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Resumen: En este trabajo se presenta una herramienta computacional para generar la geometria de
configuraciones de vehiculos aéreos no-tripulados (UAVs) de alas unidas. Las caracteristicas de
operacion de estos vehiculos a alto nimero de Reynolds avalan la implementacion computacional de
un codigo basado en el método de red vortices inestacionario y no lineal (NUVLM). Este método
reemplaza las capas limites delgadas por una sabana vorticosa que es discretizada para formar una red
de segmentos vorticosos. La sabana vorticosa se encuentra adherida a las superficies del UAV y su
forma “copia” la geometria del vehiculo que se define de una manera simple y rapida mediante una
lista de parametros generales y los datos que definen los perfiles alares ubicados en las superficies
sustentadoras. A partir de estos parametros, utilizando transformaciones afines y métodos numéricos,
es posible generar automaticamente todos los datos necesarios para que la geometria pueda ser procesada,
posteriormente, por un codigo que implementa el NUVLM. El generador de mallas desarrollado en
este esfuerzo es una herramienta flexible ya que permite obtener diferente geometrias para UAVs con
configuracion de alas unidas. Es también robusto, ya que garantiza una generacion de datos libres de
errores evitando el uso de programas de CAD o malladores externos que no estan orientados al NUVLM.
En este trabajo se muestra, ademas, la influencia de los distintos parametros de entrada en la generacion
de la geometria, y se presentan resultados de algunas ejecuciones de un codigo que implementa el NUVLM
desarrollado por los autores y que utiliza este generador como preprocesador.
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1 INTRODUCCION

Los vehiculos aéreos no tripulados o “Unmanned Aerial Vehicles” (UAVs) tienen aplica-
ciones en actividades civiles, cientificas, comerciales, y militares. Algunas de estas actividades
son desarrolladas a grandes altitudes (en la estratosfera), en régimen de vuelo subsdnico
(numeros de Mach entre 0.4 y 0.6), por un tiempo prolongado (superior a las 24 horas), y a
bajo costo. Para estas misiones se requieren vehiculos muy livianos, y que operen a baja
velocidad produciendo muy alta sustentacion y baja resistencia. Estos rasgos particulares
hacen necesario que el vehiculo a utilizar tenga alas de gran envergadura y gran alargamiento
(Nickol et al., 2007; Lucia, 2005). En las ultimas décadas se ha desarrollado un disefio conceptual
de UAV con una configuracion de alas unidas (Joined Wing, High-Altitude Long-Endurance
Aircraft) que satisface estas necesidades. Esta configuracion presenta un sinnimero de ventajas
aerodindmicas y operacionales frente a los disefios convencionales (Wolkovich, 1986).

Las no linealidades aerodindmicas y estructurales juegan un rol importante en la respuesta
aeroelastica de estos tipos de UAVs (Lucia, 2005). Para conocer el comportamiento aeroelastico
de estos UAVs es necesario disponer de herramientas computacionales que permitan predecir
la respuesta del vehiculo para situaciones muy diversas en cuanto al tipo de maniobras y a los
estados de cargas. Una herramienta que permita hacer predicciones confiables debe necesa-
riamente incorporar un modelo aeroservoelastico.

En un esfuerzo orientado a desarrollar una herramienta computacional del tipo anterior-
mente mencionado se estan siguiendo los lineamientos del trabajo de Preidikman (1998).
Como parte del modelo aeroservoelastico en desarrollo se considera un modelo aerodindmico
que implementa el método de red de vortices no lineal e inestacionario (NUVLM). El alto
numero de Reynolds, caracteristico del vuelo de este tipo de UAV, valida el uso de modelos
aerodinamicos donde los efectos viscosos estdn confinados a las estelas vorticosas que se
desprenden de los bordes filosos de todas las superficies sustentadoras y a la capa limite que
envuelve la superficie de la estructura del vehiculo. El resto del flujo puede considerarse
potencial. La utilizaciéon del NUVLM permite predecir las cargas aerodindmicas actuantes
como asi también las interacciones aerodinamicas que existen entre las estelas vorticosas, las
alas delanteras, las alas posteriores, el fuselaje, y el empenaje vertical.

Las herramientas computacionales que se utilizan en el disefio de vehiculos requieren,
ademas, que las geometrias de las configuraciones puedan ser generadas de una manera rapida y
simple. Estas caracteristicas fueron fuertemente remarcadas en el trabajo de Gloudemans et al.
(1996) y més recientemente por Rodriguez y Sturdza (2006).

El modelo aerodinamico basado en el NUVLM requiere que la geometria del vehiculo sea
tratada de una manera particular ya que se necesitan varios datos adicionales respecto de los
que podria generar algun mallador estandar utilizado en CFD o en elementos finitos. Los
datos que necesitan ser generados por un “mallador para el NUVLM” son:

(i) coordenadas espaciales de los nudos de la discretizacion (numerados adecuadamente);

(if) conectividades que definen los paneles que conforman la red de voértices adherida;

(iii) coordenadas espaciales de los puntos de control;

(iv) vectores normales a cada uno de los paneles;

(v) vectores que representan los segmentos vorticosos adheridos de la red; y

(vi) identificacion de los paneles que generaran las estelas.

En este trabajo se presenta un generador de mallas flexible y robusto que permite obtener
facilmente y libre de errores diferentes geometrias para UAVs con configuracion de alas unidas.
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2 DESCRIPCION DEL PROCESO DE MODELADO

La malla que representa la sabana vorticosa adherida al vehiculo es generada a partir de ciertos
parametros geométricos generales, de informacion relativa a los perfiles alares, y de datos especi-
ficos de la malla. La malla correspondiente a la configuracion completa se obtiene manipulando
de manera separada las distintas partes que componen el vehiculo; esto es, las alas delanteras
internas y externas, las alas traseras, el empenaje vertical y el fuselaje (ver Figura 1).

Alas traseras

'.’.' -'

Empenaje |
vertical | '

Ala delantera
externa derecha

Ala delantera
externa izquierda

v

Alas delanteras internas

Figura 1: Denominacion de las componentes de un UAV de alas unidas.

Las alas del UAV son modeladas como superficies sin espesor que contienen las lineas
medias de cuatro perfiles alares, que eventualmente pueden ser todos diferentes. Los perfiles
que se utilizan para generar la superficie media de las superficies sustentadoras se posicionan
en la raiz del ala delantera, en la raiz del ala trasera, en la unién de alas, y en la puntera. La
definicion geométrica del extradds y del intradds de cada uno de los perfiles alares deben ser
aportados como datos de entrada. La union entre el ala delantera y trasera se modela
siguiendo el disefio propuesto en el trabajo de Kimler y Canfield (2006).

