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RESUMEN

En esta investigacion se presenta el desarrollo e implementacion de un algoritmo evolutivo con
la capacidad de generar configuraciones optimas de alas volantes. Este enfoque esta basado en el
concepto de algoritmos evolutivos, los cuales cuentan con la capacidad de generar soluciones
candidatas, evaluar su efectividad, y converger hacia una solucion optimizada. En el funcionamiento
interno del algoritmo se definen funciones objetivo las cuales evaluan la calidad de la solucion, en
este caso, se consideran parametros aerodinamicos como la eficiencia y la distribucion de carga;
ademas de las caracteristicas de estabilidad estatica de las alas candidatas. Lo anterior, buscando
converger en una solucion con distribucion de carga aerodinamica de tipo campana, y parametros
de estabilidad estatica en rangos estables.

Para la validacion del algoritmo se realiza un andlisis comparativo utilizando como referencia
el ala de una aeronave de aviacion general, y una solucion optima generada con el algoritmo. Como
resultado de esta comparacion se demuestra la efectividad de la propuesta por medio de la mejora
en los parametros de referencia en comparacion con la aeronave original.
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ABSTRACT

This research presents the development and implementation of an evolutionary algorithm with
the capacity of producing optimal flying wing configurations. This approach is based on the concept
of evolutionary algorithms, which are able to generate candidate solutions, evaluate their
effectiveness, and converge to an optimized solution. The core functioning of the algorithm considers
aerodynamic elements such as efficiency, spanload distribution, as well as static stability criteria of
the candidate wings. The latter is aimed at converging to a bell-shaped spanload distribution, and
static stability parameters within a stable range.

In order to validate the algorithm, a comparative analysis is performed, where a reference wing
from a general aviation aircraft is used, and later compared to an optimal solution generated by the
algorithm. The result of this comparison demonstrates the effectiveness of the approach by
presenting an improvement in reference parameters in comparison with the original aircraft.
KEYWORDS

Evolutionary algorithm, flying wing, aerodynamic optimization, bell-shaped spanload
distribution.

Ingenierias, Julio-Diciembre 2026, Vol. 30, No. 101 107



Optimizacion secuencial de alas volantes: distribucion de sustentacion... / Gabriel Jérome Vargas Moya, et al.

INTRODUCCION

El disefio de aeronaves esta generalmente guiado por la necesidad de cumplir ciertos requisitos
de eficiencia operativa, pardmetros de estabilidad y maniobrabilidad, ademas de elementos
particulares de la mision en particular que la aeronave realizara.!

Desde mediados del siglo XX se han realizado extensivos estudios referentes al concepto de alas
volantes, las cuales son aeronaves que no cuentan con superficies estabilizadoras convencionales.
Las principales ventajas que estas presentan son su alta eficiencia aerodindmica debido a la ausencia
de empenaje y a que tipicamente presentan el fuselaje integrado en esta; ademas de ventajas
estructurales debido a su disefio aerodindmico.> No obstante, la principal desventaja de esta
configuracion es la falta de estabilidad natural, y la dificultad de actuacion principalmente en las
dindmicas longitudinal y direccional.

La problematica de disefio de alas volantes ha representado un reto particular dado que se tiene
una numerosa cantidad de variables geométricas de entrada, asi como también de salida, tales como
parametros aerodinamicos, y propiedades de estabilidad en las dindmicas de orientacion y posicion.?
Esto significa que para poder disefiar una configuracion que cumpla con todos los criterios
establecidos, es necesario abordar la tarea como una problematica de optimizacion multivariable.

A lo largo de las ultimas décadas se han presentado diferentes metodologias estandar para el
disefio de alas volantes, siendo los trabajos de Prandtl en los que se presentan las primeras
metodologias formales.* Una de sus principales contribuciones fue el estudio de la distribucion de
carga de tipo campana, donde se plantea la minimizacion de resistencia al avance inducida
considerando la distribucion de momento flector en la raiz del ala. Esta teoria también aborda el
concepto de flujo ascendente (upwash) en las puntas del ala, la cual es la principal razon de que esta
configuracion alar se utilice en alas volantes, dado que la principal desventaja de no contar con un
estabilizador horizontal es la incapacidad de contrarrestar los efectos de la guifiada adversa debido
a los alerones; efecto que el flujo ascendente puede mitigar.’

De manera mas focalizada, A.H. Bowers ha contribuido al desarrollo de alas volantes en sus
trabajos para la NASA,® presentando principalmente diversos estudios y validaciones para
configuraciones de alas volantes, ademas de estudios en profundidad del como las puntas de alas
volantes que presentan ciertas caracteristicas en particular promueven el giro en guifiada sin la
necesidad de un estabilizador vertical. Estos trabajos han inspirado a la comunidad cientifica a
continuar con el estudio de esta configuracion de aeronaves, y lograr las mayores eficiencias
aerodinamicas, estructurales y de estabilidad dentro de las capacidades de esta.

Por otro lado, los algoritmos evolutivos se han convertido en una de las mejores herramientas
para la solucion numérica de problemas de optimizacion multi-criterio. Esto debido a su facil
capacidad de adaptacion a problematicas de diferentes indoles, y que existen distintos tipos de
implementaciones que pueden ser combinadas para realizar una mejor busqueda en el espacio de
posibles soluciones. Desde esta perspectiva, algunos de los avances realizados en el disefio de
geometrias alares han usado principalmente algoritmos genéticos y optimizadores de particulas,
como es el caso de estudio comparativo presentado por Z. Lyu y J. Martins,” en el que se compara la
eficiencia de estos dos esquemas en el disefio aerodinamico de alas.

