a.1.2).
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Figura a.1.2: Procediment per crear una costella i canviar-li la torsid al programa Nurfluegel.
Font: elaboracio propia
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Observant el canvis en les grafiques vermelles a partir de la torsié concreta que
s’introdueix en cada costella, es veu si aquella torsié ha de ser superior o inferior.
Després de variar i provar diversos valors en una costella, és troba el valor idoni i es

passa a la seglient costella.

D’aquesta manera s’arriba a una torsio optima pel model a dissenyar. El resultat

d’aquest procés esta a I'apartat de la torsid.

Calcul de les caracteristiques d’un perfil
El programa Nurfluegel conté una eina que permet llegir perfils i donar-ne moltes dades.

Aguesta eina s’"anomena “calcular polars d’un perfil” (figura a.1.3).

& Nurfliigel
Fichero - Editar

Opciores  Ayuda

Figura a.1.3. Opcid de “calcular polars d’un perfil” al programa Nurfluegel. Font: elaboracié propia

El primer pas després d’obrir la finestra de calcul de les polars del perfil, és elegir el perfil

que es vulgui amb I'explorador que es mostra a la figura a.1.4, els dos quadres centrals de

la zona inferior.
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Figura a.1.4. Pantalla i eines de “calcular polars d’un perfil” al programa Nurfluegel. Font: elaboracio

propia
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Just després de seleccionar-lo, apareix una imatge del perfil en qiiestié (quadre central
dret de la figura a.1.4), i a sota, el valor del grossor maxim, marcat amb un 1 a la figura
a.1.4. A continuacié es defineixen el parametres de calcul, els angles, des del minim fins el

maxim, que apareixeran a les grafiques segiients (figura a.1.5).

| Seleccionar perfil | Pardmetros decéloula | D

Calcular propiedades del perfil en el rango...

i 1.0 “| Frimer angulo de ataque [aradoz)
;'I-ij Clltimo dmgulo de ataque [grados)
1 ! Inzremento [grados]

Figura a.1.5. Finestra on es determinen els parametres de calcul del programa Nurfluegel. Font:

elaboracio propia

Els seglient pas és mirar les grafiques de resisténcia i sustentacié ubicades a les pestanyes
“Cd-ClI” i “Alfa-Cl” (zona superior de la figura a.1.4). A partir d’aquestes grafiques
s’extreuen el coeficient de resistencia aproximat i els coeficients de sustentacié minim,
maxim, i a zero graus (figura a.1.6, a.1.7). La primera grafica és la de resisténcia i
sustentacio, la qual ens mostra la resisténcia aerodinamica del perfil d’'una manera més
complexa del que necessita el model a dissenyar. Per tant d’aquesta grafica s’extraura una
aproximacié, una mitja de totes les grafiques de resisténcia que apareixen (figura a.1.6).
Aguesta mitja sera un punt mitja de la grafica verda, ja que no es necessita un valor

exacte, siné un valor amb el mateix criteri en tots els perfils per tal de comparar-los. (Cal

especificar que coeficient de sustentacié s’abrevia com a Cl o Ca).
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Figura a.1.6. Grafica de Resisténcia i Coeficient de sustentacid del programa Nurfluegel. Font: elaboracié

propia

La segona grafica és de coeficient de sustentacid i angle d’atac. D’aquesta grafica
s’extrauran dues dades: el coeficient de sustentacié a 0 graus i el coeficient maxim de

sustentacio (figura a.1.7)
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Figura a.1.7. Grafica de Coeficient de sustentacio i angle d’atac del programa Nurfluegel. Font:

elaboracid propia
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Annex 2: Rhinoceros

El programa Rhinoceros és un software per modelar en 3D i és molt usat en enginyeria i
automocié. Permet el disseny de qualsevol objecte, proporcionant moltes eines d’un
funcionament intuitiu i amb un manual molt clar i explicatiu. A més permet importar i
exportar arxius en gairebé tots els formats, de manera que facilita molt el pas de la
modelitzacié del Rhinoceros al Gambit. Per aquests motius s’ha escollit el Rhinoceros per
modelar el model a dissenyar. El procés que s’ha seguit per modelar el model s’explica a
continuacio en les seglients fases: 1. creacio del punts clau, 2. les transicions, 3. creacio del

cos i 4. definir el volum.

1. Creacio del punts clau
La primera fase en la modelitzacié del model és importar el perfil alar del model al
Rhinoceros. Es creen tres perfils: el perfil del centre del model, i el perfil de I'extrem del
model i els perfils corresponen a les parts superior i inferior del winglet. Cada perfil

s’ajusta a les mides definides i es col-loca en el punt sobre I’espai on han d’estar segons el

planol disseny inicial, figura a.2.1.