El fuselaje es idealizado, en su mayor parte, como un tubo abierto con seccion circular de
didmetro constante. Para definir la nariz y la parte trasera del fuselaje, se realiza una reduccion
gradual del didmetro. La razdn por la que el fuselaje se modela como un cuerpo que no esta
completamente cerrado, es para evitar redundancias en el NUVLM ( Srivastava y Mook, 1994);
esto es: el método que se encuentra implementado en el procesador produciria un sistema de
ecuaciones algebraico lineal cuya matriz de coeficientes seria singular.

El empenaje vertical se modela como una placa plana. Su raiz coincide con la zona desde
la cual el fuselaje comienza a reducir su didmetro en la parte posterior. El extremo superior
del empenaje vertical coincide con la unidn de las alas posteriores.

Debido a que el vehiculo posee un plano vertical de simetria, se toma ventaja de esto y la
herramienta computacional genera los datos del mallado s6lo para una de las mitades del
vehiculo. El plano de simetria contiene el eje axilsimétrico del fuselaje y al empenaje vertical.

Copyright © 2008 Asociacion Argentina de Mecénica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



2986 L. CEBALLOS, S. PREIDIKMAN, J.C. MASSA

3 DATOS DE ENTRADA

Los parametros necesarios para definir la geometria del UAV se listan en la Tabla 1 y se
indican en la Figura 2.

Parametro Descripcion del parametro
ct Cuerda en la punta de ala.
¢ Cuerda en la unién de alas.
crf Cuerda en la raiz del ala delantera.
cra Cuerda en la raiz del ala trasera.
L Longitud total del fuselaje.
Lt Longitud de la parte trasera del fuselaje.
Ln Longitud del morro.
Sob Longitud en el sentido de la envergadura del ala delantera externa.
Sib Longitud en el sentido de la envergadura del ala delantera interna.
d Didmetro del cuerpo principal del fuselaje.
dn Diametro del fuselaje en la nariz.
dt Diametro del fuselaje en la parte trasera.
zfa Altura del empenaje vertical.
oob Angulo de diedro del ala delantera externa.
oib Angulo de diedro del ala delantera interna.
Aob Angulo entre el borde de ataque y el eje 'y’ del ala delantera externa.
Aib Angulo entre el borde de ataque y el eje 'y’ del ala delantera interna.
xnfs Posicion de la raiz del ala delantera respecto de la nariz del UAV.
xfa Separacion entre el ala delantera y el ala trasera.
arf Giro relativo del perfil alar de raiz del ala delantera.
ara Giro relativo del perfil alar de raiz del ala trasera.
oj Giro relativo del perfil alar de union de alas.
ot Giro relativo del perfil alar de punta de ala.

Tabla 1: Parametros de entrada para el Preprocesador.

Aob ¢t
’__

Figura 2: Parametros que definen la geometria de un UAV de alas unidas.
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Para definir los cuatro perfiles alares que se utilizan en el UAV, es necesario introducir las
coordenadas del extrados y del intradds de los perfiles. En la Figura 3 se muestran dos perfiles
alares a modo de ejemplo, uno simétrico y otro con curvatura.

A Perfil NACA 0021 z f Perfil FX 60-126/1

Figura 3: Datos de dos perfiles alares a) NACA0021 y b) FX 60-126/1.

Es necesario, ademas, ingresar como datos de entrada algunos parametros que permitan
configurar la malla. Estos pardmetros se listan en la Tabla 2 y estan indicados en la Figura 4.

Parametro Descripcion
npc Numero de paneles por cuerda en las alas.
npf Numero de paneles sobre la semicircunferencia del fuselaje.
npm Numero de paneles a lo largo del morro.

npev Numero de paneles en la altura del empenaje vertical.

Tabla 2: Parametros para configurar el mallado.

En la Figura 4.a se muestra el ala delantera externa izquierda, parte del ala delantera interna,
parte del ala trasera y la union de alas. Con la cota dibujada en esa figura se representa el
parametro denominado numero de paneles por cuerda (npc). Notar que este parametro afecta
a la cantidad de paneles de todas las alas. En el ejemplo mostrado en la figura se puede observar
que todas las alas poseen 5 paneles por cuerda.

En la Figura 4.b esta dibujada la mitad izquierda del fuselaje. Con la linea de trazo grueso
de color rojo se representa la direccion en la cual se cuenta el nimero de paneles sobre la
semicircunferencia del fuselaje (7pf). En el ejemplo mostrado puede observarse un npf igual a 10.

Figura 4: Representacion grafica de parametros para configurar el mallado.
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El ntimero de paneles a lo largo del morro (npm) se indica por la cota de la Figura 4.c
donde se observa el extremo delantero del fuselaje y 3 paneles a lo largo del morro (npm = 3).

En la Figura 4.d se muestra la parte trasera del fuselaje, parte de las alas del UAV y el
empenaje vertical. El nuimero de paneles en la direccion vertical del empenaje vertical (npev)
se indica en la figura donde pueden verse 4 paneles en la direccioén vertical del empenaje
vertical (npev = 4).

4 CURVAS DE REFERENCIA

Todas las coordenadas de los nudos que forman la red de vortices se refieren al sistema de
coordenadas mostrado en la Figura 5. El eje x del sistema coincide con el eje axilsimétrico del
fuselaje y el origen del sistema de coordenadas coincide con el punto inicial del perfil alar de la
raiz de las alas delanteras internas.

4

Figura 5: Ubicacion del sistema de coordenadas utilizado.

Para poder determinar las coordenadas de los nudos de la red de vortices es necesario definir
primero curvas de referencia que delimiten la geometria de las distintas partes del UAV.

4.1 Curvas de referencia de las alas

Para definir las alas, es necesario determinar las curvas de referencia realizando un procesa-
miento a partir de los datos correspondientes al extradds e intrados de cada uno de los cuatro
perfiles alares. El procesamiento comprende dos operaciones: i) determinar la linea media del
perfil y ii) distribuir, sobre la linea media, los nudos que conformaran la red de vortices.

