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DESCRIPCION
Ala de avién ranurada
CAMPO

La invencion se refiere en general a alas de aviones y, mas especificamente, a alas de aviones ranuradas y a
procedimientos para mejorar el comportamiento en vuelo de crucero de los aviones. En particular, la invencion se
refiere a un ala de avién tal como se define en el preambulo de la reivindicacion 1 y a un procedimiento para hacer
volar un ala de avién tal como se define en el preambulo de la reivindicacion 19. Tal ala de avién y procedimiento se
conocen a partir del documento US-B1-6.293.497.

ANTECEDENTES

Muchas alas de aviones se disefian usando perfiles aerodinamicos convencionales. Con un perfil aerodinamico
convencional, el extradds y el intradés se juntan en un borde anterior (LE) romo o redondeado y en un borde
posterior (TE) agudo

Los perfiles aerodinamicos convencionales también se usan para alas transénicas (es decir, alas disefiadas para
vuelo transoénico). El vuelo transénico se produce cuando la velocidad del flujo de aire sobre un avién es una mezcla
de flujo subsénico (es decir, velocidad de flujo inferior a la velocidad del sonido) y flujo supersénico (es decir,
velocidad de flujo mayor que la velocidad del sonido). El aire que circula sobre extradds de un ala es acelerado por
la curvatura del extradds usada para producir sustentacion. Como resultado, la velocidad del avién a la que una
parte del flujo de aire sobre el avion alcanza la velocidad del sonido (es decir, se convierte en sénica) puede ser
considerablemente inferior a Mach uno.

Brevemente, el nimero de Mach es la relacién de la velocidad relativa del avién a la velocidad del sonido a la altitud
actual del avién. Se produce Mach 1 cuando el avion esta volando a la velocidad del sonido. EI nUmero de Mach
critico (Mrit) es el niumero de Mach de la velocidad relativa del avidn al que el flujo de aire en algun lugar a lo largo
del avién alcanza la velocidad del sonido.

Cuando el flujo de aire sobre cualquier parte del avion no alcanza la velocidad del sonido, puede generarse una
onda de choque en ese punto. Si el numero de Mach del avion aumenta por encima del numero de Mach critico,
puede crearse flujo supersénico tanto sobre el extradés como el intradds del perfil aerodinamico teniendo como
resultado la generacion de ondas de choque en cada una de las ubicaciones del perfil aerodinamico. A velocidades
transonicas, a menudo hay varias areas localizadas de flujo supersénico delimitadas por ondas de choque.

A través de una onda de choque, la presion y densidad del aire aumentan significativamente, teniendo como
resultado pérdidas no isentrépicas o irrecuperables que se clasifican como resistencia por formacién de ondas. A
medida que se aumenta el numero de Mach del avién, se produce un aumento drastico y brusco de la resistencia
aerodinamica que se denomina aumento de resistencia transénica. Una onda de choque disminuye la velocidad del
flujo de aire y, de este modo, aumenta la presion conduciendo a un gradiente de presion adverso a través de la onda
de choque. Dependiendo de la intensidad de la onda de choque, el gradiente de presion adverso puede causar una
separacion localizada del flujo de aire de la superficie del perfil aerodinamico en la base de la onda de choque.
Durante el vuelo transénico, las ondas de choque y la separacion de la capa limite inducida por onda de choque son
fuentes consistentes y significativas de una resistencia aerodinamica total del avién.

El nimero de Mach al que la resistencia aerodinamica transénica comienza a aumentar sustancialmente se conoce
como el “numero de Mach de divergencia de resistencia” (M4g). Como ligeros aumentos en el numero de Mach del
avion mas alla del numero de divergencia de resistencia pueden conducir a aumentos significativos en la resistencia
aerodinamica en el avidn, operar en tales condiciones normalmente no es econdmicamente practico.