Similarmente, otros trabajos de optimizaciéon en el disefio de alas para planeadores se han
presentado por D.T. Tran,® donde, por medio del uso de algoritmos genéticos, se disefia la mejor ala
posible que permita maximizar la razoén de planeo, sin comprometer el margen estatico.

Otras aplicaciones dentro del disefio de alas volantes ha sido la optimizacion estructural, en la que
algoritmos de optimizacion de particulas han tenido un impacto considerable, permitiendo una gran
flexibilidad en la busqueda de soluciones en el espacio de interaccion de estabilidad aerodinamica
acoplada con la estructural.’

Considerando lo anterior, resulta l6gico que el uso de algoritmos evolutivos representa una
importante oportunidad para el desarrollo de configuraciones de alas volantes que permitan sacar
provecho a sus ventajas, sin comprometer el desempefio en otros ambitos como la estabilidad.
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PRELIMINARES DE ALAS VOLANTES

El concepto de ala volante se refiere a una aeronave la cual no cuenta con un empenaje

convencional, y que, por lo general, tienen el fuselaje integrado dentro del mismo cuerpo del ala.?
Con base a lo anterior, resulta importante establecer las principales diferencias entre las alas volantes
y las aeronaves con empenaje convencional, con la intencidon de vislumbrar los principales retos en
el disefio de las primeras.

Configuracion alar: una aeronave de configuracion convencional cuenta con un ala disefiada
para proporcionar la fuerza de sustentacion necesaria para contrarrestar el peso de la aeronave.
Las directrices de disefio se enfocan en minimizar resistencia al avance y optimizar la estructura
interna para lograr el menor peso posible.

En contraste, para el caso de un ala volante, se tienen que cumplir los objetivos de sustentacion
para lograr el vuelo, ademéas de buscar altas eficiencias respecto a la resistencia al avance; sin
embargo, al carecer de otras superficies sustentadoras, el ala es quien se encarga de proveer
estabilidad. Con base a esto, durante el proceso de disefio se involucran geometrias y
configuraciones que permitan lograr las caracteristicas de estabilidad requeridas, siendo estas
tratadas como caracteristicas primordiales, y no solo como ajustes de optimizacion.
Estabilidad longitudinal: en una aeronave de configuracion convencional se cuenta con un
estabilizador horizontal, que se encuentra a una distancia considerable del centro de gravedad.
Esta superficie sustentadora genera fuerza cuando se vuela con angulo de ataque, se presentan
movimientos angulares, o cuando se mueve una superficie de control. Esta fuerza tiene como
objetivo generar momento longitudinal, que permite tanto cambiar el angulo de orientacion de la
aeronave, asi como oponerse a los giros; de ahi su capacidad de estabilizar a la aeronave.

Para el caso de un ala volante, al no contar una superficie dedicada a la estabilizacion
longitudinal, se pierde en gran medida la capacidad de rechazar perturbaciones angulares, asi
como la posibilidad de actuacion. Lo anterior se compensa con geometrias particulares como el
angulo de flechado, el cual distribuye longitudinalmente el ala, balanceando naturalmente los
momentos longitudinales; ademas de superficies de control combinadas que permiten alterar la
distribucion de fuerza de sustentacion en el eje longitudinal, permitiendo cambiar la orientacion
de la aeronave.

Estabilidad lateral-direccional: una aeronave de configuracion convencional cuenta con un
estabilizador vertical. Debido a que este se encuentra a una distancia considerable del centro de
gravedad, cuando se presentan movimientos laterales, esta superficie genera momento
direccional, que permite girar en el eje vertical. Adicionalmente, la fuerza que genera esta
superficie también provee de momento lateral, 1o que permite compensar y amortiguar los giros
en esta dindmica.

En un ala volante, al no contar con esta superficie estabilizadora, resulta necesario inducir los
efectos de giro, y contrarrestar los momentos adversos (momentos de signo contrario entre las
dinamicas lateral y direccional) por medio de las caracteristicas del ala y las superficies de
control. Para lo anterior se prioriza el disefio de alas con alto torcimiento, y desde la perspectiva
de las superficies de control, se busca que estas sean efectivas en generacion de sustentacion,
pero con la menor adicion de resistencia al avance, permitiendo evitar los momentos adversos.
Caracteristicas aerodinamicas en general: debido a la presencia del empenaje, ademas de un
fuselaje expuesto, las fuentes de resistencia al avance en una aeronave de configuracion
convencional se incrementan. Por otro lado, un ala volanta, al no contar con superficies extra, y
tener el fuselaje integrado dentro de la estructura alar, solamente genera resistencia al avance
debido al ala misma; lo que implica una reduccidon importante en la mayoria de las condiciones
de vuelo.
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Considerando lo expuesto anteriormente, se pueden definir los siguientes objetivos/criterios de
disefio con los que se disefd el algoritmo:

1. Elala propuesta debe cumplir con los requisitos de sustentacion que compensen el peso definido,
en la condicion de vuelo propuesta.