Figura a.2.1. Punts claus durant la modelitzacié del model. Font: elaboracid propia

2. Les transicions
La segona fase consisteix en unir o crear transicions entre els diferents perfils, definit aixi
la ala i el winglet. Entre el perfil del centre i el perfil de I’extrem es crea una transicio
directe i recte. També s’usa aquest tipus de transicid per unir el perfil superior del winglet
on l'inferior. Perd per unir el perfil de I'extrem amb el perfil superior del winglet s’usa un
tipus de transicié corbada, ja que un transicio recte quedaria molt poc aerodinamica. De
manera que s’empra una altre eina anomenada “barrido por dos carriles” la qual permet
unir aquests dos perfils amb la transiciéd més adequada. Aquesta eina uneix dues

superficies planes seguint dues linies tracades des d’una superficie a I'altre, les quals
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defineixen la forma del volum de la transicid. Per tant es creen dos linies que uneixen els
dos perfils de la manera més suau possible. A la figura a.2.2 es mostren aquestes dues

linies anomenades: linies de transicio, i a també es mostren les altres transicions ja

realitzades.

Figura a.2.2. Detall del winglet i de les linies de transicié. Font: elaboracié propia

3. Creaci6 del cos
Per crear el cos del model s’ha utilitzat la eina de creacid de formes solides geomeétriques
del Rhinoceros, entre les quals es troba I'el-lipsoide. Aquesta forma es defineix per dues
el-lipses perpendiculars les quals formen un volum tancat. A partir de les mesures
definides en la geometria s’ha creat el cos, el qual talla per la meitat la seccié central de
I'ala. Per crear 'acabament en punta del cos del model, es talla I'el-lipsoide per I'extrem

final i es dona continuitat a la forma fins a convergir, formant aixi la punta (figura a.2.3).

Figura a.2.3. Detall del cos del model durant el procés de modelitzacid. Font: elaboracié propia
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4. Definir el volum
Un cop s’ha creat la geometria base, cal definir i revisar el volum. En primer lloc cal utilitzar
la eina de simetria per crear I'altre costat del model. En segon lloc cal unir totes les parts i
esborrar els volums interiors innecessaris. Per dur a terme aixo s’usa la unié booleana, la
qual uneix totes les superficies i volums creant un Unic volum tancat. Abans d’aixo cal
haver revisat i ajustat totes les unions de les parts, ja que qualsevol forat faria fallar la unié
booleana. Gracies a aix0, el Gambit identificara el model com a un Unic volum, accelerant
el procés de mallatge. Per ultim, cal suavitzar les unions de les diferents parts. Per

exemple, la part del winglet s’arrodoneix, figura a.2.4.

\\N‘\‘ﬁ%\\\\

Figura a.2.4. Detall de la part superior del winglet ja arrodonida. Font: elaboracio propia

Amb aquestes fases es modelitza el model de la manera més directe i també acceptada pel

Gambit. En la seglent figura a.2.5 es mostra una captura de pantalla del programa amb el

model totalment modelitzat, per tal de mostrar la seva interficie.
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Figura a.2.5. Interficie del programa Rhinoceros durant el procés de modelitzacié del model.
Font: elaboracid propia
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Annex 3: Gambit

El programa Gambit és un software de mallatge, el qual genera malles per qualsevol
modelitzacié. Es imprescindible mallar les modelitzacions abans de ser simular-les. Utilitzar
aquest programa és més complicat que el Rhinoceros, pero gracies al seu manualiala
seva pagina web d’ajuda ha sigut possible obtenir resultat positius. El procés que s’ha
seguit per mallar el model s’explica a continuacid en les segiients fases: 1. Comprovacié de
la modelitzacid, 2. Creacidé del volum de control, 3. Definir les caracteristiques de la malla i

4. Definir els tipus de superficies i volums.

1. Comprovacié de la modelitzacié
La primera fase un cop importada la modelitzacié al programa Gambit, consisteix en
comprovar que aquesta sigui correcte. El programa Gambit proporciona diverses eines les
quals permeten identificar si hi ha punts repetits, angle abruptes, superficies irregulars,
forats, etc. Aquests punts problematics els senyala amb taronja, i les superficies correctes

les senyala amb blau. Tal i com s’aprecia a la figura a.3.1, el model és totalment blau, per

tant és correcte i es continua amb el mallatge.

