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Resumen. El presente trabajo propone un método que permite estimar satisfactoriamente las caracte-
risticas longitudinales de alas delta con perfiles de borde filoso, tanto coeficientes globales como distri-
bucién de cargas, con errores menores al 10 % respecto de ensayos subsénicos, mostrandose consistente
hasta dngulos de ataque superiores a los 20°.

El método consta de dos partes que pueden ser de aplicacion independiente entre si. En la primer parte
se propone el Modelo de Borde Vorticoso (MBV), como una simplificacion de la Teoria de Analogia de
la Succién (TAS) del borde de ataque. Mientras ésta discrimina la sustentacion producida por un ala de
borde filoso entre una componente potencial y otra vorticosa, en el MBV se asume que toda la sustenta-
cidén es de indole vorticosa, reduciéndose la superficie alar a una tinica linea vorticosa sobre el borde de
ataque. Aplicando una teoria de linea sustentadora no planar, se halla una expresién para C; dependiente
s6lo de la flecha y resoluble en forma directa a través de una unica férmula. La misma es extensible a
otras plantas alares derivadas de la forma delta bésica.

La segunda parte consiste en un algoritmo que corrige los resultados para alas delta obtenidos por la apli-
cacion de programas de método de red de vértices (VLM) convencionales, que subestiman considerable-
mente la sustentacion generada y muestran una distribucién de carga errénea. La correccidon propuesta
logra representar los picos de presién debidos a los vortices desprendidos desde el borde de ataque, y
su ensanchamiento aguas abajo. El método parte de las hipdtesis de la TAS, flujo cénico y asumiendo
modelos semiempiricos de distribucién de presiones. Se toman como valores objetivo de Cy, los hallados
segin el MBV o la TAS, y luego mediante el método de Newton-Raphson se puede determinar con me-
nos de tres iteraciones un coeficiente global que, asociado a una ley de variacién bidimensional general
de tipo sigmoide, modifica los saltos de presion. Posteriormente se estima el momento de cabeceo, los
diagramas de corte y de momento flector y torsor. Esta rutina se aplica en el postproceso de resultados,
por lo que no requiere modificar los solvers. Su rapidez y economia computacional la hacen apta para
codigos de disefio y optimizacion.
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1. INTRODUCCION

El uso de perfiles delgados con bordes de ataque filosos impide que los métodos de célculo
comunes, basados en flujo potencial, puedan ser usados, dado que el comportamiento del aire
difiere notablemente respecto de los perfiles de bordes suaves y redondeados. El uso de perfiles
agudos y filosos en alas delta ha sido objeto de investigacion en las tltimas décadas, pues dicha
combinacion presenta ventajas aerodindmicas y constructivas en vuelo supersénico. Sin embar-
g0, es en los estados de vuelo subsénicos, y muy en especial a grandes dngulos de ataque, donde
se presentan las incertidumbres, en vista de que dichas situaciones limitan las caracteristicas de
despegue, aterrizaje y maniobrabilidad (en el caso de aviones de combate).

Existen antecedentes de soluciones numéricas que permiten resolver satisfactoriamente los
coeficientes aerodindmicos convencionales y algunas hasta la distribucién de cargas. Entre
aquellas se destaca la Teoria de Analogia de la Succién del Borde de Ataque (TAS) o teoria
de Polhamus, luego extendida por Lamar, que sigue siendo el punto de comparacién de otros
métodos por su exactitud y sencillez. Las soluciones mediante flujo potencial se valen prin-
cipalmente del Método de Red de Vortices (VLM) modificado, ya sea implementando en el
solver la TAS o simulando mediante lineas vorticosas libres el desprendimiento de flujo desde
el borde de ataque. También, los métodos de CFD han logrado una representacion mas exquisita
del fendbmeno sin necesidad de preestablecer la forma del flujo en si, pero a costa de tiempos y
capacidades computacionales importantes.

En este trabajo se describe el desarrollo de un modelo simplificado que estima la sustenta-
cidén y resistencia inducida de alas delta con borde de ataque filoso y plantas alares similares, sin
necesidad de calcular previamente el caso equivalente para bordes suaves, que se denominara
Modelo de Borde Vorticoso (MBV). Se presenta también su uso como punto de partida para
corregir la distribucion de cargas hallada con software VLM convencional y estimar otros para-
metros como el momento de cabeceo y diagramas de esfuerzo. La correccion se hace a través
de un factor de variacién bidimensional.

2. FENOMENO FISICO

Para mayor claridad del texto se adoptardn las siguientes definiciones cuando se trate de alas
o perfiles:

Suave Cuando el borde de ataque no presenta aristas. La funcién matemadtica que representa a
la forma del borde de ataque es suave (son continuas tanto la funcién como su derivada
primera). La generalidad de los perfiles subsénicos y transdnicos corresponden a esta
categoria.

Agudo Si el borde de ataque es suave y ademas el radio de nariz es pequefio. En general los
perfiles subsdnicos delgados son agudos.

Filoso Cuando el borde de ataque si presenta una arista. La funcién matemadtica que represen-
ta el borde de ataque no es suave (la funcién es continua pero la derivada primera es
discontinua). Los perfiles supersonicos son caracteristicos de este tipo.

Vértice Puede referirse a una vorticidad concentrada como modelo matematico. Puede referir-
se también a un arrollamiento o remolino del flujo, que segtin el modelo fisico-matemaético
empleado puede representarse por una, varias vorticidades concentradas o algin otro mé-
todo. La segunda acepcion serd de mayor uso a lo largo del texto, y se aclarard cuando se
haga referencia a la primera definicion.
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Figura 1: Flujo sobre alas delta filosas

Las alas delta filosas y con secciones de poco espesor relativo deben gran parte de su susten-
tacion a lo que se acuilé como sustentacion vorticosa (vortex lift) en contraposicion, pero a la
vez complemento, de la sustentacion por flujo adherido o potencial (este Gltimo nombre es dis-
cutible, pero podria aproximarse como la sustentacion susceptible de ser estimada por la teoria
de flujo potencial exclusivamente) como se observa en la Figura 1a (Polhamus, 1966; Hoerner
y Borst, 1985; Mason, 2010). En este tipo de configuraciones el flujo carece de la suficien-
te energia para contornear efectivamente el borde de ataque provocando su desprendimiento y
arrollamiento. Es este desprendimiento también lo que dificulta el modelado del fenémeno con
teoria de flujo potencial, al deberse a causas viscosas y no haber tangencia del flujo sobre el
borde de ataque.