2. Se debe seleccionar el angulo de flechado adecuado que permita realizar el balance longitudinal
solo por medio del ala.

3. Elrango en el que la aeronave es capaz de mantener la estabilidad longitudinal debe de ser tal
que el centro de gravedad pueda cambiar de posicién en un limite definido. Para esto se deben
de contar con superficies de control compensadoras que ajusten el momento longitudinal.

4. La aeronave debe de tener una estabilidad lateral-direccional positiva, por lo que, durante los
giros laterales, esta debe de presentar una tendencia positiva en el eje direccional. Para esto se
debe de seleccionar un angulo de torcimiento que provea una distribucion de carga que propicie
este fenomeno.

ESTRUCTURA DEL ALGORITMO EVOLUTIVO

Para poder cumplir con los objetivos de optimizacion propuestos resulta necesario el disefio de
un algoritmo multi-criterio; es decir, que tenga la capacidad de optimizar diferentes salidas
considerando un espacio vectorial de multiples dimensiones.

Para lo anterior se utiliza una combinacion de algoritmos genéticos personalizados a las
necesidades del problema de optimizacion. Estos algoritmos realizan una tarea en particular, y
comunican su resultado a los demas para lograr generar la mejor ala posible considerando todos los
criterios. Estos se pueden dividir de la siguiente manera:

1. Algoritmo para la distribucion tipo campana.

2. Algoritmo para la estabilidad longitudinal.

3. Algoritmo para la estabilidad lateral-direccional.

Arquitectura general del algoritmo evolutivo

Como punto de partida, el esquema general recibe las variables de entrada, que posteriormente
seran procesadas por los algoritmos internos para generar la mejor solucion de ala volante que cumpla
con los criterios establecidos. Estos algoritmos utilizan diferentes modelos aerodinamicos y de
dindmica de vuelo que evaluan las caracteristicas de la aeronave; siendo las variables que procesan
aquellas que posteriormente se consideran para la optimizacion. Dado lo anterior, se pueden dividir
las variables involucradas en este proceso como se muestra en la Tabla I.

Tabla I. Variables involucradas en el algoritmo de optimizacion.

Variables operativas Variables limitantes Variables de optimizacion
Peso bruto de la Alargamiento AR Distribucion de carga C;,
aeronave Wiyrow Envergadurab Eficiencia aerodinamica <=
Velocidad crucero V Angulo de torcimiento a;y;s; . Cpy,
Altitud crucero Z; Angulo de flechado A Derivadas de estabilidad de

Estrechamiento 1 rigidez Cy,, Cy,

Cuerda media ¢ Derivadas de amortiguamiento
Angulo maximo de la superficie de lateral-direccionales Cy,, Cy,
control & gy Angulo de superficie de control
Cuerda de la superficie de control c, para la compensacion &;,im,

El algoritmo para la distribucion tipo campana se encarga de garantizar que las soluciones
candidatas cumplan con una distribucion de carga a lo largo de la envergadura del ala con forma de
campana. Lo anterior es debido a que este tipo de distribucion propicia las caracteristicas deseadas
de estabilidad para aeronaves que carecen de estabilizadores convencionales.®
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Como punto de partida, y utilizando las variables operativas y limitantes definidas por el usuario,
el primer algoritmo evolutivo se encarga de generar la mejor configuracion de alas candidatas que
cumplan con la distribucion de carga de tipo campana. Posteriormente estas soluciones se alimentan
al algoritmo de estabilidad longitudinal. Este se encarga de encontrar el valor de deflexion de las
superficies de control que permita obtener un balance longitudinal neutro. Ademas, este algoritmo
se encarga de que esta solucion minimice la resistencia al avance producida por las superficies de
control, asi como la maximizacion de la estabilidad longitudinal.

Una vez que se encuentran los valores de compensacion de momento longitudinal adecuados, la
solucion generada se alimenta al algoritmo de estabilidad lateral-direccional. Este Gltimo se encarga
optimizar las superficies de control, de tal manera que permitan tener comportamientos de giro
acoplados en la misma direccion; en otras palabras, busca valores para las superficies de control que
minimicen los efectos de guiriada adversa.

La anterior estructura se presenta de manera grafica en la Fig. 1, donde se puede observar que el
presente esquema se divide en cuatro partes principales. La primera es la inicializacion del algoritmo,
la cual involucra la entrada de variables operativas y limitantes por parte del usuario, asi como la
generacion de la poblacién inicial, la cual se describira a detalle mas adelante. Las demas etapas
consisten en los algoritmos evolutivos que se encargan de optimizar y encontrar la mejor solucion
dependiendo de la tarea definida; y cada una de estas cuentan con una serie de puntos de decision
que permiten establecer si la solucion procesada se elegira como uno de los candidatos finales.

AE
Distribucion

AE
Estabilidad

AE
Estabilidad

Inicio del
algoritmo
lateral-direccional

campana longitudinal

Entrada de datos
operativos

Se logra
compensacion
en vuelo
CIUCero

Se evita
guifiada
adversa

Se logra
distribucion
de campana

Generacion de
poblacion inicial
considerando
factores mitantes

L |

SI
Se almacena
la solucion

Se alcanzo el
ntimero de
iteraciones

NO

Se maximiza
eficiencia
aerodinamica

Se minimiza
resistencia al
avance

Se maximiza
estabilidad
longitudinal

Se selecciona la
Fin del algoritmo mejor solucion del
almacenamiento

Fig. 1. Estructura de secuencia del esquema general del algoritmo de optimizacion.