Figura a.3.1. Aspecte del model al Gambit després d’aplicar-li la eina una comprovacié. Font: elaboracié
propia

2. Creacio del volum de control
El programa Fluent treballa amb el metode fisic de volums finits, és a dir, que si es vol
estudiar el comportament del model en vol, cal definir un limits en I'espai. Aquests limits
es defineixen creant un volum al voltant del model el qual defineix I’espai d’estudi. Quant
més gran sigui aquest model, més precisos seran els resultats, perd més lents seran el
calculs. El model ha dissenyar mesura 1.5 metres d’envergadura, per tant el volum de
control es de 5 metres de ample, 4 d’altura i 10 de profunditat. La part frontal del volum
de control es corba, ja que aixi, el comportament del flux és més realista. Combinant
algunes de les eines de modelitzacié que proporciona el mateix programa Gambit, es crea

el volum que es mostra a la figura a.3.2.
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Volum
de control

Figura a.3.2. Mostra del volum de control usat. Font: elaboracid propia

3. Definir les caracteristiques de la malla
A I’hora de crear la malla per a un volum tant gran com el que s’esta utilitzant en aquest
cas, és important utilitzar la eina “size function”. Aquesta eina permet discriminar la malla
innecessaria, ja que permet fer la malla molt més precisa a les zones properes al model, les
importants, que a les zones llunyanes al model, poc importants. El programa Gambit en
aquest cas construeix la malla amb tetraedres (volum definit per quatre punts), és a dir,
crea un sistema de tetraedres units entre si en tot el volum. Els tetraedres més petits i
propers al model mesuren 0,2 cm, i el més grans i allunyats del model, 50 cm. Entre
ambdds grandaries hi ha una transicié suau de mesures per tal que no es generin
tetraedres massa irregulars. Un cop creada la malla (figura a.3.3) cal revisar-la amb una
eina del gambit que permet avaluar-ne la qualitat. Si els tetraedres sén molt abruptes,
aquests sén de mala qualitat i sén pintats d’un color vermellds, i si sén bons i regulars,
seran pintats d’un color blavds. La avaluacié de la malla del model és positiva, ja que no hi
ha masses tetraedres vermellosos (figura a.3.3). També es pot apreciar la eina “size
function”, on els tetraedres propers al centre de la figura, del model, sén més petits que

els tetraedres dels extrems.
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Figura a.3.3. Procés de mallatge acabat (esquerra) i comprovacio de la qualitat de la malla (dreta). Font:

elaboracié propia

4. Definir els tipus de superficies i volums
Un cop mallada la modelitzacid, cal definir quina funcié desenvolupara cada superficie i
cada volum. La superficie corba frontal és la entrada de flux, i la superficie del fons és la
sortida de flux. La resta de les superficies es defineixen com a parets, superficies que I'aire
no pot traspassar ni alterar (figura a.3.4). Aquestes parets s’agruparan segons siguin part
del winglet, del cos o de I'ala, per tal d’accelerar la obtencié de resultats amb el Fluent. En

segon lloc, el volum de control es defineix com el flux, i el model es defineix com un solid.
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Figura a.3.4. Procés de determinacio del tipus de parets del mallatge del model. Font: elaboracié propia

D’aquesta manera, la malla ja esta llesta per ser simulada amb el programa Fluent. Per

ultim s’incloura una imatge de la interficie del programa Gambit durant el procés de

mallatge del model, figura a.3.5.
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propia

75



Annex 4: Fluent

El programa Fluent és un software de dinamica de fluids el qual és basic en els dissenys
d’automocid i aeronautica. Es una eina potent i eficac que permet simular qualsevol
situacid, tant si és de fluxos dinamics, com de transferencia de calor, de problemes
acustics, elements mobils, etc. A més, permet representar les dades obtingudes en
formats molt dinamics i utils amb les diferents eines de post-processament que
proporciona. Tot i a complexitat del programa, gracies als seus manuals i a la seva pagina
web d’ajuda, amb moltes hores invertides s’ha aconseguit familiaritzar-se amb el
programa i obtenir resultats correctes. El procés que s’ha seguit per simular el model
s’explica a continuacié en les seglients fases: 1. Comprovacid de la malla, 2. Definir les
caracteristiques de la simulacid, 3. Definir les condicions de la simulacié i 4. Obtencid dels

resultats.

1. Comprovaci6 de la malla
Un cop s’ha importat la malla al Fluent, primer de tot cal comprovar si és correcte. Per dur
a terme aixo el programa Fluent proporciona una eina per comprovar tots el aspectes de la
malla que podrien fer fallar la simulacié. Un cop validada la malla, s’"han de determinar les
unitats, que en aquest cas sén centimetres, llavors el programa transforma la malla perqué
estigui en metres. Per Ultim, és molt recomanable utilitzar una eina que refina la precisio
de la malla en el punts adjacents al model, per tal que els resultats siguin una mica més

precisos.