En las alas delta filosas de gran flecha, las secciones aguas abajo de la superficie logran
capturar la estela arrollada que se va desprendiendo desde el dpice del ala. Al quedar ubicados
sobre la planta alar, estos arremolinamientos pueden readherirse, aumentando la sustentacion
por la baja presién que originan sobre el extradés (Hoerner y Borst, 1985). Actualmente se
acepta que la morfologia del flujo arrollado esta compuesta por un par de remolinos principales
que envuelve otro secundario, repartidos sobre cada semiala segun se ilustra en la Figura 1b. Si
bien a igualdad de dngulo de ataque y geometria la sustentacion total termina siendo mayor que
en alas suaves, la resistencia inducida es considerablemente mayor y en combinacion se tiene
una relativamente escasa pendiente de planeo (Polhamus, 1968).

Si se asimila la distribucién de cargas con la distribucion del coeficiente de presion ACp
podra verse que, considerando franjas paralelas a la envergadura, en alas suaves la forma de la
distribucién es semejante a una U. En cambio, las alas filosas presentan una distribucién casi
constante al centro, seguida de un pico de presion amesetado, coincidente con la zona donde el
arrollamiento alcanza su mayor intensidad (Wentz y McMahon, 1966; Allan et al., 2003), para
luego caer sobre el extremo de la envergadura local (ver Figura?2) .

La otra gran diferencia entre alas filosas y suaves es la entrada en pérdida. Mientras que
las alas suaves entran en pérdida al desprenderse el flujo, las alas filosas siempre trabajan con
el flujo desprendido, y su mecanismo de pérdida estard regido entonces por la estabilidad de
los arrollamientos. Se dice que el vortice revienta o colapsa cuando el ensanchamiento del
nucleo aguas abajo se da abruptamente con pérdida notable de su intensidad, reduccién de la
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Figura 2: Diferencias entre deltas filosas y suaves (Luckring, 2004).

(a) Colapso de vortices. (b) Arrollamiento cénico.

Figura 3: Visualizaciones de flujo (Greenwell, 2003; Houghton y Carpenter, 2003).

sustentacion y aumento de la resistencia (Hoerner y Borst, 1985), situacion traducible como
pérdida (ver Figura 3a).

3. SOLUCIONES EXISTENTES
3.1. Teorias de ala esbelta

En este tipo de teorias se trabaja bajo las hipdtesis de flujo potencial cénico y bajos alarga-
mientos. Las variantes que modelan el desprendimiento de vértices son las de Brown-Michaels,
Legendre y Mangler-Smith entre otros (Mehrotra y Lan, 1978). La principal modificacion que
proponen es representar los arrollamientos principales con dos lineas de vortices concentradas,
agregandoles o no ldminas vorticosas que las unen al borde de ataque. La condicion de Kutta es
impuesta tanto en el borde de fuga como en el de ataque. Estas teorias ya estdn en desuso pues
ninguna estima con suficiente exactitud los coeficientes aerodindmicos para un rango practico
de configuraciones ni dngulos de ataque.

3.2. Teoria de Analogia de la Succion del Borde de Ataque o de Polhamus (TAS)

Esta teoria por su sencillez, correcta fundamentacion y exactitud es hasta hoy el modelo a
seguir de la mayoria de los métodos de cdlculo de alas delta filosas y similares. Fue formulada
por Polhamus (1966) y luego extendida por Lamar (1975) para tener en cuenta plantas alares
de ahusamientos A — 1. De acuerdo con Polhamus la sustentacién puede clasificarse en sus-
tentacion potencial y vorticosa, siendo la primera la susceptible de ser calculada por métodos
basados en flujo potencial (en sus investigaciones usé métodos de superficie sustentadora de
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Figura 4: Analogia de la succion.

Multhopp), y la vorticosa es la originada por la readhesion de los vértices que se desprenden
del borde de ataque. Las deltas suaves no presentan sustentacion vorticosa apreciable, y las
filosas una combinacién de las dos (Lan, 1985).

En un ala suave, al circular el flujo alrededor del borde de ataque se produce una depresion,
y como resultado una fuerza favorable al avance o empuje del borde de ataque (esta fuerza
es la razén para que en las teorias de ala esbelta la resistencia inducida tenga la mitad del
valor puramente debido a los vortices de puntera). Esta teoria asume que en alas filosas, al
desprenderse el flujo, esta succién rota 90° y termine contribuyendo a la sustentaciéon y no a
contrarrestar la resistencia, segun se aprecia en la Figura4a . En la literatura se prefiere utilizar
el término succion sélo cuando haya tangencia del flujo alrededor del borde de ataque, por eso la
teoria usa la palabra analogia y se menciona que las alas filosas tienen succion nula (Mehrotra
y Lan, 1978). Por esta razon, para el caso longitudinal, puede establecerse en un sistema de
ejes cuerpo y despreciando la viscosidad que la unica fuerza presente es la fuerza normal N
(Figura 4b).

La TAS s6lo permite estimar sustentacion y resistencia inducida, pero no la distribucién de
cargas ni por lo tanto momentos aerodindmicos.

3.3. Meétodos de Red de Vortices (VLM)

Los VLM son casos particulares de los métodos de superficie sustentadora, que se basan en
representar a la planta alar como un arreglo de herraduras vorticosas. Los cddigos que hicieran
Lan y Lamar principalmente (QVLM® y VLMpc®) calculan la succién y, mediante la TAS, la
sustentacion vorticosa en los paneles adyacentes a los bordes de ataque y laterales, con lo cual
pueden estimar momentos.

Los modelos mds avanzados representan en forma explicita la estela que se desprende y enro-
1la desde el borde de ataque y laterales mediante filamentos vorticosos. No soportan diferencias
de presiones y por lo tanto se deben acomodar mediante métodos iterativos. No utilizan la TAS
por estar el flujo explicitamente representado, haciéndolos capaces de estimar con exactitud la
distribucion de cargas para casos simétricos, asimétricos, estaticos y dindmicos, pero a costa de
un mayor consumo computacional, pues se agregan elementos (filamentos vorticosos) y requie-
re de varias iteraciones para converger; aun asi siguen siendo un muy buen compromiso entre
tiempo, costo y resultados obtenidos. Los cddigos de Mook, Kandil, Lan y Brune se encuentran
entre los precursores de esta modalidad de calculo (Kandil et al., 1977; Mehrotra y Lan, 1978).



3.4. Mecanica de Fluidos Computacional (CFD) avanzada

Las udltimas investigaciones numéricas se han llevado a cabo utilizando cédigos mas sofisti-
cados de CFD con dos objetivos, el de lograr mayor exactitud en los resultados de las prediccio-
nes, especialmente de reventén de vortices, y mejorar los modelos existentes. L.os programas
actuales de VLM no son capaces de predecir ain el colapso de los voértices a menos que se
incluyan correcciones empiricas (Levinski, 2001; Lan, 1985).