Para empujar al aumento de resistencia transonica hacia nimeros de Mach mas elevados y reducir asi la resistencia
por formaciéon de ondas a una velocidad transénica dada, se han empleado varios procedimientos. Algunos de los
procedimientos mas comunes incluyen usar alas altamente en flecha que pueden ser relativamente costosas de
fabricar, perfiles aerodinamicos delgados, y perfiles aerodinamicos con curvatura hacia popa. Se han creado perfiles
aerodinamicos supercriticos con nimeros de Mach criticos mas elevados. Los perfiles aerodinamicos supercriticos
tienen tipicamente extrados aplanados para reducir la aceleracion del flujo y una seccién hacia popa altamente
curvada para generar una parte significativa de la sustentacion. Las alas cargadas hacia popa desplazan el centro
de sustentacién hacia atras teniendo como resultado mayores momentos de cabeceo de picado. En ultima instancia,
un aumento en los momentos de cabeceo de piado requiere que tanto el ala como el estabilizador horizontal
trabajen con mas intensidad para compensar el avion en vuelo. La resistencia aerodinamica asociada con la
compensacion del vehiculo se denomina resistencia aerodinamica de compensacion. Un mayor momento de
cabeceo de picado tipicamente aumenta la resistencia aerodinamica de compensacion.

Existe un limite para lo delgado que puede ser un perfil aerodinamico practico debido a consideraciones distintas de
la aerodinamica. Por ejemplo, las alas mas delgadas proporcionan menos capacidad de combustible. Por otra parte,
el uso de perfiles aerodinamicos mas delgados normalmente aumenta el peso global del ala porque las alas mas
delgadas tienen cajas estructurales menos profundas.
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También pueden usarse alas mas grandes para aumentar el numero de Mach de divergencia de resistencia y reducir
asi la resistencia por formacién de ondas para una velocidad relativa transénica dada. Con una superficie de ala mas
grande, pueden usarse perfiles aerodinamicos que tienen coeficientes de sustentacion mas bajos, lo cual conduce, a
su vez, a menos resistencia por formacion de ondas. Sin embargo, la mayor area mojada de un ala mas grande
normalmente aumenta la resistencia por rozamiento del revestimiento del ala hasta tal punto que la resistencia por
rozamiento del revestimiento adicional compensa o pesa mas que cualquier reduccion de resistencia por formacion
de ondas.

El documento de patente de EE.UU 6293497 de la técnica anterior antes mencionado titulado “Airplane with
Unswept Slotted Cruise Wing Airfoil” desvela un ala sin flecha, o sustancialmente sin flecha, que emplea tecnologia
de perfil aerodinamico de crucero ranurado para conseguir velocidades de crucero mas elevadas comparables con
la de las alas de aviones en flecha sin ranuras y para conseguir sustentacion mas alta a velocidades mas bajas.

RESUMEN

La invencién proporciona un ala de avion tal como se define en la reivindicacion 1. Las realizaciones preferidas del
ala de avion inventiva forman el tema de las reivindicaciones dependientes 2 a 18.

La invencidon ademas proporciona un procedimiento para hacer volar un ala de avion tal como se define en la
reivindicacion 19. Maneras preferidas de llevar a cabo este procedimiento se definen en las reivindicaciones
dependientes 20 a 26.

Nuevas areas de aplicabilidad de la invencion resultaran evidentes a partir de la descripcion detallada proporcionada
en lo sucesivo. Deberia comprenderse que la descripcion detallada y los ejemplos especificos, aunque indican al
menos una realizacion ejemplar de la invencion, estan pensados Unicamente a efectos de ilustracion y no estan
pensados para limitar el alcance de la invencion.

BREVE DESCRIPCION DE LOS DIBUJOS
La invencion se comprendera mas plenamente a partir de la descripcion detallada y los dibujos adjuntos, en los que:

la Figura 1 es una vista desde arriba de un ala en flecha que incluye una ranura de envergadura parcial segun una
realizacion de la invencion;

la Figura 2 es una vista desde arriba de un ala en flecha que incluye una ranura de envergadura total que no forma
parte de la invencion;

la Figura 3 es una vista desde arriba de un ala sin ranuras convencional que ilustra la ubicaciéon de la onda de
choque y zonas de flujo de aire supersoénico a coeficiente de sustentaciéon y Mach de mitad de crucero;

la Figura 4 es una vista desde arriba del ala con ranuras de envergadura parcial mostrada en la Figura 1 que ilustra
la ubicacion de la onda de choque y zonas de flujo de aire supersénico a coeficiente de sustentaciéon y Mach de
mitad de crucero;

la Figura 5 es una vista desde arriba del ala con ranuras de envergadura total mostrada en la Figura 2 que ilustra la
ubicacién de la onda de choque y zonas de flujo de aire supersoénico a coeficiente de sustentacion y Mach de mitad
de crucero;