2. Definir les caracteristiques de la simulacié
La segona fase consisteix en determinar uns parametres i opcions abans de simular el
model. En primer lloc cal definir el tipus de turbuléncia, el qual sera K-epsilon, un tipus
molt utilitzat en aerodinamica subsonica. També cal especificar quin fluid s’utilitzara, en
aquest cas aire, i també cal especificar les seves condicions, les estandards. Per ultim cal
definir quantes iteracions fara la simulacid, és a dir, quants cops es calculara la solucié en
busca dels valors més correctes possibles. En aquest cas es faran 1200 iteracions. També
cal activar la opcié del monitors residuals, els quals indicaran durant la simulacid si aquesta

és favorable o no.

3. Definir les condicions de la simulacié
En segon lloc també cal definir les condicions de la simulacid, les quals sén: la pressid i els
components de la velocitat. Aquestes dues dades canviaran en cada apartat, per tant, en

cada cas ja s’especificara en quines condicions s’ha realitzat la simulacié.
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4. Obtencid dels resultats.
Un cop inicialitzada la simulacié apareix un nova finestra on es mostra el monitor dels
residuals. Aquest monitor esta format per diferents grafiques, les quals resten el valor
d’una iteracid concreta amb el valor de I'anterior. Per tant una bona simulacié és aquella
gue mostra resultats continus, és a dir, que les grafiques del residuals tendeixen a zero
(figura a.4.1).

150 00
Herations

Figura a.4.1. Imatge dels monitors dels residuals. Font: elaboracid propia

Un cop s’ha validat la simulacid ja es pot prosseguir a extreure les dades. El Programa
Fluent presenta diferents eines amb les quals extreure dades d’una simulacié. Aquestes

s’enumeraran a continuacio:

Contorns

La eina de contorns permet “pintar” una zona definida segons unes dades determinades.
Per exemple, uns contorns de pressido mostraran la distribucié de pressions d’'una zona des
de el valor més baix al valor més alt, acolorat amb una escala de colors. Cada color

representa un valor el qual esta plasmat a la llegenda adjacent.

Vectors velocitat
La eina de vectors velocitat representa els vectors d’una area definida, els quals mostren la
direccid i magnitud de la velocitat. A més, poden ser acolorats amb qualsevol altre criteri.

Cada color representa un valor el qual esta plasmat a la llegenda adjacent.

Linies de flux

La eina de linies de flux representa la linia que descriu la trajectoria de totes les particules
gue passen per una zona determinada. Aquesta linia pot ser acolorada per qualsevol
criteri, i com als altres casos, cada color representa un valor el qual esta plasmat a la

llegenda adjacent.
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Iso-surface
Aquesta eina permet crear una superficie que englobi tots els punts els quals tinguin el
mateix valor d’una variable determinada. Aquesta eina facilita la busca de les zones les

uals tenen valors extrems d’alguna variable.
st I t d’al bl

Linia
Aquesta eina permet crear una linia definida per dos punts cartesians. A partir d’aquestes

linies s’acostumen a obtenir les linies de flux.

Reports
Aquesta eina permet obtenir el valor de la for¢a que sofreix una superficie determinada en

un eix concret. D’aquesta manera es poden obtenir les forces de sustentacié d’'un model.

En cada apartat concret de I'analisi de resultats s’explicara concretament quines eines

s’han utilitzat per obtenir els resultats. En la figura a.4.2 es mostra la interficie de

programa Fluent durant la simulacié del model.
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figura a.4.2. Interficie del programa Fluent durant la simulacié del model. Font: elaboracié propia
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Annex 5: Calcul de les dades del perfil ideal

Per calcular les dades del perfil ideal usades en I'apartat de perfil alar, s’"han utilitzat un

calculs matematics i uns raonaments més extensos que s’explicaran en aquest annex. Les
explicacions s’agruparan aquests apartats: (a) Calcul del coeficient de sustentacié maxim i
del coeficient de sustentacié a 0 graus, (b) Calcul del grossor i (c) Calcul de I'angle minim i

de I'angle maxim.

a. Calcul del coeficient de sustentacié maxim i del coeficient de sustentaciéo a 0
graus
Per calcular aquests dos coeficients, s'usara la formula del coeficient de sustentacio, la

qual és la seglient:

L

€, =——
lowid
A partir d’'uns raonaments es poden extreure totes les dades, les quals s’explicaran a

continuacio:

- (A) Superficie alar: Aquesta dada la proporciona el programa Nurfluegel, la qual és:
22,5 dm?, perd que passada a unitats del Sl és: 0.225 m>.

- (p) Densitat de I'aire: S'utilitzara la densitat de I’aire estandard sobre la superficie

de la terra, ja que no es necessaria tanta precisié. Aquesta densitat és de 1,2
kg/m’.