En los esquemas que se siguen actualmente, en general se comienza con solvers basados
en las ecuaciones de Euler para generar un campo de partida y luego incorporar la viscosidad,
usualmente con métodos RANS o DES. Los resultados han sido buenos s6lo con mallas muy
finas, lo que los hace métodos caros en su implementacién (Mitchell, 2003; Allan et al., 2003;
Gortz, 2003; Luckring y Hummel, 2008).

3.5. Modelos empiricos

La serie DATCOM (Finck, 1982) ofrece varios métodos empiricos y semiempiricos para
determinar caracteristicas varias de las alas delta. Hoerner y Borst (1985) utiliza como base del
calculo la TAS a la cual luego agrega factores de correccion para tener en cuenta variaciones
tales como otras plantas o superficies de control. Uno de los modelos empiricos mds completos
es el de Pashilkar (2001), el cual permite la estimacion de coeficientes globales, distribucién de
cargas, y colapso de vortices para alas delta convencionales. Sin embargo, tiene la desventaja
de necesitar contar con informacién experimental que incluya datos de tomas de presion sobre
la superficie.

En estos métodos el usuario estd muy acotado a las condiciones de empleo de cada método,
no puede garantizar con seguridad la exactitud ni precisién, y mucho menos usarlos més alld de
estimaciones preliminares en casos de baja complejidad.

4. MODELO DE BORDE VORTICOSO (MBV) PARA ALAS DELTA FILOSAS

El MBV demuestra que es posible hacer estimaciones de sustentacion y resistencia inducida
sin necesidad de hacer dos cdlculos o iteraciones, representando al ala delta mediante una tinica
linea vorticosa y resolviendo para flujo potencial con el método de linea sustentadora no planar
de DeYoung (1977).

4.1. Hipétesis

La planta alar en estudio serd un ala delta triangular convencional filosa, por lo que la succién
serd nula. No posee combadura longitudinal, diedros o alabeos en ningin punto (placa plana).
Se asume que el flujo es potencial, y que el estado de vuelo es esttico y simétrico. Como gran
parte de la sustentacion se debe a la separacion y arrollamiento de flujo que se da desde el borde
de ataque filoso, se impone en primera aproximacion que la totalidad de la fuerza sustentadora
se debe exclusivamente al desprendimiento de los vortices.

En general el dngulo de flecha de los nicleos vorticosos desprendidos es mayor que el del
borde de ataque, pero como atin asi la diferencia es pequeiia, se simplificard a un tnico par
de arrollamientos sobre el mismo. De esta manera se puede concentrar la separacion y arro-
Ilamiento del flujo sobre el borde de ataque con una tnica linea vorticosa, y por ende toda la
sustentacion del ala. La Figura 5 ilustra lo explicado.

Dado que es el borde de ataque quien genera toda la sustentacién y como no se analiza el
flujo local, puede suponerse que se tiene un ala de alargamiento infinito, es decir el borde de
ataque representado por la linea vorticosa, cuya influencia se da sobre la superficie real del ala
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original en estudio, tomdndosela como referencia al adimensionar.

4.2. Desarrollo

En la hipétesis se establecié que la planta alar se redujo a una tnica linea, que puede conside-
rarse como un ala de alargamiento A = co. Las alas de gran alargamiento pueden ser calculadas
con teorias de linea sustentadora como la de Prandlt siempre que no haya flecha considerable, no
pudiéndose usar esta teoria para el caso presente (Houghton y Carpenter, 2003; Katz y Plotkin,
1991). La linea sustentadora no planar de DeYoung (1977) si permite su cdlculo mediante una
correccion final, incluso teniendo varios quiebres en el dngulo de flecha y en el diedro, razén
por la cual se utilizard dicho método. Tiene la ventaja ademds de determinar la distribucion de
sustentacion por una serie de Fourier, con lo cual la solucién es continua sobre la envergadura,
a diferencia de las discretizaciones de lineas sustentadoras mas usuales.

Como el ala carece de diedro, la expresion de Cr, sin correccion por flecha se reduce a un
solo término segun el método empleado, tal como se ve en (1):

T
Ci=2Aa (1)

El factor a; depende del dngulo de ataque o, Ay A. Al no tener alabeo y ser una linea (A — oo
y A — 1) su expresion se simplifica considerablemente:

4o
a = )
C} =270 3)

La expresion (3) es igual a la teorfa bidimensional de perfiles delgados como consecuencia de
suponerse A = oo, pero debe recordarse que se estd desarrollando para un caso tridimensional. El
efecto debido a la flecha se incorpora mediante un factor que relaciona el largo real de la linea
media del ala con la envergadura total considerada. Como se resuelve para un ahusamiento
unitario la linea media coincide en forma y dimension con el borde de ataque, que por otra parte
es igual por definicion al borde de ataque del ala delta. Al no haber quiebres en la forma, este
factor corrector es igual al coseno de la flecha del borde de ataque, tal como se indica en (4):

Cp =27a - cos(Ag) 4)



Esta expresion da buenos resultados para A > 1,8; para alargamientos menores la no linea-
lidad respecto de « es considerable (Figura 11). Para tenerla en cuenta se toma la ecuacion de
sustentacion de Polhamus (1966) mostrada en (5).

Cr = K, sin(a) cos®(a) + K, sin* (o) cos(a) ®)

K, y K, son constantes propias de las componentes potencial y vorticosa de la sustentacion
respectivamente, y que para pequefios dngulos pueden llegar a tomarse como pendientes de
sustentacion lineales. Como se ha calculado Cy, sin diferenciar entre sustentacion vorticosa y
potencial a la manera de Polhamus, pero si sabiendo que ambas estdn incluidas, puede suponerse
que sus constantes son iguales a la pendiente de sustentacion en (4).

Cr =2mcos(Ag) - (sin(a) cos? (o) +sin®(a) cos(ar)) (6)

Tanto la férmula (4) como la (6) son vélidas, dependiendo el uso de una u otra del alarga-
miento.

Como la succién es nula, al igual que en la TAS, la tnica fuerza que experimenta el ala es
la normal, siendo la sustentacion y la resistencia inducida la descomposicidn en ejes viento de
ella, por lo tanto:

Cpi= CLtan(a) @)

La expresion (7) es vélida para cualquier alargamiento.

4.3. Generalizacion a otras plantas alares filosas

Como se puede observar en cualquiera de las expresiones de Cy, el unico pardmetro que
distingue a un ala delta de otra es el dngulo de flecha, por lo que serd la forma de representar
ese factor lo que permita extender el método a otras plantas alares, siempre que sean filosas. En
otras palabras, hay que hallar para cada ala con mds de tres lados y/o lados curvos su ala delta
equivalente.