la Figura 6 es una vista lateral de la seccion transversal del ala de la Figura 1 que muestra las secciones anterior y
posterior del perfil aerodinamico de la zona del ala ranurada en la discontinuidad de la planta alar mientras esta
configurada para vuelo de crucero segun una realizacién de la invencion;

la Figura 7 es una vista lateral de la seccién transversal del ala de la Figura 1 que muestra las secciones del perfil
aerodinamico de la zona del ala sin ranuras en el encastre y en la discontinuidad de la planta alar segun una
realizacion de la invencion;

la Figura 8 ilustra las secciones anterioranterior y posterior del perfil aerodinamico mostradas en la Figura 6
superpuestas sobre la seccion del perfil aerodinamico en la discontinuidad de la planta alar mostrada en la Figura 7;

la Figura 9 es un grafico lineal que resume los resultados de tunel aerodinamico para un modelo de ensayo en tunel
aerodinamico que tiene un ala con ranuras de envergadura parcial, fuselaje y cola vertical y para un modelo de
ensayo en tunel aerodinamico que tiene un ala transonica convencional, fuselaje y cola vertical;

la Figura 10 es un grafico lineal que resume los resultados de tinel aerodinamico para un modelo de ensayo en
tunel aerodinamico de un avion equipado con un ala con ranuras de envergadura parcial y para un modelo de
ensayo en tunel aerodinamico de un avion equipado con un ala transénica convencional;

la Figura 11 es una vista desde arriba de un ala ranurada que incluye un dispositivo de punta del ala segun otra
realizacion de la invencion;

la Figura 12 es un diagrama de bloques simplificado de un sistema de control activo asociado operativamente con un
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ala ranurada para ajustar y compensar la ranura;

la Figura 13 es una vista desde arriba de un ala que tiene dos ranuras de envergadura parcial segun otra realizacion
de la invencion;

la Figura 14 es una vista desde arriba de un ala que tiene dos ranuras de envergadura parcial segun otra realizacion
de la invencion;

la Figura 15 es una vista desde arriba de un ala ranurada en la que la ranura comprende una pluralidad de
segmentos ajustables independientemente;

la Figura 16A ilustra una distribucion de presién para un perfil aerodinamico sin ranuras convencional;
la Figura 16B ilustra una distribucion de presion para un perfil aerodinamico ranurado;

la Figura 17 es un modelo de dinamica de fluidos computacional (CFD) representativo del flujo de aire o los campos
de presioén para un disefio de perfil aerodinamico ranurado bidimensional;

la Figura 18A es una vista en perspectiva de un modelo de elementos finitos de un ala con ranuras de envergadura
parcial de acuerdo con las ensefianzas de al menos una realizacién de la invencion;

la Figura 18B es una vista en perspectiva més detallada de los pilones de aletas mostrados en la Figura 18A;

las Figuras 19A y 19B son modelos CFD tridimensionales representativos del flujo de aire o los campos de presion
sobre un intradds alar de un ala con ranuras de envergadura parcial con y sin pilones de aletas, respectivamente, de
acuerdo con las ensefianzas de al menos una realizacién de la invencion;

la Figura 20 es una vista en alzado lateral de un perfil aerodinamico que tiene una aleta de borde posterior de una
sola ranura mostrado retraido;

la Figura 21 es una vista en alzado lateral del perfil aerodinamico mostrado en la Figura 20 pero con la aleta de
borde posterior de una sola ranura parcialmente desplegado; y

la Figura 22 es una vista en alzado lateral del perfil aerodinamico mostrado en la Figura 20 pero con la aleta de
borde posterior de una sola ranura desplegado en un mayor angulo de deflexiéon que el mostrado en la Figura 21.

DESCRIPCION DETALLADA DE LAS REALIZACIONES EJEMPLARES

La siguiente descripcion de diversas realizaciones de la invencion es de naturaleza meramente ejemplar y no esta
pensada de ningun modo para limitar la invencion, su aplicaciéon, o usos. Por ejemplo, se tiene previsto que las
realizaciones de la invencion seran aplicables a cualquiera de una amplia gama de aviones (por ejemplo, pero no
limitados a reactores de caza, reactores comerciales, reactores privados, aviones de incursidon supersoénica, entre
otros) independientemente de la manera en que se pilota el avion (por ejemplo, directamente, a distancia, mediante
automatizacién, o en combinacién de los mismos, entre otros). Por consiguiente, las referencias especificas al avion
en este documento no deberian interpretarse como limitadoras del alcance de la invencion.