- (L) Forga de sustentacio: Tenint en compte que s’estan calculant els coeficients en
un moment del vol estable, es considerara que la acceleracid vertical és zero, per
tant la forga de la sustentacid és igual a la forca del pes. Per tant es passara el pes
de I'avié a Newtons, 0.6Kg per 9,8N/Kg és 5.88N.

- (v) la velocitat: Aquest sera el parametre que variara per calcular els dos
coeficients diferents. La velocitat per calcular el coeficient de sustentacié maxim
sera aquella velocitat maxima abans que el model entri en pérdua, la qual sera de
7 m/s. | la velocitat per calcular el coeficient de sustentacid a 0 graus, sera aquella
velocitat de creuer amb la qual el model creara la sustentacié encasaria per volar

estan a 0 graus d’angle d’atac, la qual sera de 10 m/s.
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Per tant ja es poden calcular els dos coeficients, els quals s’abreviaran com a (C, maxim, CL

creuerr)'
c L
L %pvzﬂ
h.66
ELmaixim =71 2 = 0,889
3 X 1.2 x 7% 0225
5.88
C = 0,436

Lereuer — 1 1.2 x 10?2 x 0.225

=
=

b. Calcul del grossor
El grossor es defineix com la maxima distancia entre la part superior de I'ala i la part
inferior d’aquesta, (figura
a.5.1).

GROSSOR

Figura a.5.1. Definicié de grossor. Font: elaboracio propia

El grossor del perfil del model ha de ser de 10%. Si el grossor fos molt petit, la resisténcia
estructural de I'ala seria molt baixa, a més, com que el model ha dissenyar té unes ales
molt llargues i primes, cal que el perfil alar ideal no tingui grossor massa petit. Per altre
banda, si el grossor fos massa gran, la resisténcia aerodinamica de I'ala seria massa

elevada, de manera que es perdria rendiment.

c. Calcul de I’angle minim i de I’angle maxim
El model ha dissenyar ha de ser facil de controlar, per tant és necessari que al perfil ideal li
sigui dificil entrar en pérdua per tal de simplificar la conduccié del model. En altres
paraules, el perfil ideal hauria de ser capag de no entrar en pérdua tot i que el model fes
una maniobra molt forcada, és a dir que volés a angles d’atac molt grans o a angles
negatius. De manera que el perfil ideal hauria de tenir la major diferéncia de graus

possible entre I’angle minim i I’angle maxim.
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Annex 6: Estabilitat longitudinal als Flying wings

En tots els models, la estabilitat longitudinal presenta un inconvenient: la sustentacio es
redistribueix a cada angle d’atac diferent. Per tant, a cada angle d’atac diferent, el centre
de pressions canvia de posicié. Quan I'angle d’atac augmenta el centre de pressions

avanca (figura dreta de la figura a.6.1), i quan I’angle es redueix el centre de pressions

retrocedeix (figura esquerra de la figura a.6.1).

£ Centre de pressions
e Forca e sustentacio

Figura a.6.1. Distribucio de la pressid a diferents angles d’atac. Font: pilotsweb.com.

Pero aquest fet empitjora als flying wings. Com que els flying wings no sén tant estables
com els avions convencionals, i a més la zona destinada a generar sustentacié engloba
gairebé tot el model, el desplacament del centre de pressions en augmentar I'angle d’atac
és major i més rapid. Aquest efecte del desplacament del centre de pressions passa de ser

una caracteristica pels avions convencionals a un problema pels flying wings.

Explicacié del problema

En les seglients figures s’explica el problema d’un desplagcament massa gran del centre de
pressions. A la figura a.6.2 es mostra una ala vista de perfil on s’aprecia el centre de
gravetat, el centre de pressions i les forces de sustentacio, gravetat i rotacid. L'ala en

gliestid esta a zero graus, i mostra una estabilitat positiva.

Forca de sustentacio
Forca de rotacio resultant

Angle d'atac=0°

Estabilitat positiva

Forca de la gravetat

Figura a.6.2. Forces que afecten la estabilitat longitudinal d’'una ala a O graus. Font: elaboraciod propia
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De la figura a.6.2 a la a.6.3, s’aprecia un augment en I'angle d’atac i un canvien la
localitzacio del centre de pressions. Aquest desplacament ha modificat I’estabilitat de la

ala, que ha passat de positiva a neutre.

Forga de sustentacié

= Forga de rotacié gairebé inexistent
M Angle d’atac = 10°

Forca de la gravetat

—

Estabilitat Neutre

Figura a.6.3. Forces que afecten la estabilitat longitudinal d’una ala a 10 graus. Font: elaboracié propia

De la figura a.6.3 a la a.6.4 s’aprecia un altre augment de I'angle d’atac, i conseqiientment
la localitzacié del centre de pressions ha canviat. Ara I’estabilitat és negativa, per tant I'ala
ha passat de tendir a recuperar la posicié estable, a tendir a allunyar-se més d’aquesta.
Aixi que en una ala com aquesta quan arriba a alts angles de 15 graus on és molt facil
entrar en perdua, I'ala enlloc d’ajudar al pilot a tornar a la posicié estable, es des

estabilitza encara més.