Generacion de poblacion inicial

A pesar de que el algoritmo solicita una serie de variables limitantes, si la poblacion inicial se
iniciara de manera completamente aleatoria, se desperdiciarian recursos computacionales, dado que
la gran mayoria de estas soluciones no serian consideradas como utiles. Para lo anterior, se definid
un proceso de descarte de posibles soluciones que no cumplen los requisitos iniciales de disefio, y
que por consiguiente solo desperdiciarian iteraciones de optimizacion.

Como primer elemento de descarte de soluciones inviables se comprueba la fuerza de sustentacion
que una posible configuracion de ala inicial genera. La logica detrds de esto es que existen
configuraciones que por mas que se alteren los pardmetros de optimizacion, jamas lograran generar
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la sustentacion necesaria para el vuelo, por lo que en automatico quedan descartadas. Para esto se
utiliza la ecuacion de sustentacion presentada en la ecuacion (1)

L =5pV25,Cy, (1)

Donde n corresponde al indice del poblador analizado, p corresponde a la densidad del aire en la
altura de vuelo, V a la velocidad de la aeronave, S,, es la superficie proyectada del ala, mientras que
Cy,, es un coeficiente adimensional que captura los efectos de las geometrias del perfil y el ala
convencionalmente llamado coeficiente de sustentacion.

Considerando esto, se establece la sustentacion L, igual al peso en bruto que la aecronave debe de
sustentar en vuelo. Similarmente, la densidad y la velocidad provienen de los parametros de entrada
del usuario. Para el caso del coeficiente de sustentacion, al depender de geometrias particulares del
perfil y el ala, se selecciona de manera aleatoria de acuerdo con los limites definidos dentro del
algoritmo, los cuales son consistentes con los valores 16gicos tipicamente utilizados en aeronaves
convencionales (entre 0 y 1.5). Finalmente, la superficie proyectada del ala se utiliza como pardmetro
de salida y limitante, lo que descarta posibles pobladores iniciales que no lograrian la sustentacion
requerida.

Cabe mencionar que el resto de los pardmetros se selecciona de manera aleatoria de acuerdo con
los limites establecidos al inicio del algoritmo. No obstante, se definieron reglas especificas para el
caso del angulo de torcimiento; esto debido a que, de acuerdo con los diferentes estudios de
distribucion de carga tipo campana® es necesario presentar valores de sustentacion cercanos a cero,
o incluso negativos, cerca de la punta del ala. Debido a esto, se definieron los siguientes criterios:

e Torcimiento geométrico: se selecciond de manera aleatoria para cada seccion del ala, con la
restriccion de que este disminuyera a medida que se acerca a la punta de esta.

e Torcimiento aerodindmico: se selecciond de manera completamente aleatoria en todos los
paneles exceptuando el de la punta, en los que se definio la restriccion de perfiles simétricos
o de combadura negativa. Lo anterior para garantizar el comportamiento de sustentacion
cero/negativa en la punta del ala.

Modelo de evaluacién

Para poder evaluar cada una de las soluciones candidatas en cada iteracion del algoritmo es
necesario utilizar modelos aerodinamicos que permitan obtener las caracteristicas de generacion de
fuerza y estabilidad del ala procesada. Existen diferentes metodologias que se pueden utilizar, sin
embargo, el método de red de vortices (vortex lattice method VLM) ha probado ser fiable y
suficientemente ligero para ser procesado en algoritmos de gran cantidad de iteraciones.!” Para lo
anterior, se utilizo el software MATLAB de Mathworks, en conjunto con su extension Tornado, la
cual es una libreria de VLM!! que permite evaluar multiples configuraciones y combinaciones de
parametros alares.

Cabe destacar, que, para evaluar la efectividad de esta herramienta, se realizaron comparaciones
de diferentes configuraciones alares de referencia con otros softwares altamente utilizados en el
sector; siendo estos XFLRS5 y OpenVSP.!? Estas pruebas arrojaron soluciones con diferencias entre
ellas menores al 10%, lo que se considera aceptable para soluciones conceptuales como las
propuestas en esta investigacion.

Funciones de aptitud y funciones objetivo
Las funciones de aptitud permiten asignar una calificacion a la solucion procesada, y de esta
manera permitir su clasificacion entre el resto de estas. Adicionalmente, las funciones objetivo son
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las reglas que establecen qué se debe de minimizar, maximizar o mantener, de acuerdo con los
resultados del modelo de evaluacion.

Para este caso se definieron una serie de funciones de aptitud y sus respectivas funciones objetivo;
estas de acuerdo con el algoritmo evolutivo que las esté procesado. Para el caso del algoritmo de
distribucion de tipo campana se establece como funcidon de aptitud la distribucion de carga
convencional presentada en la ecuacion ( 2)

16) = 2E sing - Lsi 39]
_7'[b Sin 3Sln

(2)
donde [ es la sustentacion local en la seccion analizada dada por la coordenada polar 8. Similarmente,
L es la sustentacion total del ala, mientras que b representa su envergadura.