La mejor manera de hallar un ala delta equivalente es hallando un dngulo de flecha A ficti-
cio. Partiendo de un ala delta real, su alargamiento se calcula segtin (8)

4

Apelia = ——— 8
Delta tan(AO) ( )

Si ahora se impone que la delta equivalente tiene el mismo alargamiento que el ala real en
estudio, entonces:

Ay = arctan (%) 9
2mcos(Ay) - (sin(o) cos?(et) +sin(a) cos(a)) A >1,8 (10)
2mcos(Ay) - cos(ar) A<1,8

El valor de 1,8 es en este caso s6lo una guia, ya que no se puede descartar que segtn la
planta alar tratada las no linealidades se hagan sentir para valores mayores o menores. (10) es
vélida para plantas alares convexas, es decir aquellas plantas alares en las que el largo total del
ala es igual a la cuerda de raiz, o de otra manera, la flecha del borde de fuga es nula o negativa
(ver Figura 6). En contraposicion, las alas concavas son aquellas donde el largo total del ala es



Figura 6: Deltas equivalentes para un ala convexa (izq.) y concava (der.).

mayor a la cuerda raiz, o de otra manera, la flecha del borde de fuga es positiva. Para estos casos
siempre que A — 0 la sustentacion viene dada por (11).
c 271 cos(Ag) - (sin(ar) cos? (o) +sin*(at) cos(at))  Ag < 65° (an
t 2mcos(A) - cos(a) Ay > 65°

Los resultados se han obtenido por investigaciéon numérica. Notese que se vuelve a usar la
flecha del borde de ataque real, e indica que la delta ficticia tiene un alargamiento menor que
el ala real. Puede concluirse que un ala delta triangular es, dada la misma area y dngulo de
ataque, mads efectiva en cuanto a sustentacion generada que plantas similares con menor flecha
pero menor alargamiento, o de igual alargamiento pero mayor flecha. Asi mismo, para cualquier
férmula que se utilice, se cumple que la delta ficticia de una delta triangular coincide con la delta
real. Idénticas conclusiones se pueden extraer del anélisis segun la TAS, que también admite el
concepto de flecha ficticia.

4.4. Limitaciones del MBV

Las combaduras, alabeos y deflexion de superficies introducen un Cpq—q) # 0 que debe
ser definido expresa y previamente al cdlculo por MBYV, pues el método no lo calcula. Los
diedros cuando son inferiores a 5° no han influido en los resultados numéricos presentados,
pero no se descarta que para diedros mayores deba reformularse el tratamiento de datos como
la envergadura o el dngulo de flecha.

En los estados de vuelo asimétricos, la topologia del fluyjo no admite las simplificaciones
hechas en la hipétesis, impidiendo el uso del MBV para resolver tales casos.

El método de DeYoung admite la resolucidn de superficies multiples si se considera el teore-
ma de Munk (1922), pero no es una representacion adecuada del sistema de estelas, las cuales
interactian notablemente como en el caso de los canards acoplados en aviones de combate. En
los casos que el MBV no sea vélido, se podra utilizar la TAS; un método probado en todas estas
circunstancias (Lamar y Gloss, 1975; Gloss, 1974; Lan, 1985), siempre que no haya separacion
lateral como ocurre en alas filosas de poco ahusamiento, afiadiendo atin mds sustentaciéon que
la debida exclusivamente al borde de ataque.

En general el MBV se ha mostrado efectivo para alargamientos de 1,25 hasta 4 y probable-
mente mds (ver Figura 11), pero el rango de uso en la prictica de este tipo de alas se encuentra
entre esos valores.

5. CORRECCION DE DISTRIBUCION DE CARGA PARA VLM CONVENCIONAL

El MBYV predice sustentacion y resistencia, pero al no tenerse detalles del flujo local el célcu-
lo de distribucién de cargas y momentos no es posible. Los métodos convencionales de VLM no
son efectivos en la determinacién del flujo local al suponerlo totalmente adherido a la superficie.



A continuacion se desarrollard una funcién que corrige en la etapa de postproceso los resul-
tados obtenidos por solvers de VLM convencionales, como Tornado® de Melin (2000) y AVL®
de Drela y Youngren (2006). En este trabajo se han hecho los calculos con Tornado, pero el
método es aplicable a practicamente cualquier cédigo VLM que asuma flujo adherido. El solver
en ningin momento es modificado y a efectos del objetivo propuesto se lo considera una caja
negra.

5.1. Hipétesis

La distribucién del salto de presiones adimensional ACp es el pardmetro que mejor representa
la distribucion de cargas, ya que de su integracion sobre la superficie pueden obtenerse todas las
componentes de fuerza, momento, diagramas de esfuerzo, etc.. Es ademds uno de los resultados
inmediatos que se obtienen del solver de la mayoria de los cddigos de VLM (en el caso de
Tornado se obtiene primero la fuerza absoluta por panel y luego en el postproceso el salto de
presion).

Su correccion puede encararse o bien mediante procesos iterativos de calculo, o multipli-
cando al resultado obtenido por un factor a determinar. La primera opcion requiere de por si
corridas sucesivas del solver, mientras que en el segundo caso, si bien se debe adoptar un crite-
rio que puede restringir la flexibilidad del método, es mucho mas econémico en cuanto a tiempo
y esfuerzo de célculo, y serd la opcion a usar.

El ala y flujo sobre los que se trabajardn poseen idénticas caracteristicas a las descriptas
en las hipdtesis del MBV mas la hipdtesis de flujo cénico, lo que permite el desacople de las
formulaciones aplicadas en el plano perpendicular a la linea central y a lo largo de ésta. Se
presume que los vortices no colapsan en ningtin punto ni momento.

5.2. Desarrollo

En casos como los del software Tornado, el solver arroja como resultado las componentes
de fuerza por panel en ejes cuerpo (los saltos de presion se calculan durante el postproceso). En
dicho sistema de ejes, debido a la hipétesis, las tinicas fuerzas presentes deben ser las normales
al plano alar, por lo cual las componentes de fuerza contenidas en dicho plano se deben igualar
a cero y luego calcular (12).

ACH = (12)
qgA;

El subindice i hace referencia a cada panel numerado consecutivamente, siendo N la fuerza
normal sobre cada panel (se corresponde a la componente en el eje perpendicular al plano del
ala), g la presiéon dindmica y A es el drea individual de cada panel. Otros solvers, como AVL,
directamente arrojan ACp, haciendo innecesario su calculo por fuera del solver.