Forga de sustentacid

Forga de rotacié que tendeix a
umentar encara més l'angle d'atac

Angle d’atac = 15°

Forga de la gravetat

Estabilitat Negativa

Figura a.6.4. que afecten la estabilitat longitudinal d’'una ala a 15 graus. Font: elaboracio propia

Aquesta tendéencia de I'ala a desestabilitzar-se augmenta a mesura que augmenta l'angle
d’atac, i aquesta inestabilitat fa augmentar I'angle d’atac. En altres paraules es crea una

espiral que fa que aquests efectes negatius siguin cada cop més intensos i perillosos.
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rb Augment de la distancia del centre de pressions al de gl'.wetnt.+INEST,E\BILITAT1

que provoca un.. == Augment de I'angle d'atac de 'ala -4 s—— que provoeca un..
Figura a.6.5. Esquema de la relacié en espiral de la inestabilitat i I’'angle d’atac. Font: elaboracié propia

A la figura a.6.5 s’aprecia aquest cicle explicat anteriorment, el qual provoca que la for¢a
de rotacid de la ala sigui cada cop més gran i conseqiientment més inestable. Arriba un
punt en que aquesta forga fa que I’ala entri en pérdua a causa dels alts angles d’atac a que

arriba.

Pero aixd no és tot, si la forga de rotacid és molt brusca, la ala pot arribar a fer una volta de
campana sobre si mateixa. Si aix0 ocorre, es perd el control totalment del model i aquest
s’estavella sense poder fer-hi res. Per tant tots aquests efectes negatius derivats del

desplacament del centre de pressions han de ser solucionats.

Explicacié de les solucions.

Qualsevol solucid per aguest problema consistira basicament en aconseguir que el centre
pressions es mogui poc a mesura que s’augmenta l'angle d’atac i que aquest mai passi per
davant del centre de gravetat. Les dues maneres de solucionar aquests problemes sén: la
torsid, i I'avangament del centre de gravetat. En primer lloc, una bona torsié aconsegueix
que la distancia que recorre el centre de pressions quan canvia I'angle d’atac sigui menor.
Com que el model a dissenyar ja té un torsié optima, aquesta millora de la sustentacié
longitudinal ja esta inclosa al model. La localitzacié del centre de gravetat com a solucié a
aquest problema, implica col-locar el centre de gravetat més avangat. Aixo contribuira a

que el centre de pressions li sigui molt dificil avancar el centre de gravetat.
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Annex 7: Justificacid dels diferents tipus d’estabilitat

A I'apartat d’estabilitat es mostren els diferents tipus d’estabilitat longitudinal i lateral:
positiva, neutre i negativa. En aquest annex es justificara perqué cada distribucié concreta
del centre de gravetat respecte el centre aerodinamic comporta un tipus determinat
d’estabilitat. Cada justificacié s’Tacompanyara amb les imatges ja utilitzades en 'apartat

d’estabilitat per poder identificar els tipus d’estabilitat.

Estabilitat longitudinal
La situacio del centre de gravetat i el centre aerodinamic en I'eix horitzontal del model
condicionen la estabilitat longitudinal de I'avid. Els diferents tipus d’estabilitat s’aprecien

en la figura a.7.1.

@ Centre aerodinamic @ Centre de gravetat

Sustentacio Sustentacio Sustentacio
e ____l ,._,,r-fl_TI': — "jfli:_ e --..l
Bl sl = i

ol g e ¢
Pes Pes Pes
Estabilitat neutre Estabilitat positiva Estabilitat negativa

Figura a.7.1: Tipus de estabilitat longitudinal. Font: Pérez & Sintes (2007).