Esta funcion de aptitud se utiliza de forma normalizada entre 0 y 1, de tal manera que permite
comparar la distribucion de carga de la configuracion alar procesada con la distribucion ideal
anterior. En la Fig. 2 se muestra un ejemplo de una configuracion alar que no alcanza de manera
exacta la distribucion tipo campana. Para poder calificar la calidad de la solucion, se obtiene la
diferencia por panel entre el ala y la distribucion ideal, y posteriormente se utiliza la funcion objetivo
definida por la ecuacion ( 3 ), la cual incrementa su valor a medida que la distribucion de carga de
todos los paneles se acerca a la distribucion ideal. Cabe destacar que el indice i corresponde al panel
analizado del ala n.

10
|Zcargay,, — Ecarga;| (3)

Cargapuntuacion, =

— Carga ideal
— Carga localizada

0.6}

04 1

02F | | 1

Distribucion de carga normalizada

0 L " L
-1 -0.5 0 0.5 1

Envergadura normalizada

Fig. 2. Comparacion de distribucion de carga entre una configuracion de ala aleatoria y la distribucion tipo
campana ideal.

Cabe puntualizar que la funcion anterior no garantiza que se logre la distribucion de campana de
manera exacta, debido a que dos configuraciones con el mismo valor de puntuacion pueden presentar
diferentes distribuciones debido a que los paneles pueden variar entre si. Para esto se propuso una
segunda funcion de aptitud/objetivo, que tiene la intencion de evaluar la razon de cambio de la carga
respecto a la posicion en la envergadura, y compararla con la distribucion ideal, ver Fig. 3. Con base
a esta logica, se garantiza que la forma de campana se logre, al forzar al algoritmo a seleccionar
soluciones que tengan un total de fuerza similar, ademas de una forma cercana a la campana. La
funcién objetivo utilizada para puntuar las soluciones se muestra en la ecuacion ( 4 ), donde se
compara la diferencia de pendientes para cada panel i.
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N<paneles

pendlentepuntuaciénn = z

i=1

1
— — 4
|Fideali Fideali_l _ Fni Fn,-_l (4)
Xideal; — Xideal;_; *n; — Xn;_4

30 N T T T T T T
— Carga ideal

Iteracion 1
— Iteracion 2

25

[N
=]

Fuerza (N)

0.8 0.7 0.6 0.5 0.4 03 0.2 -0.1
Envergadura normalizada

Fig. 3. Aproximacion de razones de cambio para la distribucion de la configuracién alar procesada en
comparacion con la distribucion tipo campana ideal.

Para este primer algoritmo evolutivo, se utiliza una tercera funcion de aptitud que tiene la intencion
de maximizar la eficiencia aerodinamica mediante la relacion entre los coeficientes de sustentacion y
resistencia al avance totales de la aeronave. Para lo anterior, se obtienen los valores de fuerza de
sustentacion y resistencia de cada panel de acuerdo con los valores de C Ln; ¥ C Dn, respectivamente,

se obtienen las fuerzas totales, y se obtienen los valores de los coeficientes generales. De esta manera,
y utilizando la ecuacion ( 5 ), se obtiene el valor de eficiencia aerodindmica del ala candidata.

effy =7
"G, (5)

Para el caso de la funcion objetivo, simplemente se realiza una normalizacion entre los valores
maximos y minimos de todas las eficiencias de las soluciones candidatas y se utiliza este valor como
factor de puntuacion, el cual es definido como ef fruntuacion, = €f fn-

En relacion con el algoritmo para la estabilidad longitudinal, una vez que se el proceso anterior
termino, y por tanto se encontré la mejor ala con distribucion tipo campana y la mejor eficiencia
aerodinamica posible, se procede a establecer la mejor configuracion para la estabilidad longitudinal
del ala propuesta. Esto se divide en dos tareas; la ubicacion del centro de gravedad, y el calculo de
superficies de control para el ajuste de momentos neutros.

Comenzando con la ubicacion del centro de gravedad, se utiliza la funcion objetivo definida en la
ecuacion (6 ).

0.25
momentOpyntuacion, = M. SLnCavg (6)
J
donde M corresponde al momento longitudinal de la configuracion analizada, j representa el indice
de iteraciones que se utilizan en este algoritmo evolutivo y Cavg la ubicacion del centro de gravedad
respecto a la cuerda. Esta funcion objetivo busca minimizar el momento longitudinal que la fuerza de
sustentacion produce, por lo que configuraciones alares que requieran menos compensacion para
mantener el vuelo recto logrardn mayores puntuaciones.
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A pesar de que se haya optimizado la ubicacion del centro de gravedad, no es posible obtener un
momento completamente neutro en algunas configuraciones; o en su defecto, algunas alas candidatas
pueden presentar ventajas numéricamente mejores que un balance perfectamente neutro. Debido a lo
anterior, y como parte del algoritmo para la estabilidad longitudinal, se realiza una compensacion del
momento longitudinal residual por medio de la deflexion de las superficies de control. Para poder
lograr este proceso, es necesario primero definir la configuracion de superficies de control. En la Fig.
4 se muestra una representacion grafica de esto, donde primero, se elige la cantidad de paneles en
los que puede estar la superficie de control, siendo 5 divisiones por lado del ala las posibles opciones.
Posteriormente, se ubica la superficie de control para cubrir los paneles seleccionados, y finalmente
se elige la cuerda. Cabe destacar que esto es parte del proceso de seleccion del algoritmo evolutivo
y no decision de entrada, por lo que la calidad de la solucion puede ser optimizada dentro de este
sub-algoritmo.