Como se indic6 antes, tanto el MBV como la TAS son métodos muy rdpidos y eficaces para
determinar Cy y Cp;. Los valores que con alguno de esos métodos se calculen se impondran
como objetivos a los cuales las integraciones de las presiones corregidas deben llegar. Sera
suficiente que el objetivo se dé para Cy (ver (13)) ya que, teniendo este valor y el dngulo de
ataque, los otros dos coeficientes surgen autométicamente por descomposicion de la resultante
en ejes viento.

CLob Jj
cos()

n
CNobj = =-3 Y AiACp.; (13)

i=1
El subindice obj indica que es el valor objetivo (calculado segtin MBV o TAS), el subindice
¢ indica que es el valor corregido y S es el drea de referencia del ala tratada. El momento
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Figura 7: Definicién de & y 1.

de cabeceo surgird de la suma de los momentos de las fuezas por panel tomados respecto del
punto de referencia que el usuario especifique. Un procesos similar se usard para los diagramas
de esfuerzo. Muchas de estas féormulas ya son parte de los cédigos de postproceso de cada
software.

La forma en que el factor de correccion se implementard debe incorporar una cierta variacion
seglin las coordenadas sobre el ala, de lo contrario si fuese una constante lo tnico que ocurriria
es un cambio de escala, y por més que se obtenga un valor correcto de Cy y Cp; la distribucién
de cargas estard muy lejos de la realidad fisica, que se evidenciard por ejemplo en un erréneo
valor de C,,. Se propone (14) para la implementacion del factor corrector FC:

ACpq = FC(gi’ni) - ACp; (14)

& es la coordenada longitudinal adimensionalizada respecto de la cuerda de raiz, valiendo 0
en el dpice y 1 en el extremo posterior de la cuerda raiz. 1 es la coordenada perpendicular a la
linea central contenida en el plano del ala y adimensionalizada respecto de la envergadura local,
valiendo O en el centroy 1 6 (-1) en el extremo de la envergadura local, segin se esté sobre una
u otra semiala (ver Figura7) .

Resta definir la forma en que FC variard. En este sentido el modelo empirico de Pashilkar
(2001) provee un buen punto de comienzo. En dicho modelo se trabaja por separado sobre el
extrados y el intradds. Los valores extremos de Cp sobre el extradds son hallados mediante una
curva de ajuste a través de los diferentes dngulos de ataque, por lo que la evidencia experimental
para el ala en estudio es indispensable.

En el modelo corrector que se propone no se puede depender de datos experimentales puesto
que el objetivo es predecir. Como cualquier VLM soélo puede calcular el salto de presion a
través de la superficie, no se puede discriminar entre extradés e intradés. Tampoco se modelan
presiones, se modela el factor que las corrige. Al igual que en la presente hip6tesis, Pashilkar
asume flujo conico, lo que le permite desacoplar las caracteristicas de la distribucion sobre cada
eje, simplificando en gran manera el andlisis. De esta manera ya se pueden ir enumerando las
caracteristicas que debe cumplir FC¢ )

= Como hay un solo valor de referencia (Cy,p;) s0lo debe haber una tnica variable a mo-
dificar para lograr el valor objetivo. El sistema de ecuaciones debe ser completamente
determinado.
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Figura 8: Distribuciones tipicas de presion sobre alas delta (Pashilkar, 2001).

= Eliminar las ramas ascendentes de ACp(|—1). Si bien en la evidencia experimental y
varios andlisis de CFD la presion no parece anularse sobre el borde de ataque, conside-
rando su caida abrupta, resultados de VLM avanzados y el modelo de Pashilkar, se admite
suponer que de anularse el error es despreciable, por lo que FCg =1) = 0.

= [a posicion del nucleo del vortice debe darse entre el 60 % y el 75 % de la envergadura
local, es decir [N, = 0,6 —0,75.

= Con & = cre. la curva de ACp debe presentar amesetamientos en la parte central y en el
pico, junto con aumentos y decrecimientos veloces alrededor del mismo.

» ACppax debe darse para & =0y ACppin en & =1

= Una comparacion entre la distribucion calculada con VLM sin corregir y datos experi-
mentales muestra que, con excepcién de || — 1, para el restoFC > 1.

Estas observaciones y el resto del desarrollo se comprenderdn mejor analizando a las Figu-
ras 2y 8. Al imponerse la condicién de flujo cénico, se estudiard en primer lugar el caso para
& = cte y luego para 1) = cte.. En el modelo de Pashilkar la distribucién a lo largo de la enver-
gadura local esta dada por una funcién polindmica. Los polinomios no ofrecen un buen nivel de
flexibilidad, y a menos que sean de grado elevado dificilmente representan la forma buscada de
la curva, ademds de que el significado fisico de los coeficientes no es intuitivo. Se propone en
cambio el uso de la funcién sigmoide (15).

x}’l

IR

El exponente n es un nimero natural par. Con un valor relativamente alto de n se logra el
objetivo de amesetamiento y aumento rapido del resultado, pero se anula en el origen y no en los
extremos. Para subsanar dicho inconveniente se puede multiplicar esta funcién por otra que si
se anule en los extremos y sumarle un término positivo en el origen que decrezca hasta anularse
también. La férmula que se sugiere en base a una generalizacion de la sigmoide y evaluaciones
numéricas se muestra en (16).

15)

y

o

FC@:a&n):1%1-nﬁ-FKSHﬁ(ﬂ“ﬂ)'1+bnc

(16)



Se advierte que hay un término con la variable P, que es el factor por el cual se multiplica
ACp(n=0), es decir sobre la linea central. La razon de multiplicarlo por un polinomio de cuarto
grado es simplemente porque dicha funcidon logra un valor aproximadamente constante para
buena parte de la envergadura local y cae a cero en el borde de ataque; de esa forma se estéd
seguro que FC > 1 salvo para el borde de ataque. El exponente de 1 podria ser mayor si se
desea, pero con un valor igual a 4 se logra un desempeifio satisfactorio. La funcién seno en el
segundo término tiene por objeto limitar el amesetamiento de la sigmoide cuando || — 1 pero
sin afectar en exceso la forma general de la funcién en el resto del dominio. K tiene la finalidad
de escalar la funcion; de él dependera principalmente el valor maximo de FC. Los coeficientes
A, by c permiten un ajuste fino de la curva de la siguiente manera:

A Su valor puede oscilar en el rango (0;1]. Regula el amesetamiento del pico, siendo mds agudo
cuanto mds cerca de 1 se esté, y amesetado si se estd proximo a 0.

b Es un valor mucho mayor a la unidad. Regula la posicién del pico y hasta cierto punto su
altura, haciendo que el pico se acerque al centro cuando b aumenta.