El perque del canvi d’estabilitat longitudinal quan es mouen de lloc el centres de gravetat i
el centre aerodinamic, s’explica amb la llei de la palanca. Es considera un cas estandard
d’estabilitat positiva com es mostra a la figura a.7.2. De la figura a.7.2 a la a.7.3 s’aprecia
un canvi del vent relatiu (fletxes blaves), el qual canvia I'angle d’atac de I'ala. Aquest
augment de I'angle d’atac fa que la sustentacié passi de ser nul-la (figura a.7.2) a molt
positiva (figura a.7.3). Ara s’ha d’entendre que el centre de gravetat actua com a fulcre, el
centre aerodinamic actua com el punt d’aplicacié de la forga sustentacid, i ambdds formen
una palanca de tercer grau. El resultat és que la ala torna a encarar-se al vent relatiu
(figura a.7.4). Gracies a aquesta distribucid dels centres de gravetat i aerodinamic, la forga
de sustentacid ajuda a estabilitzar I'avid. Fixant-se en la figura a.7.4, s’aprecia que el vector
de la forga de sustentacié ha tornat a ser nul-la, ja que un cop la ala torna a estar paral-lela
al vent relatiu I'angle d’atac torna a ser zero i la sustentacié per tant és nul-la. Aixi que la
ala retorna a una posicio estable sense la interaccié del pilot. En cas de que el centre de
gravetat estigues darrere el centre de pressions el efecte seria el contrari. La sustentacid
generada per 'augment de I'angle d’atac a causa del vent relatiu, en lloc de retornar I'ala a

la posicié estable, la desestabilitzaria encara més.
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/ Vent relatiu

—l

TR

g

Centre de pressions
Centre de gravetat !

Figura a.7.2. El perqueé de I'estabilitat longitudinal positiva. Font: geistware.com

Forca ~—
Increment de la

forga de sustentacio

Palanca - Centre de preM

Fulcre

5

Centre de gravetat

//"Can\ri del vent relatiu,

increment de I'angle d'atac

Figura a.7.3. El perque de |'estabilitat longitudinal positiva. Font: geistware.com

centre de
pressions

A causa de la llei de la palanca
la ala torna a la posicié normal

"]

Centre de —’,’*

gravetat

P 4
_—V

Figura a.7.4. El perqueé de I'estabilitat longitudinal positiva. Font: geistware.com

En la figura a.7.5 s’aprecia la trajectoria que descriuen tres avions amb estabilitats positiva,

neutre i negativa. Tal i com s’ha explicat abans, un avié amb estabilitat longitudinal

positiva torna a una posicié estable. En canvi un avié amb estabilitat longitudinal negativa,

perd progressivament la estabilitat.
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Estabilitat longitudinal positiva

Figura a.7.5. comportament d’un avié amb diferents estabilitats longitudinals. Font: Pérez & Sintes
(2007).

Com s’ha explicat abans a les figures a.7.2,3 i 4 un canvi en |'angle d’atac genera un forca
de sustentacio la qual crea un forga que fa rotar la ala. Aquesta forga de rotacié s’"anomena
en angles “pitching moment” (forga rotatoria), i té com a centre el centre de gravetat
(figura a.7.6). Aquesta forca de rotacid es podria considerar com la forca que s’exerceix
sobre la resistencia (tercer punt de la palanca). Tal i com diu la llei de la palanca, aquesta
forga de rotacié augmentaria proporcionalment amb la forca de sustentacid i la distancia
d’aquesta ultima al centre de gravetat. D’aquesta manera es dedueix que a major
distancia del centre de pressions al centre de gravetat, major estabilitat tindra el model, és

a dir, tindra més tendéncia a tornar a la posicié estable.

_a?g% Forca de N
A% sustentacio

T

Forca de rotacio

Figura a.7.6. Forga de rotacié generada per |'efecte palanca que genera la sustentacid. Font: elaboracio

propia
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Estabilitat lateral
La situacio del centre de gravetat i el centre aerodinamic en I’eix vertical condicionen

I'estabilitat lateral de I’avid. Els diferents tipus d’estabilitat s’aprecien en la figura a.7.7.

‘o "“]...,_' e i
Yoy roo A"
Estabilitat positiva Estabilitat neutre Estabilitat negativa

# Centre aerodinamic
& Centre de gravetat

Figura a.7.7. Diferents tipus d’estabilitat lateral. Font: elaboracid propia

El perque del canvi d’estabilitat quan es desplacen el centre aerodinamic i el de gravetat,
s’explica de la seglient manera. Es considera un avié amb estabilitat lateral positiva com es
mostra al pas 1 de la figura a.7.8. Aquest avid rep una forga desestabilitzadora que el fa
virar com es mostra al pas 2. Quan l'avid vira, es diu que es desestabilitza lateralment.
Com que el centre aerodinamic i el de gravetat no estan al mateix punt, els vectors de
forga de sustentacio i gravetat deixen d’estar al mateix eix de les Y. Quan aquests vectors
deixen d’estar alineats es crea una forga de rotacio aplicada sobre el centre de gravetat.
Aquesta forga fa tornar I'avio a la posicié estable original, i un cop els dos vectors tornen a

estar alineats la forca de rotacié passa a ser nul-la (pas 3 figura a.7.8).