Ademas, en la siguiente descripcién también se usara cierta terminologia Unicamente a efectos de referencia, y por
lo tanto su intenciéon no es limitadora. Por ejemplo, términos como “superior”, “inferior”, “encima” y “debajo” se
refieren a direcciones en los dibujos a los que se hace referencia. Términos como “delantero”, “posterior”, “trasero” y
“lateral” describen la orientacion de partes del componente dentro de un sistema de referencia coherente pero
arbitrario que se aclara por referencia al texto y los dibujos asociados que describen el componente bajo discusion.
Tal terminologia puede incluir las palabras antes mencionadas especificamente, derivadas de las mismas, y
palabras de significancia similar. Igualmente, los términos “primero”, “segundo” y otros de tales términos numéricos
que hacen referencia a estructuras no implican una secuencia u orden a menos que se indique claramente por el

contexto.

La Figura 1 ilustra un ala de avion en flecha 10 segun una realizacion de la invencion. Tal como se muestra, el ala
en flecha 10 incluye un elemento de perfil aerodinamico anterior 36 y un elemento de perfil aerodinamico posterior
38. Al menos una ranura de envergadura parcial 12 esta definida entre los elementos de perfil aerodinamico anterior
y posterior 36 y 38 durante al menos una condicién transonica del ala 10.

La Figura 2 ilustra otra realizacion de un ala en flecha 110, que no forma parte de la presente invencién. Tal como se
muestra, el ala en flecha 110 incluye un elemento de perfil aerodinamico anterior 136 y un elemento de perfil
aerodinamico posterior 138. Al menos una ranura de envergadura total 112 esta definida entre los elementos de
perfil aerodinamico anterior y posterior 136 y 138 durante al menos una condicién transénica del ala 110.

La ranura de envergadura parcial 12 y la ranura de envergadura total 112 permiten que una parte del aire que circula
a lo largo de un intrados del elemento anterior 36, 136 se divida y circule sobre el extrados 20, 120 del elemento
posterior 38, 138 para mejorar el rendimiento del ala durante una o mas fases de vuelo en las que esta operando el
ala dentro o cerca del aumento de resistencia transénica del ala o cerca del limite de bataneo a alta velocidad, del
cual son ejemplos una condicién de crucero transénico y maniobra transénica. En al menos algunas realizaciones, la
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ranura de envergadura parcial 12 y la ranura de envergadura total 112 incluyen cada una un canal
aerodinamicamente liso definido entre los elementos de perfil aerodinamico anterior y posterior sin un entrante no
aerodinamico (un entrante que no es currentilineo), como se describe mas adelante.

Tal como se usa en este documento, una “ranura de envergadura parcial” se refiere a e incluye una o mas ranuras
que se extienden cada una respecto a la envergadura unicamente a lo largo de una parte de una envergadura del
ala. Es decir, el ala con ranuras de envergadura parcial no tiene una Unica ranura que se extiende totalmente desde
el encastre del ala hasta la punta del ala. En una realizacion ejemplar, el ala con ranuras de envergadura parcial
tiene una ranura que comienza preferentemente de manera aproximada o ligeramente por dentro de la mitad de
envergadura y se extiende después hacia fuera hacia la punta del ala, al menos hasta que los efectos de la punta
disminuyan en gran medida o sobrepasen el efecto de la ranura. Un ala ejemplar 10 que tiene una ranura de
envergadura parcial 12 se muestra en la Figura 1.

Una “ranura de envergadura total’, tal como se usa en este documento, se refiere a, e incluye una ranura que se
extiende de manera continua esencialmente desde tan cerca del encastre del ala que una ranura proporcione
beneficio esencialmente a la punta del ala (al menos hasta donde los efectos de la punta degraden el rendimiento de
la ranura), a excepcién de los pilones de soporte necesarios que conectan los elementos de la estructura del ala
colocados delante y detras de la ranura de envergadura total. Tales pilones de soporte interrumpen tipicamente la
entrada de una ranura de envergadura total en el intradés alar pero no interrumpen la salida de la ranura de
envergadura total en el extradds alar. La Figura 2 ilustra una ranura de envergadura total ejemplar 112 que se
extiende desde un encastre del ala 114 hasta una punta del ala 116. Esta figura no forma parte de la invencion.