¢ Debe ser un nimero natural par para lograr una sigmoide simétrica. Regula la posicion del
pico, el crecimiento de la funcién hacia €l, el drea bajo la curva y en menor medida la
altura del pico. A menor valor, el pico se mueve hacia el centro, el crecimiento es mas
lento, el 4rea bajo la curva mayor y la altura decrece ligeramente.

Para representar la variacion longitudinal de las presiones, se debe establecer la forma en que
los factores dependen de . Persiste un problema debido a las condiciones que se impusieron
para la funcion, en particular el hecho de que s6lo un factor puede ser determinado por el valor
objetivo, por lo que habria que explicitar las funciones de todas las variables respecto de & y
ademds fijar sus pardmetros.

En general se observa en la evidencia experimental (Gortz, 2003; Wentz y McMahon, 1966;
Luckring, 2004; Lawford y Beauchamp, 1963; Mehrotra y Lan, 1978; Pashilkar, 2001) que
la forma de las curvas de ACpvs.1n es considerablemente uniforme en cuanto a velocidad de
crecimiento y posicion del pico. Estas variables estin controladas por los nimeros b y c, los
cuales ademds presentan relativas grandes alteraciones en el resultado para cambios pequefios.
Es conveniente establecer valores constantes en todo el dominio bidimensional. P controla el
valor final de ACp,,, en cada seccion. El VLM sin modificar subestima los valores reales sobre
la linea central, pero también tienen el mismo comportamiento decreciente aguas abajo; la parte
central ademds no contribuye decisivamente a la sustentacion total (en situaciones practicas
es comun que sea inexistente y se la reemplace por un fuselaje). Su modelado no aportard
significativamente al resultado final, por lo tanto para simplificar el modelo es conveniente
asumir que P es unitario en todo el dominio, aceptdndose como correctos los valores sobre la
linea central y adyacencias estimados por el VLM sin modificar.

Entre K y A la variacion del primero tiene mds peso, pues es el factor de escala final y se lo
asimila directamente con la intensidad del vértice. Se asume a esta variable como la dependiente
de Cnopj- St se compara ACp(g ;) entre un ala delta filosa y una suave se observard que,
siempre que no haya colapso de vértices u otros enrarecimientos del flujo, la variacion desde
el dpice puede ser descripta con una recta o quizds una pardbola de poca curvatura, que en
las inmediaciones del borde de fuga disminuye a cero con rapidez (Allan et al., 2003; Rullan,
2008), existiendo una diferencia en las escalas y pendientes, mas no en el comportamiento
general. Ademads, como en el borde de fuga se impone la condicion de Kutta sea una delta filosa



0 no, no habrd diferencia entre los valores de uno y otro caso; entonces, salvo en las punteras, se
establece F C(g;: )= 1, en un caso similar al de P. Asi, se propone una recta descendente (17)
como funcién K para no alterar la forma de la distribucidon de presiones de manera sensible,
pero si a los valores estimados. En esta nueva férmula se nota que el factor de escala queda
dado por la nueva variable k.

K=C&+k(1-¢) (17

La variable A, en funcién del modo en que controla la forma de la curva, representa el en-
sanchamiento de los arrollamientos. Los resultados experimentales muestran que en cercanias
del 4pice hay arrollamientos de didmetros reducidos y alta intensidad, al no haber perdido tanta
energia por fendmenos viscosos, y picos de presion definidos. Al acercarse al borde de fuga
los didmetros aumentan, la energia es menor y los picos correspondientes son mas amesetados.
Como se supuso que no hay colapso de los vértices la morfologia de los arrollamientos es méas
bien co6nica, o sea que el didmetro del vortice aumenta linealmente con & (ver figura 3b). Se
propone entonces una variacion lineal decreciente de A (18), con valor inicial unitario.

A=1-d& (18)
La expresion final (19) de F'C se muestra a continuacién con valores recomendados de a, b
y c:
=1-n* in!—aé bn*
FCipy=1-n*+[E+k(1-&)]-sin (nm\).m
a=0,75 (19
b =1000
c=10

5.3. Generalizacion a otras plantas alares y miiltiples superficies

La tnica diferencia para un ala filosa que no sea la delta triangular es la forma en que se
define £. Los pardmetros K y A dependen de la ley de variacion de envergadura mds que de
la posicién sobre la cuerda. Para comprender esto mejor, figirese un ala delta a la que se le
agregan strakes. Los strakes son extensiones del borde de ataque, de alargamiento menor que
el ala principal, y si bien en términos absolutos no generardn tanta sustentacion como la planta
principal, los vértices que se desprenden de los strakes son bastante intensos (Figura9a). De
la misma manera, un ala delta trunca (A > 0) evidencia que el desprendimiento de vértices
disminuye y evolucionan de una manera diferente sobre la parte final de envergadura local
constante. Esto ultimo, en cierta manera, también es un corolario de las conclusiones de Lamar
(1975) sobre la insuficiencia de los vortices del borde de ataque para generar la sustentacion
medida en configuraciones con A > 0.

Como & y la envergadura local estdn relacionados por una funcién , se propone la expresion
(20) para &, que serd usada en (19) como reemplazo de &:

bug)  db,

— =L >0

&q B dt (20)
L @#<0

B es la envergadura total del ala y b; la local. Esta ecuacion se ha formulado para alas filosas
convexas y deltas, razon por la cual se pone la derivada de la variaciéon de envergadura local



(a) Gonzalez et al. (2003) (b) Comparacién entre delta y diamante (Xing, 2003).

Figura 9: Notese que luego del borde de ataque los vortices no se ven alterados.

como factor que discrimina entre uno y otro valor de &,. El factor 1 indica que si la flecha
local es igual o mayor a 90° no hay desprendimiento adicional de vértices, por lo cual los
arrollamientos continuardn su recorrido sobre estas zonas sin cambios en sus pardmetros (k' y a
son constantes) tal como se ve en la Figura 9. El uso de (20) con alas céncavas no estd probado.

En el caso de superficies multiples no hace falta hacer ningin cambio. La unica precau-
cién que se debe tomar es que la férmula debe aplicarse superficie por superficie, tomando el
recaudo de referenciar todas las variables a las caracteristicas del plano que se evalda en el
momento (mover el origen al dpice del plano en estudio, adimensionalizar respecto de su geo-
metria propia, etc.). Una vez que se corrigen todos los valores de todas las superficies, se vuelve
a referenciar respecto de la superficie principal.