Forca de
sustentacio

Forca desestabilitzadora

Forga de
la gravetat

Pas 1 Pas2 Pas 3

Figura a.7.8. Reaccid de I'avid al desestabilitzar-se lateralment, tenint estabilitat positiva. Font:

elaboracio propia
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En la figura a.7.9 es mostra el mateix esquema que a la figura a.7.8 pero ara la estabilitat
és negativa. Aqui, els vectors de forca de sustentacid i gravetat, també deixen d’estar
alineats quan I’avio vira. Pero la forca de rotacié que es crea (pas 2 figura a.7.9), enlloc de

tornar I'avid a la posicié estable original, el desestabilitza encara més (pas 3 figura a.7.9).

.
| Forga de sustentacid

Forga de gravetat

Pas 1 pas 2 :
pas3 \

Figura a.7.9. Reaccid de I'avio al desestabilitzar-se lateralment, tenint estabilitat negativa. Font:

elaboracid propia
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Annex 8: Definicio del Centre aerodinamic

El centre aerodinamic és el concepte que ha substituit al centre de pressions, ja que el
centre aerodinamic no canvia de posicié quan canvia I'angle d’atac. A efectes practics
d’estudi, ambdds centres porten als mateixos resultats, per aixo el centre aerodinamic ha

apartat al centre de pressions en I'estudi de I’estabilitat dels models.

El centre aerodinamic (CA) és el punt a I’ala on la sustentacio efectiva o “pitching moment”

sempre és constant. Quan es parla de sustentacio efectiva es parla del producte de la
sustentacio en un punt de I'ala per la distancia d’aquest punt al centre aerodinamic.
Aquesta idea és semblant a la llei de la palanca. A la figura a.8.1 s’aprecia com la
sustentacio efectiva és constant encara que canvii I'angle d’atac. La figura inferior de la
figura a.8.1 mostra la mateixa ala en dos angles d’atac diferents (les imatges
sobreposades). També s’aprecia que tot i que el centre de pressions es mou i canvia la

forga de sustentacid, la sustentacio efectiva i el centre aerodinamic no varien.

distancia del CA centre de pressions

Vent relatiu

Sustentacio efectiva = Dist. CA x sustentacio

Sustentacid 2

distancia 2
Sustentacid 1

distancia 1

m———-
vent relatiu

Dist. 1 x sustentacio 1 = dist. 2 x sust.

El centre aerodinamic és l'unic punt de la ala on &l
producte de una sustentacio per la seva distanciaal CA es
constant atotala ala

Figura a.8.1. Calcul de la sustentacié efectiva i demostracié de la invariabilitat del centre aerodinamic.

Font: geistware.com
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A la practica, agafar com a referéncia el centre aerodinamic i la sustentacio efectiva és més
practic a I’hora de estudiar la estabilitat. A més a més el centre aerodinamic és molt més
facil de localitzar que el centre de pressions. El centre aerodinamic, també anomenat
quart de corda, té la caracteristica de estar situat en el 25% de la corda de la ala en
qualsevol perfil. Aquesta regla és valida per els perfils comuns subsonics, que sén els que
es tractaran en aquest treball. Aixi doncs el punt al llarg de la ala al qual esta situat el
centre aerodinamic es calcula de la seglient forma (figura a.8.2), on (c) és la longitud de la

corda del perfil.

B =
4

Figura a.8.2. Férmula per calcular el punt de la corda on esta situat el centre aerodinamic. Font:

nasa.gov
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Annex 9: Localitzacié grafica i calcul de la corda mitja aerodinamica
(CMA)

El metode per localitzar la corda mitja aerodinamica d’un model és grafici es du a terme
sobre una vista de planta del model. En primer lloc, es mesuren les cordes de I'extrem de
I’ala i del centre de I'ala. Llavors es traslladen aquestes mesures a sobre i a sota de la corda
oposada, com es mostra a la figura 9.1. En segon lloc es tracen dues linies de punta a
punta dels nous segments del centre i de I'extrem de I’ala. El punt on es creuen aquestes
dues linies és un punt de la CMA. La corda a la qual pertanyi aquell punt sera la corda mitja

aerodinamica. La CMA del model a dissenyar es troba en el punt que mostra la figura a.9.1.

Ce =100mm
Cc =200mm

Figura a.9.1. Procés per localitzar la CMA. Font: elaboracio propia

Un cop s’ha localitzat la CMA s’agafaran les seves mesures més importants, les quals seran
usades en I'apartat de centrament. Aquestes son: la longitud de la CMA, la distancia des de
la punta de la CMA a la punta del model, i la distancia de la CMA I’eix central del model
(a.9.2).

punta del ——— =
Mgl 112mm

CMA 160 mm
{longitud

CMA)

300mm © 40%

Figura a.9.2. Caracteristiques de la CMA del model a dissenyar. Font: elaboracié propia
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Annex 10: Planols del disseny final del model
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