Para determinar la linea media del perfil, se promedian los valores de las ordenadas del extradds
y del intrados que corresponden a un mismo valor de la abscisa. A modo de ejemplo, en la
Figura 6.a se grafico la linea media del el perfil FX 60-126/1 obtenida promediando las ordenadas.

Para obtener la disposicion de nudos que conformaran la red de vortices, se realiza una
interpolacion lineal utilizando los datos de la linea media del perfil junto con las abscisas de
npc + 1 puntos igualmente espaciados a lo largo de la unidad. Continuando con el ejemplo de
la Figura 6.a, en la Figura 6.b se muestra cual es la disposicion de los nudos de la malla
aerodinamica obtenida en el caso donde npc es igual a 5.
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Figura 6: Ejemplo del tratamiento del Perfil FX 60-126/1.

Debido a que los datos de los cuatro perfiles se encuentran originalmente en el plano x-z,
(ver ejes en las Figuras 5 y 9) posicionados en el origen y con un valor de cuerda unitario, las
curvas que se definen con la disposicion de puntos obtenidas como resultado del tratamiento
de perfiles antes mencionado, se escala, rota y/o traslada para ubicarlos en los lugares que les corres-
ponden sobre la superficie sustentadora: esto es, raices de alas, union de alas y punteras de alas.

Estas curvas ya ubicadas donde corresponde, con su posicion y medidas reales constituyen las
“curvas de referencia’ que son poligonales que servirdn para definir la geometria de las alas.
Las operaciones de escalar, rotar y trasladar se realizan mediante transformaciones afines
(Strang, 2003). Las matrices utilizadas para realizar estas transformaciones se presentan en
las ecuaciones 1. Las matrices alli mostradas se utilizan para premultiplicar lo vectores columna
que contienen las coordenadas de los nudos de la red de vortices.

c 0 0 cos@ 0 —siné 10 0 x
S=l0 ¢ 0 R=| 0 1 0 r=| 0 1 0 % (1)

0 0 1 z

0 0 ¢ sin@ 0 cos@ 0 0 0 1

La matriz S se utiliza para escalar los datos. El valor ¢, repetido a lo largo de la diagonal principal
de la matriz, es el factor de escalado que actiia como un factor amplificador (o reductor) sobre los
datos de la disposicion de nudos sobre la linea media de los perfiles. El valor que se le asigna
al factor c es, seglin corresponda, el valor de los pardmetros de cuerda crf, cra, ¢j o ct.

La matriz R se utiliza para realizar rotaciones de los datos. El &ngulo & que aparece como
argumento de las funciones trigonométricas es el parametro de giro relativo en las cuerdas.
Este parametro permite introducir torsion geométrica en las alas. El valor que se asigna a 6
es, segun corresponda, el valor de los pardmetros arf, ara, oj o ot.

La matriz de traslacion 7 permite posicionar los datos de perfiles alares en la ubicacion que
corresponde en la superficie sustentadora. Los elementos de la matriz x,, y, y z, son las compo-
nentes del vector traslacion que se desea realizar. Para determinar el vector de traslacion se
hace uso de los parametros geométricos ingresados como datos de entrada (diedros, flechas y
envergaduras ). Notar que la dimension de esta matriz de traslacion es de 4x4, por lo que en la
implementacion computacional hay que realizar un tratamiento especial sobre los vectores
columna de coordenadas nodales. A estos vectores hay que agregarles una cuarta componente
con un valor unitario antes de hacer la transformacion. Luego de efectuar el producto matricial,
a cada vector columna resultante hay que quitarle su cuarta componente.

En la Figura 7 se muestran, sobre la geometria del UAV, las curvas de referencia que
permiten delinear la geometria del ala trasera. Estas curvas de referencia son poligonales que
resultan de tratar los datos del perfil de raiz del ala trasera y del perfil de union de alas, y de
realizar transformaciones afines adecuadas para ubicar los puntos donde corresponde.
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Curva de referencia
inicial del ala trasera

Curva de referencia
final del ala trasera

Figura 7: Curvas de referencia que delinean la geometria del ala trasera.

De manera similar, en la Figura 8 se muestran, sobre la geometria final del UAV, las curvas
de referencia que permiten delinear la geometria del ala delantera externa. Estas curvas de
referencia se obtuvieron mediante el tratamiento de los datos del perfil de unién de alas y del
perfil de punta de ala, y realizando las transformaciones afines adecuadas para ubicarlos en
las posiciones que corresponden.

Curva de referencia final
del ala delantera externa

Curva de referencia inicial
del ala delantera externa

Figura 8: Curvas de referencia que delinean la geometria del ala delantera externa.

En el caso del ala delantera interna la curva de referencia inicial necesita un tratamiento
particular para determinar la curva interseccion entre el ala y el fuselaje. En la Figura9 se
puede observar la curva de referencia final del ala delantera interna (unién de alas) y una curva
de referencia preliminar (raiz del ala delantera) que sirve para determinar la curva de referencia
inicial del ala delantera interna. Estd indicado el segmento de recta que une los primeros
puntos de ambas curvas de perfiles. De manera similar, existen segmentos que unen los
restantes puntos de las curvas de referencia, aunque no se muestran en la figura.

Curva de referencia preliminar Curva de referencia final
del ala delantera, posicionada del ala delantera interna

en el plano x-z
\ Segmento de linea que une dos

puntos correspondientes de las
curvas de perfiles.

Figura 9: Curvas de referencia para delinear la geometria del ala delantera interna.
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Para determinar la curva interseccion entre el ala delantera y el fuselaje se busca la inter-
seccion entre la superficie que define el fuselaje y segmentos de recta que unen los nudos corres-
pondientes entre las curva del perfil de la raiz del ala delantera y la curva de referencia final
del ala delantera interna. El punto de interseccion entre el primer segmento de recta y la superficie
del fuselaje se muestra en la Figura 10.

Primer punto de
la interseccion
cilindro-ala

Figura 10: Detalle de la zona de interseccion Figura 11: Busqueda de la interseccion recta y
ala delantera y fuselaje. cilindro — vectores utilizados.