5.4. Panelizacion

Dependiendo de la geometria, los resultados pueden ser mds o menos sensibles al panelizado.
En la literatura es comtin que se sugiera reducir la envergadura del modelo en un 25 % del ancho
del panel, suponiendo que la distribucion de los paneles sea uniforme. Eso tiene la ventaja de
incrementar la exactitud del resultado, pero puede lograrse el mismo resultado empleando una
distribucién cosenoidal de los paneles (Moran, 2003). La mayoria de los programas disponibles
son capaces de este mallado sin inconvenientes, y se recomienda su adopcién puesto que no
introduce deformaciones en la geometria en estudio. En los ejemplos que se presentan en este
trabajo se observa en general que el panelizado es relativamente denso para lo habitual en un
estudio con VLM, pero no es necesario tal refinamiento. La tnica razén por la cual se mallé
asi fue para evidenciar la diferencia entre los casos corregidos y sin corregir. En principio no
deberia haber problemas con mallas gruesas, pero dado que el método es sensible a la variacién
de parametros sobre la envergadura, se recomienda un nimero mayor a 10 paneles a lo largo de
la envergadura para asegurar buenos resultados en los coeficientes globales. El estudio del flujo
local requerird de un panelizado mds denso para capturar correctamente la posicion e intensidad
de los vdrtices.

Durante las evaluaciones numéricas se ha observado que para A — 0 y o > 15° las ramas
ascendentes determinadas por el VLM sin corregir no siempre son bien disminuidas por FC. Se
soluciona agregando una pequefia superficie extra a lo largo del borde de ataque, pero no como
parte del ala original sino como otra ala, haciendo que coincidan el borde de ataque del ala en
estudio con el borde de fuga de la nueva ala auxiliar. Esta nueva ala no tendrd ahusamiento,
tendrd la misma envergadura y flecha que el borde de ataque de la superficie original y su cuer-
da determinada por (21). En la Figura 10 puede apreciarse un ejemplo para una configuracion



Figura 10: Izg. Mallado cosenoidal comtin; Der. Mallado cosenoidal con ala auxiliar (en rojo).

general.
Cax = 0,05 - min (bytanA) 1)

b, es la estacion de cada quiebre del ala sobre la envergadura, incluyendo punteras (en la
mayoria de los programas se corresponde con la coordenada Y) y A, es la flecha local del borde
de ataque hasta el quiebre, siempre contando desde la linea central. Su mallado debe tener un
unico panel a lo largo de la cuerda, y una distribucién y cantidad de paneles sobre la envergadura
idéntica a la del ala original. De esta manera se reducen algo las ramas por suma algebraica de
vorticidades sobre el borde de ataque, pero sin modificar apreciablemente el calculo original.
Durante la correccion con FC y postproceso se ignora al ala auxiliar.

5.5. Algoritmo de calculo

Se planteard un algoritmo general de célculo en lugar de hacerlo para un lenguaje de progra-
macion especifico, ya que la diversidad de c6édigos VLM vy la forma final de implementacién
dependen del criterio del usuario. Si se recomienda el uso del método de Newton-Raphson para
hallar el valor de k por ser un método iterativo muy veloz, eficiente y sencillo de llevar a cabo al
tenerse una funcién con derivada analitica calculable. En general la convergencia estd asegurada
para bastante menos del 1 % de error respecto del objetivo con tres iteraciones, incluyendo el
célculo de partida. La funcién iteradora para k a partir de FC es:

C) — Cyov;

KD — () —
v 4. (2
—5 2 (%) c @2)
IFCY\ _ inl—adpi . bn;
() = =& xin) 0
() _
) — Cn_ = Ciobj (23)

Chobj

Se recomienda k(©) = 1. Para variantes del VLM como Tornado, el algoritmo recomendado
seria:



1. Calcular con el solver original el caso simétrico de la configuracién en estudio (agregando
un ala auxiliar por superficie si es necesario).

2. Igualar a cero las componentes longitudinales de fuerza en ejes cuerpo de cada panel.
3. Calcular los saltos de presién segtn (12).
4. Determinar los valores de referencia de la superficie a corregir.

5. Calcular Cy,p; con (10), (11) 6 (5) (aplicar (9) si corresponde) dependiendo del caso, y
el segundo término de (13).

6. Calcular C ](\f ) segun el tercer término de (13). Calcular (22) y (23).
7. Repetir [6] hasta que (23) sea igual o menor a un valor elegido por el usuario.
8. Repetir [4; 5; 6; 7] para las demds superficies de la configuracion.

9. Finalizar el postproceso usando ACp. y adimensionalizando respecto de los pardmetros
del ala principal (coeficientes, gréificos, etc.).

Si el solver ya tiene como salida ACp, los pasos [1; 2; 3] se omiten.

5.6. Comentarios sobre el método

Esta correccion, a diferencia del MBYV, es menos restrictiva en cuanto a la variedad de casos
en los que se puede aplicar, ademds de ser bastante més veloz y directo que las rutinas de Kandil
et al. (1977) y similares. Aun resta validarlo para varios casos, pero es probable que si la TAS
es aplicable, también lo sea este modelo. Ya ha sido aplicado a casos donde la carga sobre el ala
es asimétrica y a pesar de que FC es simétrico, por ser un factor corrector que multiplica pero
no reemplaza al cdlculo original, unicamente cambia la magnitud pero no el comportamiento
del fendmeno.

Al igual que con el MBV y la TAS, la estimacion de la distribucion de presiones en un ala
sujeta a grandes desprendimientos laterales (como las aletas de algunos misiles) serd errénea,
ya que en estos casos también hay readhesion de los vortices laterales sobre la superficie, y el
presente modelo corrector no los tiene en cuenta.

Al igual que otros métodos, FC puede usarse en configuraciones de alas filosas y suaves a la
vez. Es muy posible que con leves modificaciones el método logre calcular las caracteristicas de
alas que combinen en una misma superficie bordes de ataque suaves y filosos, como es el caso
de algunas extensiones de punteras que se valen del desprendimiento de vértices para reducir la
resistencia inducida (Mann y Elsholz, 2005; Hoerner y Borst, 1985).

6. RESULTADOS DE LA APLICACION

En esta seccion se ejemplificaran las capacidades del MBV y FC al usarlos en la correccion
de resultados obtenidos con el software Tornado. Cuando se mencione alguna configuracion
en especial, por cuestiones de espacio se omitird su detalle, pero se dejard indicado la fuente
para poder proceder a su consulta. En la Figura 17 se observan las tres primeras geometrias
ensayadas y calculadas.
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6.1. Superficies aisladas

Al estar aisladas las superficies es posible usar el MBV para establecer la sustentacion a
generar dado 'y corregir los resultados del VLM convencional mediante el producto por FC.
Los casos mas sencillos corresponden a alas delta; en este caso se comparard al método con los
datos experimentales dados para alas delta de 70° de flecha incluyendo resultados previos con
un cédigo VLM de filamentos vorticosos libres.