Para puntuar el impacto que la superficie de control tiene en la calidad de la configuracion se
utilizan dos elementos como funcioén objetivo; esto es, el impacto que esta tiene en el momento
longitudinal, y la resistencia al avance que se genera debido a la compensacion. En la ecuacion ( 7))
se presenta la funcion objetivo, que se utiliza para puntuar la calidad de las superficies de control.

elevonpuntuaciénn = CMzS + CD6 "

donde Cy 5 representa el coeficiente de momento longitudinal afiadido por la superficie de control,
normalizado considerando las otras soluciones, mientras que Cp, es el coeficiente de resistencia al
avance que este genera también debido a la deflexion, también normalizado.

Paneles disponibles para

7 / " pr- = las superficies de control
s / ’ l -
/"‘ 2 o
3L
/ 4
Datos de entrada de las / 7
superficies de control 5
L A RS
\
Yo de -
cuerda

Fig. 4. Posicionamiento de las superficies de control relativo a los paneles de division del ala.

Finalmente, para el caso del algoritmo para la estabilidad lateral-direccional se realiza una
comprobacion de las derivadas de estabilidad, en las que se define un criterio de estabilidad minima
para cada una, ver Tabla II.

Tabla Il. Rangos aceptables para las derivadas de estabilidad lateral-direccionales.

Parametro Valor minimo aceptable Valor maximo aceptable
Ciy -0.1 0.4
Cy 0.05 0.4

B

Similarmente, para limitar los efectos de la guifiada adversa, se establece que los valores de las
derivadas de estabilidad de amortiguamiento lateral-direccional deben de cumplir que |C, N, | > |Cn,l,
lo que significa que, en movimientos angulares laterales positivos, el momento producido sobre el
eje vertical de la aeronave debe de ser también positivo. Las anteriores funciones objetivo se utilizan
de manera conjunta en los correspondientes algoritmos evolutivos, esto en la estructura que se
muestra en las ecuaciones (8 )y (9).
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puntuaaonalan = argapuntuaciony, + pendlentepuntuaciénn + (8)
ef f_puntuaciéon,

puntuaciOngperficie, = MOMeNtOpyntuacion, + elevonpuntuaciénn (9)

Control de poblacion y cruce

Cuando el proceso de procesamiento de cada una se las soluciones candidatas es completado, se
procede a realizar la generacion de nuevas soluciones que propicien una convergencia a la solucion
optima; este proceso es denominado control de poblacion. Para lo anterior se utiliza una metodologia
de tres partes:

e Seleccion por aptitud: todas las soluciones procesadas se ordenan de acuerdo con su puntuacion,
y posteriormente un porcentaje de las mejores soluciones se reutiliza sin modificacion en la
siguiente generacion de soluciones.

e Cruce parametros: similarmente, las soluciones procesadas se ordenan de acuerdo con su
puntuacion, se selecciona un porcentaje definido de los mejores candidatos y se realiza el cruce
de sus pardmetros.

e Mutacion de pardmetros: considerando un porcentaje del total de soluciones, se seleccionan
parametros de manera aleatoria, y se alteran similarmente de manera aleatoria; esto promueve la
generacion de nuevas soluciones que evitan la convergencia en minimos locales.

Este proceso se muestra a modo de representacion grafica en la Fig. 5. Adicionalmente, en la Tabla

III se despliegan los porcentajes utilizados para los diferentes controles de poblacion.

Tabla Ill. Porcentajes para los métodos de control de poblacion.
Método de control de poblacion  Porcentaje de la poblacion afectada

Seleccion por aptitud 10%
Cruce de parametros 30%
Mutacion de parametros 60%

Resulta importante mencionar que para el caso del control de poblacion por cruce de pardmetros
se utilizan dos metodologias en cascada:

e Seleccién por truncamiento: se seleccionan soluciones candidatas de acuerdo con el porcentaje
definido previamente. Estas soluciones son las mejores debido al ordenamiento por puntuacion.

e Seleccion por aleatoriedad: para fomentar la busqueda de caracteristicas utiles entre las
soluciones candidatas, se realiza el cruce/intercambio de parametros entre los pobladores
actuales, pero seleccionando los pares de manera aleatoria; lo que permite que las soluciones
menos aptas tengan cierta posibilidad de pasar sus parametros a la nueva generacion.

Para el intercambio o cruce de parametros se sigue una logica basada en la discretizacion realizada
en el ala. Considerando dos alas candidatas, se comparan las secciones de cada ala y se reemplazan
aquellas en las que uno de estas presenta un desempefio destacable.

El control de poblacion tiene como principal funcion la introduccion que caracteristicas o
parametros aleatorios a la poblacion que permitan estudiar nuevas soluciones en el espacio de
busqueda. Esto significa que se puede aplicar la misma logica que para el cruce de parametros; es
decir, seleccion por truncamiento del porcentaje a mutar, y posterior seleccion del parametro a
modificar de forma aleatoria.
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Aptitud Cruce Mutacion

| —

ooooD

] (e0es)
Poblacion Poblacion

actual nueva
(mejor (soluciones
porcentaje) directas)

Cruce de Alteracion de
parametros parametros

Fig. 5. Representacion de los métodos para la regeneracion de poblacion para el algoritmo evolutivo.