En la ecuacion 2 se da la representacion vectorial de la recta. Como se muestra en la Figura 11,
en esa ecuacion ¢ es un parametro que pertenece al intervalo [0, 1], el vector a da la posicion
del primer punto (punto 0), de la curva de referencia preliminar y el vector b da la posicion del
primer punto de la curva de referencia final (punto 1).

r=t(b—a)+a (2)

Para hallar la interseccion (punto « en la Figura 11) conviene expresar las coordenadas del
punto o en forma paramétrica:

X, =X, +1,(x —Xxp) Vo =Yo+t,( =) z, =2y +1,(z,—z,) (3)

y encontrar el valor del parametro ¢, de modo que las coordenadas del punto « de la recta (ecuacion 3)
satisfagan la ecuacion del cilindro:

y+zP =R’ 4)

donde R es el radio del cilindro, que es igual a la mitad del parametro de entrada d. Por lo
tanto reemplazando los valores de y, y z, dados en la ecuacion 3 en la ecuacion 4 se obtiene
una ecuacion de segundo grado en la incognita ¢, que tiene dos raices. La raiz positiva
reemplazada en la ecuacion 3 da las coordenadas del punto de interseccion.

Esta busqueda de intersecciones se realiza entre la superficie del fuselaje y cada una de los
segmentos de linea recta que unen nudos que se corresponden en las curvas de referencia preli-
minar y final del ala delantera interna. Todas las intersecciones definen la curva de referencia
inicial que junto con la curva de referencia final constituyen la base para delinear la geometria
del ala delantera interna (ver Figura 12).

. Curva de referencia
Curva de referencia

. final del ala
inicial del ala delantera int \
delantera interna clantera interna /-

z

Figura 12: Curvas de referencia que delinean la geometria del ala delantera interna.
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4.2 Curvas de referencia del fuselaje

Las curvas de referencia que sirven para establecer la geometria del fuselaje se construyen
a partir de un arco de circunferencia de radio unitario formado por npf+1 nudos. En la Figura 13
se muestra este arco de circunferencia en un ejemplo donde el parametro npf'es igual a 10.

Az
1

-1

Figura 13: Curva base para crear las curvas de referencia utilizadas para delinear el fuselaje.

Para construir y posicionar las curvas de referencia del morro y de la parte trasera del
fuselaje del UAV, hay que realizar transformaciones de escalado y traslacion. Las transforma-
ciones afines discutidas anteriormente son nuevamente utilizadas aqui. Para realizar el escalado
se usa la misma matriz S de la ecuacion 1, en este caso el valor de la entrada ¢ en la matriz es
igual al valor de los parametros (segun corresponda) d, dn o dt dividido por dos. Para hacer la
traslacion se utiliza la misma matriz 7 de la ecuacion 1. Las entradas de la matriz x,, y, y z,
son las componentes del vector traslacion a realizar y se calculan usando, segun corresponda,
los parametros de entrada relacionados a las longitudes del fuselaje (L, Ln, Lty xnfs).

En la Figura 14 se muestra la zona delantera del fuselaje donde se han dibujado las curvas de
referencia inicial y final del morro y en la Figura 15 se muestra la parte trasera del UAV con las
curvas de referencia inicial y final de parte posterior del fuselaje. Los ejemplos mostrados en las
dos figuras mencionadas corresponden al caso en que el parametro npf tiene un valor igual a 10.

Figura 14: Curvas de referencia que sirven Figura 15: Curvas de referencia que sirven para
para delinear el morro. delinear la parte posterior del fuselaje

Las curvas de referencia que sirven para delinear la parte central del fuselaje deben tener
en cuenta la existencia de la interseccion entre el ala delantera interna y el fuselaje. Ademas
de utilizar curvas de referencia al comienzo y al final del cuerpo central del fuselaje, es necesario
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introducir dos curvas de referencia adicionales. Estas dos curvas delimitan la zona donde el
fuselaje se intersecta con el ala delantera interna. Para generar estas dos nuevas curvas de
referencia dentro del cuerpo central del fuselaje se utiliza la curva que se gener6 como refe-
rencia inicial del ala delantera interna. Una de las curvas de referencia dentro del fuselaje
permite delinear una zona delantera en el cuerpo central del fuselaje, mientras que la otra curva
permite definir una zona trasera del cuerpo central del fuselaje. En la Figura 16 se muestran
las curvas de referencias necesarias para delinear el cuerpo central del fuselaje.

Curva de referencia
final de la parte

Curva de referencia

Curva de referencia inicial de la parte posterior del N
R posterior del cuerpo central del fuselaje
delantera del cuerpo central del fuselaje \

central del fuselaje

«—— = Curvade referencia final de la parte

delantera del cuerpo central del fuselaje

Figura 16: Curvas de referencia que sirven para delinear el cuerpo central del fuselaje.

La curva de referencia inicial de la parte delantera del cuerpo central del fuselaje es de
facil construccion ya que es la misma curva de referencia final del morro. La curva de
referencia final de la parte posterior del cuerpo central del fuselaje se obtiene también
facilmente ya que es igual a la curva de referencia inicial de la parte posterior del fuselaje.

Para construir la curva de referencia final de la parte delantera del cuerpo central del
fuselaje se debe hacer un tratamiento especial. Primero se define un plano que es paralelo al
plano y-z y que contiene el primer punto de la curva de referencia inicial del ala delantera
interna. Sobre el plano definido se distribuyen los npf+1 nudos que constituiran la curva de
referencia que se intenta construir. Mas especificamente, la distribucion de los nudos se hace
sobre un arco de circunferencia de radio d/2 que contiene el punto que pertenece a la curva de
referencia inicial del ala delantera interna. Como las coordenadas del punto que pertenece a la
curva de referencia del ala delantera no se modifican, la distribucion de los npf nudos
restantes se hace de una manera particular. Una cantidad de npf/2 nudos se distribuyen
igualmente espaciados a lo largo de la porcion de arco de circunferencia que delineara la parte
superior del fuselaje (zona que esta encima de la interseccion ala-fuselaje) y, por otro lado,
los npf/2 nudos restantes se distribuyen igualmente distanciados a lo largo de la de la porcion
de arco de circunferencia que delineard en la parte inferior del fuselaje (zona que esta debajo
de la interseccion ala-fuselaje).

En la Figura 17 se muestra como se distribuyen los nudos que permiten construir la curva
de referencia final de la parte delantera del cuerpo central del fuselaje en un caso donde el
parametro npf es igual a 10.

La curva de referencia inicial de la parte posterior del cuerpo central del fuselaje se
construye de manera similar al procedimiento recién mencionado, con la tinica diferencia de
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que el plano paralelo a y-z que se utiliza contiene el ultimo punto de la curva de referencia
inicial del ala delantera interna.

z A
14 Zona supe.rior
del fuselaje
Nudo de la curva de
o referencia inicial del
0 1 Vy ala delantera interna
Zona superior
-1 del fuselaje

Figura 17: Distribucion de nudos en la curva de referencia final de la parte delantera del cuerpo central del fuselaje.