La curva Cpvs. o puede ser estimada por completo con el MBV, siempre que no colapsen
vortices. De esta manera se hallo la curva en la Figura 12a que ajusta con exactitud los datos
experimentales. Para hallar el momento de cabeceo es necesario, tomando como objetivo los
Cr del MBYV, aplicar FC. El resultado nuevamente es satisfactorio, tal como se evidencia en la
figura 12b. Al examinar el flujo local a través de la distribucién de ACp, se nota que si bien la
sucesion de hipétesis hechas para FC en pos de simplificar el andlisis le quitan exactitud, los
picos y valles se distinguen, y en general la correccion por FC se compara satisfactoriamente
contra el método mas avanzado de Mehrotra y Lan (1978) como se ve en la Figura 13. En
la primer ala de la Figura 17 se observa a la delta evidenciando a la izquierda la semiala con
presiones corregidas (o = 27°) y a la derecha sin corregir. Se puede distinguir el camino del
vortice dado por el pico de presion a lo largo de la superficie.

La combinacion de MBV+FC permite también el anélisis de plantas mds complejas como
alas delta truncas con strakes, o dobles delta. En las Figuras 14 y 15 se muestran los resultados
para una configuracion con borde de ataque que varia de 80° a 62° de flecha, tomada de Wentz
y McMahon (1967). El ala al centro de la Figura 17 es la configuracion en estudio para o = 20°
contrastando el VLM convencional con los valores corregidos.

6.2. Superficies multiples

En el caso de superficies multiples el MBV no es aplicable atin por no tener en cuenta un
modelo de estela que permita inferir la interaccion entre varias superficies. A cambio de ello se
trabaja con la TAS, que como parte de resultados obtenidos con VLM si tiene en cuenta las in-
teracciones. Cabe aclarar que mientras Lamar y Gloss (1975) estiman la sustentacion vorticosa
calculando efectivamente la succién y luego rotdndola, en los resultados de este trabajo se optd
por aplicar superficie por superficie el procedimiento que Polhamus (1966) describe partiendo
de la resistencia inducida con flujo adherido.

Se presenta primero el caso de una configuracion canard similar a las que actualmente se
observan en varios aviones de combate, teniendo ambas superficies una planta convexa con 44°
de flecha en el borde de ataque; especificamente se trata de la configuracién 78114 de Gloss
(1974) (separacion vertical entre planos del 18,5 % de la CAM). En la Figura 16 tanto para el
método de este trabajo como para el programa de Lamar, la sustentacion es sobreestimada, al
igual que el momento de cabeceo. Al discriminar entre los aportes de cada superficie, se ve que
es el plano canard el que tiene una carga calculada sensiblemente mayor a la medida. La razén
puede deberse a que el modelo de tinel de viento tiene un fuselaje que deja un drea expuesta
al canard un 34 % menor a la que usualmente se tomaria de referencia, en base a que una
variacién de magnitud semejante se da en la sustentacion y el momento. También se observa
que el algoritmo del presente trabajo estima ligeramente mejor la sustentacion total y de las
partes por separado comparado con el de Lamar (no hay datos para comparar C,, entre ambos
métodos). En el ala de la izquierda de la Figura 17 se ve la configuracién canard y como ese
plano presenta vortices mds intensos.

La otra configuracién de superficies miltiples estudiada es la de tres deltas de 60° de flecha
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Figura 19: Datos experimentales obtenidos de Faery et al. (1981).

(Figura 18) ensayada por Faery et al. (1981) con separacion vertical del 20 % de la semienver-
gadura y bordes de fuga a la misma altura. La disposicion de las dos alas pequefias hace que
el flujo sobre cada una sea asimétrico, aunque en conjunto sea simétrico, y con interferencia
aerodindmica manifiesta. La aplicacién de la TAS y posteriormente de FC arrojaron resulta-
dos de buena exactitud (ver Figura 19), lo que indicaria que F'C puede ser aplicado a estados
asimétricos de carga.

7. CONCLUSIONES E INVESTIGACIONES FUTURAS

El MBV demuestra ser una alternativa viable frente a métodos mds elaborados cuando se
estudia un ala filosa aislada. Demuestra que la sustentacion y resistencia inducida son influen-
ciadas principalmente por la esbeltez del ala y no tanto por la forma de la planta. Se demuestra
también que la delta triangular es el ala mds eficiente en cuanto a sustentacion generada por
unidad de drea dentro de los tipos de gran flecha y bajo alargamiento.

La férmula hallada para su aplicacién es muy sencilla y econémica en términos compu-
tacionales incluso frente a métodos también simples como la TAS, siempre que se evalie el
mismo caso. Estas caracteristicas la hacen ideal para estudios preliminares y como herramienta
de disefio de configuraciones donde el plano principal tenga poca o ninguna influencia de otras
superficies. Sin embargo, sus limitaciones presentes impiden extender su uso a fases mas avan-
zadas del disefio donde se deban determinar y dimensionar caracteristicas como superficies de
control o estados de vuelo asimétricos, en cuyo caso es preferible utilizar 1a TAS.

La correccion de distribucion de cargas para VLM presentada aqui demuestra ser una técnica
versatil, robusta, sencilla, veloz y de facil implementacién. Logra con menos recursos tiempos
de ejecucion iguales o menores que algoritmos mds complejos sin perder por ello exactitud ni
precision en los resultados. A pesar de tener una formulacion simple inicialmente para ser usada
en deltas convencionales, la validez del método se extiende a configuraciones mds complejas.
Su uso conjunto con el MBV es suficiente para estudiar y disefiar plantas alares con geometrias
que abarcan perfectamente el espectro en uso o proyecto hoy en dia, tanto en el campo civil
como militar. El uso de la TAS en general cubre las situaciones para las cuales el MBV no es
aplicable.



Las investigaciones que el autor prosigue en este momento en la Universidad Nacional de
Cérdoba estdn destinadas a extender tanto al MBV como a FC a situaciones de vuelo asimétricas
y plantas alares no contenidas en el plano. El estudio continuaria con la extensién del MBV a
multiples superficies, validacion de casos de deflexién de controles e inclusion de un modelo
de colapso de vértices. Finalmente, se intentard la implementacion efectiva de MBV/TAS + FC
en codigos de optimizacién de disefio para demostrar su potencial frente a técnicas actuales
basadas en CFD avanzados.
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