Con el ala elegida para la mutacion, se selecciona uno de los paneles de la discretizacion previa;
posteriormente su distribucion de fuerza se compara contra la distribucion ideal y se modifica la
seccion para que la fuerza se acerque a esta. En la Fig. 6 se muestra este proceso de manera grafica,
en la que se puede observar el como la mutacidon genera una tendencia a disminuir/aumentar la fuerza
del panel seleccionado para la mutacion.

08

Area del panel
individual

0.6

04

Area del panel ideal

/

Distribucion de carga normalizada

La mutacién hace que la
fuerza tienda a decrecer

L L L

sl YYVY
-1 08 -06 -04 -02 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Envergadura normalizada

Fig. 6. Proceso de mutacion basada en la modificacion de paneles individuales del ala.

EVALUACION DE RESULTADOS

Para validar la efectividad de la implementacion se disefiaron una serie de pruebas para probar el
comportamiento y tendencias finales de acuerdo con la variacion de los parametros de ejecucion del
algoritmo.

Desempenio del algoritmo en diferentes configuraciones

Para validar que el algoritmo produjera resultados consistentes, y evaluar la sensibilidad a la
cantidad de iteraciones y pobladores, se realizaron pruebas con diferentes combinaciones de
parametros y se evaluo la solucién final y la convergencia del algoritmo. Para esto se probaron 6
casos diferentes los cuales consistieron en las variaciones mencionadas, y se compararon los
resultados de distribucion de carga en relacion con la campana ideal, la eficiencia aerodindmica
general, ademas de los parametros de estabilidad estatica; estas combinaciones de resultados se
muestran en la Tabla IV, donde N es la cantidad de poblacion, k& el nimero de iteraciones, y el
porcentaje es respecto a la sustentacion ideal.
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Tabla IV. Tabla de resultados comparativos del desemperio del algoritmo.

N =20, k =30 Porcentaje C./Cp Cu,
1 104.34% 29.99 -0.236
2 97.89 29.62 -0.182
3 99.78% 29.66 -0.173
4 101.69% 28.62 -0.186
5 99.28% 29.58 -0.191
N =20, k =20 Porcentaje C./Cp Cu,
1 97.86% 29.77 -0.180
2 100.78% 28.59 -0.178
3 101.9% 29.62 -0.192
4 100.4% 26.41 -0.185
5 101.25% 27.38 -0.183
N=20,k=10 Porcentaje C./Cp Cu,
1 99.26% 29.35 -0.171
2 98.71% 29.65 -0.165
3 101.21% 27.25 -0.186
4 104.10% 27.29 -0.198
5 99.64% 23.68 -0.179
N =50, k =30 Porcentaje C./Cp Cu,
1 99.52% 28.66 -0.182
2 99.77% 27.46 -0.180
3 100.72% 30.14 -0.184
4 104.81% 25.17 -0.197
5 96.40% 32.59 -0.169
N =50, k = 20 Porcentaje C./Cp Cy,
1 100.57% 28.64 -0.190
2 105.01% 29.48 -0.221
3 102.46% 29.56 -0.189
4 101.97% 29.70 -0.191
5 103.48% 29.91 -0.184
N =50,k =10 Porcentaje C./Cp Cy,
1 101.01% 27.97 -0.182
2 97.19% 23.01 -0.179
3 96.70% 25.75 -0.164
4 99.12% 26.61 -0.185
5 98.24% 24.38 -0.178

Con base a los datos presentados previamente, se puede concluir que la calidad de la solucion
final tiene cierta independencia de la cantidad de pobladores iniciales y de iteraciones, siempre y
cuando se establezca un nimero minimo que permita la correcta convergencia.

Cabe mencionar también que la configuracion de validacion utilizada fue probada en diferentes
softwares considerados convencionales en el sector, donde los principales datos muestran una
variacion maxima cercana al 10%, lo que permite establecer un buen grado de confianza en la calidad
de las soluciones de la herramienta desarrollada. Los datos comparativos entre los diferentes
softwares se muestran en la Tabla V.

Tabla V. Comparativa de parametros aerodinamicos entre diferentes softwares de simulacion.

Parametro Matlab Tornado VLM OpenVSP XFLR5
C, 0.192 0.185 0.187
Cp 0.0053 0.0058 0.0056
Cu -0.0684 -0.0668 -0.0602
Cu -0.42 -0.384 --

&
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Comparacion de aeronave convencional y aeronave de ala volante

Finalmente, para poder evaluar el desempeiio de optimizacion de la presente herramienta, se
realiz6 una prueba de validacion considerando una aeronave existente, en este caso, un Cessna 172.
Para esto se establecieron como objetivos que la configuracion de ala generada mantuviera similares
caracteristicas de desempefio, pero mejorando el comportamiento aerodindmico. Similarmente,
debido a la ausencia de estabilizador horizontal, se buscé que la soluciéon optimizada presentara
valores de estabilidad lo mas cercanos posibles a los de la acronave objetivo. Considerando esto, en
la Tabla VI se muestran los parametros limitantes que se establecieron como entradas al algoritmo.
Adicionalmente, en la Fig. 7 se muestra una comparativa de validacion con el software OpenVSP.