4.3 Curvas de referencia del empenaje vertical

Para construir el empenaje vertical se utilizan dos curvas de referencia que son de facil
definicion. La curva de referencia inicial, ubicada en la parte superior del empenaje vertical,
es la misma curva utilizada como referencia inicial para la definicion del ala trasera. La
“curva” de referencia final del empenaje vertical, ubicada en la unidon empenaje vertical-
fuselaje, se construye dividiendo en npc partes iguales el segmento de recta que unen los
primeros nudos de las curvas de referencia usadas para delinear la parte trasera del fuselaje.

En la Figura 18 se muestran, sobre la geometria del UAV, las curvas de referencia utilizadas
para construir el empenaje vertical.

Curva de referencia inicial
del empenaje vertical

Curva de referencia final
del empenaje vertical

RIS

Figura 18: Curvas de referencia que sirven para delinear el empenaje vertical.
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5 NUDOS DE LA MALLA

Utilizando las curvas de referencia inicial y final de cada componente de la geometria del
UAYV pueden crearse los nudos que definiran la malla aerodinamica de red de vortices.

5.1 Nudos de las alas

El procedimiento seguido para obtener los nudos que conforman la malla de las alas
traseras y delanteras externas e internas es el mismo. En la Figura 19 se presenta, sobre la
geometria final resultante del UAV, la primera etapa del procedimiento para crear los nudos
del ala delantera externa. Esta etapa consiste en distribuir nudos igualmente espaciados a lo
largo de un segmento de linea recta definido por el primer punto de las dos curvas de
referencia del ala delantera externa (curvas de referencia inicial y final). La cantidad de nudos
a distribuir es igual al valor que se obtiene de redondear el resultado de la division de la
longitud / del segmento de recta por la cantidad e, que es la distancia que existe entre el
primer y segundo punto de la curva de referencia inicial del ala delantera externa. El redondeo
que se realiza es un redondeo del valor al entero mas cercano hacia el menos infinito. En las
cotas dibujadas en la Figura 19 se indican los valores de / y de e.

Figura 19: Primer etapa en la creacion de nudos del ala delantera externa.

Continuando con el procedimiento de generar los nudos de la malla, en una segunda etapa
se realizan las mismas operaciones que se hicieron durante la primera etapa antes descripta.
En este caso hay que actualizar los puntos que definen el segmento de linea recta. En esta
instancia se eligen los segundos nudos que definen las curvas de referencia inicial y final del
ala delantera externa. Esta actualizacion trae aparejado un cambio en el valor de / mientras
que el valor e no cambia. Para finalizar la generacion de los nudos de la malla se realizan
operaciones similares a las descriptas hasta completar los npc+1 nudos que constituyen las
curvas de referencia. En la Figura 20 se muestra el resultado final de generar todos los nudos
de la malla del ala delantera externa.

Figura 20: Nudos del ala delantera externa ya generados.

Para generar los nudos del ala delantera interna y del ala trasera se sigue un procedimiento
similar al utilizado en la generacion de los nudos pertenecientes a las alas delanteras externas.
El unico cambio consiste en actualizar, segiin corresponda, las curvas de referencia inicial y
final que se utilizan. De igual manera, el valor e es, también, actualizado para las dos alas,
asignandosele un valor que es igual a la distancia que hay entre el primer y segundo nudo de
la curva de referencia inicial que corresponda.
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5.2 Nudos del fuselaje

La generacion de los nudos de todo el fuselaje se realiza tratando las distintas zonas que lo
conforman. Las zonas en las que se generan los nudos son 7) el morro, if) la parte delantera del
cuerpo central, ii7) la parte posterior del cuerpo central, iv) la parte trasera del fuselaje y v) la
zona de interseccion entre el fuselaje y el ala delantera interna. En las cuatro primeras zonas
se disponen de curvas de referencia inicial y final, por lo que para generar los nudos que estan
dentro de esas zonas se realiza un procedimiento similar al descripto para la generacion de los
nudos pertenecientes a las alas. Para la zona de interseccion entre el fuselaje y el ala delantera
interna se procede de una manera diferente al procedimiento usado para las alas.

En el caso de las zonas delantera y posterior del cuerpo central del fuselaje el procedimiento
es similar al descripto para las alas. El valor de e es actualizado a un valor que es igual a la
distancia que hay entre el primer y segundo nudo de la curva de referencia inicial que corres-
ponda. La operacion de distribuir nudos a lo largo de segmentos de linea se repite para cada
uno de los npf+1 nudos que poseen las curvas de referencia.

Para el caso del morro y la parte trasera del fuselaje el procedimiento para determinar los
nudos es también andlogo al procedimiento utilizado en las alas. Sin embargo, en estos casos
se produce un cambio en la cantidad de nudos a distribuir. A esta cantidad de nudos a distribuir
se le impone un valor y no se la calcula a partir de redondear el cociente //e. Los valores que
se imponen surgen de los parametros de configuracion de la malla. En el caso del morro la
cantidad de nudos a distribuir a lo largo de los segmentos de linea recta es igual al pardmetro
npm+1. En el caso de la parte trasera del fuselaje la cantidad de nudos a distribuir es igual a
npc+1.

Para generar los nudos de la zona de la interseccion entre el fuselaje y el ala delantera interna,
se realiza el mismo procedimiento que se utiliza para determinar la curva de referencia final
de la zona delantera del cuerpo central del fuselaje. Para crear los nudos de toda la zona se
repite el procedimiento mencionado con distintos planos. Los planos utilizados se definen como
planos paralelos al plano y-z y que contienen un nudo de la curva de referencia inicial del ala
delantera interna. Los nudos de la curva de referencia inicial del ala delantera interna que se
utilizan van desde el segundo hasta el penultimo nudo, por lo que la cantidad de planos o, lo que
es lo mismo, la cantidad de veces que el procedimiento se repite es npc—1.

5.3 Nudos del empenaje vertical

Los nudos del empenaje vertical se generan siguiendo un procedimiento idéntico al utilizado
para generar los nudos en la zona del morro. En este caso el valor que se impone a la cantidad
de nudos a distribuir se hace igual al pardmetro de entrada npm +1.

5.4 Numeracion de los nudos

Los nudos generados son convenientemente numerados en cada una de las partes
generadoras de la geometria del UAV; esto es: ala delantera, ala trasera, fuselaje y empenaje
vertical. En la Figura 21, Figura 22 y Figura 23 se muestran ejemplos de la forma en que se
numeran los nudos para un caso en el que los parametros de mallado npc, npm, npf'y npev
tienen valores de 5, 3, 10 y 4, respectivamente. En la Figura 21 se muestra, en la zona
delantera del fuselaje, como se numeran los nudos siguiendo un criterio “sentido horario —
hacia atras”.
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Figura 21: Ordenamiento de la numeracion de nudos del fuselaje.

En la Figura 22 se muestra una vista inferior de la region de la raiz del ala delantera izquierda
donde se aprecia como se numeran los nudos siguiendo un criterio “sentido de la cuerda — sentido
de la envergadura”. Las alas delanteras interna y externa se tratan, en esta instancia, como un solo
conjunto, por lo que la numeracion es continua para toda el ala delantera.

25— 262728294,

1
}\“? /
\ /
2B 3 .
= e /
‘ 8. | 19 4
1 S, .
S 4] | 25 4
S E R - 19—20—21 —22—
NN 20NN 51 y 23— 54
4 ‘ 15 ‘ 26 | 737
\\‘10 Rz G y:
e S SR > /
3 W A e | Sao Yy
o | el el el e ey (SN
6| 7 | @ e | e LS
| £
~ "~ ~ ~ |7 /
12 \ 23 | 34 a5 | 56 7
e 29 | 40 51 1
< | g T £
24 ‘ 35 ‘ 46 57 Yy
~ . el e 7— 38
30| 4 | Ss2 — 3 @
< ~ I? I ™ 12
ey || eagl e :
Al ol | y
48 1 slsa\ y
54| 1 P
60 S
]
Figura 22: Ordenamiento de la Figura 23: Ordenamiento de la numeracion
numeracion de nudos del ala delantera. de nudos del empenaje vertical.

Para numerar de los nudos del ala trasera se utiliza nuevamente el criterio “sentido de la
cuerda — sentido de la envergadura”. El ordenamiento de nudos mostrado en la Figura 22
sobre el ala delantera sirve también de ejemplo para el ala trasera.

En la Figura 23 se una vista lateral derecha del empenaje vertical donde se aprecia como se
numeran los nudos siguiendo el criterio “hacia atras-hacia arriba”
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6 OTROS DATOS DEL MALLADO

6.1 Numeracion de paneles

El conjunto formado por cuatro “nudos contiguos” define un panel. Para poder identificar
correctamente los paneles hay que generar un sistema de numeracion. Los paneles se ordenan
y numeran por partes del UAV. El criterio que se utiliza para ordenar los paneles en cada
parte del UAV es el mismo criterio que se utiliza para numerar los nudos de esa parte del
UAV.

En la Figura 24 se muestra, a modo de ejemplo, la numeracion de paneles seguida en el ala
delantera izquierda. El criterio de numeracion para paneles, “sentido de la cuerda — sentido de
la envergadura”, es también utilizado para numerar los paneles del ala trasera y del fuselaje.

6 | 7
2 11
17 | 16 | 2 3
’ 3] 12 ‘ 21| 6
I 8l 17 . 1
4 13]] 22 7 1
| 9 || 18 ) .
5 14 || 23 ‘ i
10 19/ | ’
15 || 24 i o
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Figura 24: Ordenamiento de la numeracion Figura 25: Numeracion de paneles y nudos en la
de paneles del ala delantera. zona de la raiz del ala delantera.

Los “nudos contiguos” que definen un panel deben también ser identificados y numerados
localmente de alguna manera. El criterio que se utiliza para ordenar y numerar localmente los
nudos de un panel consiste en seguir un sentido horario. Este criterio se aplica a todos los
paneles de la malla. En la Figura 25 se muestran los primeros paneles de ala delantera junto
con la numeracion de nudos que le corresponde. A modo de ejemplo, en la figura mencionada
puede apreciarse que el panel 1 esta formado por los nudos 1, 7, 8 y 2 (en ese orden), que al
panel 2 lo forman por los nudos 2, 8, 9 y 3 (en ese orden), etc.

6.2 Puntos de control

El punto de control de un panel el es lugar geométrico del panel donde el método de NUVLM
impone la condicién de borde conocida como la condicion de no penetracion. El punto de
control esta ubicado en el centroide de area del panel. Para determinar cual es su coordenada x
se realiza el promedio aritmético de los valores de las coordenadas 'x’ de cada uno de los
cuatro nudos que forman el panel. Para obtener las coordenadas 'y" y 'z’ del punto de control
se opera manera similar. El procedimiento para determinar las coordenadas del punto de
control de cada panel se realiza de igual manera con todos los paneles de la malla.
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6.3 Vectores normales

Los vectores que indican las normales a cada uno de los paneles se definen normalizando
el vector que resulta del producto vectorial mostrado en la ecuacion 6.

n=v xv, )

En la Figura 26 se muestra el primer panel de la malla del ala delantera izquierda y se
indica la direccion y sentido de los vectores v; y v,. Considerando la manera en que se
ordenan localmente los nudos que definen un panel (sentido horario), en la Figura 26 puede
observarse que el vector v, se obtiene como la diferencia entre las coordenadas del primer y
tercer nudo. El vector v,se obtiene como la diferencia entre las coordenadas del segundo y

cuarto nudo.

Figura 26: Vectores utilizados para definir Figura 27: Vectores segmento de
el vector normal de un panel de la malla vorticidad de un panel de la malla

6.4 Vectores segmento de vorticidad

Los vectores que se utilizan para representar los segmentos rectos de vorticidad de la red
vorticosa adherida “delimitan” a cada panel. En la Figura 27 se muestra una vista inferior del
ala delantera izquierda donde se observa el primer panel de la malla asociada a esta parte del
UAV. El sentido y direccion que tienen los vectores segmento de vorticidad se muestran en la
Figura 27. Considerando la manera en que se ordenan localmente los nudos que definen un
panel, puede observarse que el primer vector, ®,, se obtiene de hacer la diferencia entre las
coordenadas del segundo y primer nudo del panel, que el segundo vector, ®,, se obtiene de
hacer la diferencia entre las coordenadas del tercer y segundo nudo del panel, que el tercer
vector, ®;, se obtiene de hacer la diferencia entre las coordenadas del cuarto y tercer nudo del
panel y, por ultimo, que el cuarto vector, w,, se obtiene de hacer la diferencia entre las
coordenadas del primer y cuarto nudo del panel.
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6.5 Paneles que emiten estelas

El desprendimiento de la sdbana vorticosa libre se realiza desde el borde de fuga de las alas
delantera y trasera y desde la puntera del ala delantera externa. Por esta razon es necesario
identificar cuales son los paneles y nudos involucrados en el proceso de emision de vorticidad
al seno del fluido para formar las estelas. En la Figura 28 se muestra el UAV con el mallado
de las alas. En la misma figura se remarca con una linea roja de trazo grueso cuales son las
zonas que emiten verticidad al seno del fluido.
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Figura 28: Zonas de emision de estelas.