Tabla VI. Parametros principales limitantes para el ala volante objetivo.

Parametro Valor
Masa 1157 kg
Velocidad 63 m/s
Altitud 3000 m
Alargamiento 5
Envergadura 13m
Estrechamiento 0.5
Angulo de flechado 30°
Angulo diedro 4°

Por otro lado, la geometria generada por el algoritmo se presenta en detalle en la Tabla VII. Cabe
resaltar que estas geometrias corresponden a un solo lado del ala, siendo esta simétrica.
Adicionalmente, el torcimiento aerodinamico esta dado por la combadura del perfil que cada panel
presenta, es por esto por lo que se utilizd la serie NACA 4 digitos para establecer este valor, siendo
el grosor méximo un valor fijo en 10%.

Tabla VII. Caracteristicas geométricas por panel del ala producto de la optimizacion.

Parametro Panel 1 Panel 2 Panel 3 Panel 4 Panel 5
Cuerda de raiz 3.476 m - - -
~ Envergadura local 0.9m 0.889 m 0.875 m 0.8571 m 0.833m
Angulo de incidencia local 2.03° 2.03° -0.03° -2.78° -1.44°
Superficie de control No No No Si Si
Cuerda superficie de control - - - 20% 20%
Perfil de raiz local 6410 5110 2410 1310 0010

Para validar el resultado de estabilidad obtenido, se utiliz6 nuevamente el software OpenVSP
donde se introdujeron los datos de un ala generada con el algoritmo para evaluar la cercania al
balance longitudinal. En la Fig. 8 se muestran los resultados del ala generada donde es claro que el
momento requerido para balancear de manera neutra el ala volante coincide con el punto en el que
la sustentacion es la necesaria para lograr el vuelo recto nivelado, lo que valida la calidad de la
solucion producida.
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Fig. 7. Comparacion de la distribucion de carga. A la izquierda, la distribucion generada por el algoritmo
evolutivo; a la derecha, la distribucion de acuerdo con el software OpenVSP a modo de validacion.
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En la tabla VIII se muestran los principales pardmetros del ala volante producto de la optimizacion,

Sustentacion para lograr vuelo a
a=0°

N

0 0.5 1 1.5 2 25 3

4
Sustentacion (N) x10

x10
0.015 35
13
0.01 |
125 ~
0.005 é
Momento 12 =]
cero en el 2
= ot “ » )
© punto de 115 8
vuelo 1 5
-0.005 1 3
=
{05
-0.01
” 10
Sustentacion
LD para mantener el [{.05
vuelo
-0.02

-4 -3 -2 -1 1 2 3 4 5

0
a(®)

Fig. 8. Balance de momentos longitudinales.

y de la aeronave utilizada como referencia.

Tabla VIII. Comparacion de parametros entre el ala volante optimizada y la aeronave de referencia.

120

Parametro Ala volante optimizada Cessna 172
Envergadura 13 m 11 m
Superficie alar 33.8m? 16.17 m?
Alargamiento 5 7.5
Eficiencia C./Cp 29.734 11
Cu, -0.186 -0.89
Cig -0.046 -0.089
Cng 0.009 0.0065
Cy, 0.00181 -
Cn -0.00061 -
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Finalmente, en la figura 9 se muestra una comparativa entre el ala generada y la de la aeronave de
referencia.

Fig. 9. Comparativa del ala generada por el algoritmo evolutivo y el ala de la aeronave de referencia.

CONCLUSIONES

En el presente documento se presento6 el desarrollo y funcionamiento de un algoritmo evolutivo
dividido en capas para la generacion de configuraciones de alas volantes, que cumplen requisitos
particulares aerodinamicos y de estabilidad.

Debido a la gran cantidad de variables involucradas en el problema, la configuracion de
optimizacion por etapas demostré ser la forma mas eficiente de llegar a una solucion optimizada, la
cual atiende las principales problematicas involucradas; los requisitos aerodinamicos, la estabilidad
longitudinal y la estabilidad lateral direccional. Esta configuracion de solucidon por capas permitio
obtener soluciones Optimas locales por criterio, que posteriormente en conjunto formaron una
configuracion de ala que responde y optimiza todas las variables de desempefio involucradas.

Con base en lo anterior, se puede concluir que el esquema presentado tiene la capacidad de
encontrar soluciones 6ptimas para la problematica de multiples criterios de la estabilidad y eficiencia
de un ala volante. Como qued6 en evidencia con la comparativa entre un ala generada con la presente
propuesta y una aeronave de referencia, las soluciones generadas presentan caracteristicas de
estabilidad adecuadas y solucionan las problematicas tipicas de una aeronave sin empenaje.
Adicionalmente, por medio de las pruebas de diferentes parametros de simulacion, se validé la
efectividad y sensibilidad de la herramienta, demostrando una convergencia confiable a una solucion
cercana a un 6ptimo global, esto sustentado en la similitud de las soluciones optimizadas incluso
cuando se utilizaron valores de mutacion elevados. Lo anterior significa que las funciones de aptitud
y objetivo garantizan una convergencia a una solucion cuasi-global, evitando de esta forma la caida
en minimos locales.
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