En el caso de las alas traseras, los paneles involucrados en la emision de vorticidad son
todos los paneles ubicados en borde de fuga del ala. Los nudos, dentro de estos paneles,
involucrados en el proceso de convexion son el tercero y el cuarto (referidos a la numeracion
local en el sentido horario).

Para las alas delanteras internas, los paneles involucrados son todos los paneles sobre su
borde de fuga, a excepcion de algunos paneles que pueden ser excluidos de la emision de
vorticidad mediante la definicion del pardmetro de entrada npo. Los nudos involucrados son
el tercero y el cuarto (referidos a la numeracion local en el sentido horario).

En las alas delanteras externas todos los paneles sobre el borde de fuga estan involucrados.
Se excluye unicamente el panel de la esquina. Los nudos involucrados son el tercero y el
cuarto. Adicionalmente, los paneles ubicados en la puntera de ala también emiten verticidad
al seno del fluido. Todos los paneles que estin en la puntera, a excepcion del panel de la
esquina, emiten vorticidad. Los nudos involucrados son el segundo y el tercero.
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7 RESULTADOS

En esta seccion se presentan resultados relativos a: i) detalles del mallado en algunas zonas
de un UAYV de alas unidas, ii) la influencia de algunos pardmetros geométricos de entrada sobre la
malla obtenida, iii) algunas mallas resultado de considerar distintas configuraciones de UAV, y
iv) algunos resultados adicionales obtenidos al usar la geometria generada por el mallador
como input de un programa de computadora que implementa el NUVLM.

7.1 Detalles del mallado de algunas zonas

En la Figura 29 se muestran detalles del mallado de algunas zonas correspondientes a una
configuracion particular de UAV. En las Figura 29.a y 29.c puede observase como el fuselaje
es idealizado, en su mayor parte, como un tubo con seccion circular de diametro constante y
como las reducciones graduales del diametro del tubo permiten definir la nariz y la parte trasera
del fuselaje.

La Figura 29.b muestra la malla resultante en la zona adyacente a la interseccion fuselaje-
ala delantera interna. En la Figura 29.d se presenta un detalle del mallado correspondiente a la
union de alas.

El empenaje vertical, que es representado como una placa plana sin espesor, y la union de
las alas traseras en la parte superior del empenaje vertical se muestran en la Figura 29.c.

d)

Figura 29: Detalles del mallado de algunas zonas de un UAV de alas unidas.
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7.2 Influencia de parametros geométricos de entrada

En la Figura 30 y en la Figura 31 puede observarse la influencia de cambiar algunos de los
parametros de entrada. La Figura 30 muestra, en una vista superior del UAV, cuales son los
cambios que aparecen en la configuracion al modificar los parametros Aib y Aob manteniendo
constantes todos los otros parametros de entrada. Como en las alas de esta configuracion todos
los perfiles alares tienen la misma cuerda y no presentan giros relativos entre si, los parametros
Aib 'y Aob se interpretan aqui, respectivamente, como los angulos de flecha del ala delantera
interna y externa. Los signos (+) y (—) indican cambios positivos y negativos, respectivamente,
para los angulos de flecha antes mencionados.
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Figura 30: Flechas positivas y negativas en alas delanteras internas y externas.

En la Figura 31 se muestra, en una vista frontal del UAV, la influencia de cambiar los
parametros dib y dob que son respectivamente los angulos de diedro del ala delantera interna
y del ala delantera externa. En la figura solo se varian los pardmetros Jib y oob manteniendo
constante todos los demas parametros. Los signos (+) y (—) indican cambios positivos y
negativos, respectivamente, para los angulos de diedro antes mencionados.

(+){ /1(+).
Sib ~__J
( L (-)

Figura 31: Diedros positivos y negativos de las alas delanteras internas y externas.

7.3 Configuraciones de UAV de alas unidas.

En la Figura 32 se presentan algunos ejemplos de configuraciones obtenidas mediante el uso
del mallador. En la Figura 32.a se presenta la “configuracion base” tomada del trabajo de Blairy
Camfield (2002). La Figura 32.b muestra una configuracion con el ala delantera sin flecha y sin
diedro. En la Figura 32.c se presenta una configuracion con variacion en la cuerda de todas las
superficies sustentadoras, y con alabeo geométrico del ala delantera. Por tltimo, en la Figura 32.d
se muestra una configuracion en la que el tamafio del fuselaje y la forma del empenaje vertical
son modificados (respecto de la configuracion base); las alas delanteras tienen cuerda variable,
las alas delanteras internas tienen flecha negativa, y las alas delanteras externas tienen flecha
positiva. Estas figuras sirven para enfatizar la flexibilidad del mallador desarrollado.
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“configuracion base” tomada del
trabajo de Blair y Camfield (2002)

ala delantera sin flecha y sin diedro

variacion en la cuerda de todas
las superficies sustentadoras, y
alabeo geométrico del ala delantera

modificacion del tamaiio del fuselaje
y de la forma del empenaje vertical:
alas delanteras con cuerda variable,
alas delant. inter. con flecha negativa
y alas delant. exter. con flecha positiva

Figura 32: Ejemplos de distintas geometrias generadas por el mallador.
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7.4 Algunos resultados adicionales

En esta seccion se muestran resultados adicionales obtenidos al utilizar un cédigo computacional
que implementa el NUVLM desarrollado por las autores de este trabajo. Los resultados que se
muestran en la Figura 33 son obtenidos a partir de la configuracion base mencionada en la
seccion anterior. En la figura se muestra la evolucion espacial de las estelas desprendidas
desde el borde de fuga y puntera del ala delantera y desde el borde de fuga del ala trasera.

||:uj"_ll#ll'|

. § 1 | [
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Figura 33: Evolucion de estelas para 50 pasos de tiempo.

En la Figura 34 se puede observar como inciden el fuselaje y el empenaje vertical sobre las
estelas desprendidas desde el borde de fuga del ala delantera interna. En la Figura 35 se
muestran detalles del vortice de puntera de ala y del vortice que se forma como consecuencia
de la unidn entre las alas delantera y trasera.

Figura 34: Detalles de la incidencia del fuselaje y del empenaje vertical sobre el
comportamiento de las estelas (50 pasos de tiempo).
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Vortice de arranque
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Vortice de puntera de ala

Vortice de “union” de las alas

Figura 35: Detalles de los vortice de arranque, de puntera de ala, y del que se forma como
consecuencia de la union entre el ala delantera y el ala trasera (50 pasos de tiempo ).

En la Figura 36 se muestra la emision de estelas en un detalle de la zona de interseccion
entre el ala delantera interna y el fuselaje y permite apreciar la influencia del parametro npo,
definido en la Figura 28, sobre la manera en que las estelas se desprenden del borde de fuga
del ala delantera interna. En la figura se indica el valor asignado al parametro npo.

Figura 36: Detalles de la manera en que se desprende la estela en la zona proxima de la raiz del ala delantera.

En la Figura 37 se muestra un detalle de la emision de estelas en la zona proxima a la
puntera del ala delantera interna derecha y en la union de las alas trasera y delantera. Se
observa que en las inmediaciones de la unidn de las alas la estela se desprende desde todos los
paneles que llegan al borde de fuga de las alas trasera, delantera interna y delantera externa.
Asimismo puede verse como es la emision de estela desde el ala delantera externa en la zona
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de la puntera de ala y borde fuga. En esta figura se sefala con una flecha el panel de la
esquina del ala delantera externa que se considera no involucrado al momento de definir
cuales son los paneles que emiten estela.

Panel no
involucrado

Figura 37: Detalles de la manera en que se desprende la estela en la zona proxima de la union de alas.

8 CONCLUSIONES Y TRABAJOS FUTUROS

Se presentd una herramienta computacional (en desarrollo ) que permite generar la geometria
de UAVs con una configuracion de alas unidas y de gran alargamiento. Los datos generados
por esta herramienta son aptos para ser utilizados directamente por un codigo computacional
que implementa el método de red de vortices no lineal e inestacionario (también en desarrollo
por los mismos autores).

El mallador desarrollado en este esfuerzo permite crear, con gran flexibilidad, distintas
configuraciones de UAVs a partir de parametros geométricos generales, informacion relativa
a los perfiles alares, y parametros de configuracion de la malla. Los datos de los perfiles y los
parametros geométricos suelen disponerse en la instancia preliminar de disefio o en una
posterior etapa de redisefo.

Una capacidad importante que posee el mallador es que la geometria se genera de manera
adecuada para ser luego tratada por un procesador que implementa el método de red de vortices
no lineal e inestacionario. Esto permite prescindir de programas externos de CAD y generadores
de mallas durante la etapa donde se define la geometria. Esto es muy beneficioso porque los
datos se generan de una manera rapida y se evitan los errores que podrian aparecer al manipular
los datos con distintos programas de computadora.

Como trabajo futuro estd previsto ampliar las capacidades que tiene esta herramienta
dotandola de mayor libertad para modelar el fuselaje y la union entre alas, y equipandola con
una interfase grafica de usuario (GUI) que permita ingresar todos los datos de entrada de una
manera comoda e intuitiva.

Este trabajo forma parte de la etapa inicial de un esfuerzo mucho mayor cuyo objetivo
general es lograr un entendimiento cabal del comportamiento aeroeldstico no-lineal y no-
estacionario de UAVs con configuracion de alas unidas de gran alargamiento y alta
flexibilidad, y que vuelan a gran altura.

Copyright © 2008 Asociacion Argentina de Mecanica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



Mecéanica Computacional Vol XXVII, pags. 2983-3007 (2008) 3007

REFERENCIAS

Blair M. y Camfield R.A., A joined-wing structural weight modeling study, A144-2002-1337.
43rd AIAA/ASME/ASCE/AHS/ASC  Structures, Structural Dynamics, and Materials
Conference, Denver, Colorado, 22-25 April 2002.

Gloudemans J.R., Davis P.C. y Gelhausen P.A., A rapid geometry modeler for conceptual
aircraft, AIAA 96-0052. ATAA, Aerospace Science Meeting and Exhibit, 34th, Reno,
NV, Jan., 1996.

Kimler F. y Canfield R.A., Structural design of wing twist for pitch control of joined wing
sensorcraft, AIAA-2006-7134. [1th AIAA/ISSMO Multidisciplinary Analysis and
Optimization Conference, Portsmouth, Virginia, Sep. 6-8, 2006.

Lucia D.J., The sensorcraft configurations: A non-linear aeroservoelastic challenge for aviation.
AIAA 2005-1943, 46th AIAA/ASME/ASCE/AHS/ASC Structures, Structural Dynamics &
Materials Conference, Austin, Texas, 18 - 21 April 2005.

Nickol C., Guynn M., Kohout L. y Ozoroski, T., High altitude long endurance air vehicle
analysis of alternatives and technology requirements development. AIAA-2007-1050,
45th AIAA Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, Nevada, Jan. 8-11, 2007.

Preidikman S., Numerical Simulations of Interactions Among Aerodynamics, Structural
Dynamics, and Control Systems, Ph.D. Dissertation, Department of Engineering Science and
Mechanics, Virginia Polytechnic Institute and State University, Blacksburg, VA, 1998.

Rodriguez D.L. y Sturdza P., A rapid geometry engine for aircraft design, 4144 2009-929,
44th AIAA Aerospace Science Meeting and Exhibit, 9 — 12 Jan, Reno, Nevada, 2006

Srivastava A. y Mook D.T., Redundancy in the discrete vortex method for closed bodies.
Journal of Aircraft, 31(6):1436-1437, 1994.

Strang G., Introduction to Linear Algebra, 3rd ed., Wellesley-Cambridge Press, 2003.
Wolkovich J., The joined wing: An overview. Journal of Aircraft, 23(3):161-178, 1986.

Copyright © 2008 Asociacion Argentina de Mecénica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