Tal como se usa en este documento, “condicion de crucero transoénico” se refiere a, e incluye una fase de velocidad
relativamente alta de un ala de manera que el flujo de aire por el ala contiene zonas localizadas de flujo supersoénico
como se muestra, por ejemplo, en las Figuras 3, 4 y 5. En otras palabras, el ala esta volando en crucero a una
velocidad relativamente alta que esta dentro o cerca de su aumento de resistencia transénica o cerca del limite de
bataneo a alta velocidad. Ademas, “condiciones transoénicas” tal como se usa en este documento se refiere a, e
incluye una o mas fases de vuelo en las cuales el ala estd operando, pero no necesariamente volando en crucero,
dentro o cerca de su aumento de resistencia transoénica o cerca del limite de bataneo a alta velocidad. Condiciones
transonicas ejemplares para el ala incluyen, pero no estan limitadas a la condicién de crucero transénico y maniobra
transoénica.

Las Figuras 1 y 2 son ilustraciones de la planta alar simplificada de disefios actuales de ala derecha para un avion
comercial que han sido provistos de una ranura de envergadura parcial y una ranura de envergadura total,
respectivamente. El avion comercial también incluiria un ala izquierda que tiene esencialmente el mismo rendimiento
en la envolvente de vuelo. Por consiguiente, el ala izquierda (no mostrada) normalmente esta provista de una ranura
equivalente o correspondiente cuando el ala derecha esta provista de una ranura.

Respecto a la nomenclatura para alas de semi-envergadura (es decir, alas derecha e izquierda), la estacion del 0%
de semi-envergadura se conoce comunmente como la ubicacién alrededor de la cual las alas derecha e izquierda
son simétricas o imagenes especulares. Tipicamente, la estacion del 0% de semi-envergadura esta situada en el
centro del fuselaje al que estan unidas las alas. Cuando se trata de alas de semi-envergadura, el término semi-
envergadura se refiere a la distancia desde la estacion del 0% de semi-envergadura hasta la estacion del 100% de
semi-envergadura situada en la punta del ala. Sin embargo, deberia observarse que las realizaciones de la
invencién no deberian estar limitadas a alas de semi-envergadura sino que son igualmente aplicables a alas de
envergadura total (por ejemplo, alas volantes, entre otras). Ademas, y tal como se muestra en la Figura 11, los
términos “envergadura” y “semi-envergadura” tal como se usan en este documento no incluyen uno o mas
dispositivos de punta del ala que pueden estar instalados o provistos en una punta del ala. Sin embargo, tal cosa no
deberia interpretarse como limitadora del alcance de la invencidn porque se tiene previsto que realizaciones de la
invencién seran aplicables a cualquiera de una amplia gama de alas que incluyen, pero no estan limitadas a alas
que tienen dispositivos de punta del ala y alas sin dispositivos de punta del ala. Es mas, en otras realizaciones, el
dispositivo de punta del ala puede definir al menos una parte de una ranura de envergadura parcial o de
envergadura total.

Con referencia nuevamente a la Figura 1, la ranura de envergadura parcial 12 puede extenderse respecto a la
envergadura a lo largo de una parte de la semi-envergadura del ala 10 donde se produciria separacion del flujo de
aire para anadir resistencia aerodinamica durante la condicion transonica del ala 10. La ranura de envergadura
parcial 12 puede estar situada donde una simulacién de dinamica de fluidos computacional (CFD) de un flujo de aire
tridimensional sobre el ala 10 sugiere que un campo de presion tendra como resultado la separacion del flujo de aire
sobre el extradés alar 20.

En la realizacion ilustrada, la ranura de envergadura parcial 12 se extiende desde aproximadamente una estacion de
semi-envergadura 28 hasta aproximadamente una estacion de semi-envergadura 30. Las estaciones de semi-
envergadura 28 y 30 coinciden con la discontinuidad de Yehudi o de la planta alar 32 y la punta del ala 16,
respectivamente, aunque tal cosa no tiene que ser el caso. En otras realizaciones, la ranura de envergadura parcial
12 puede comenzar en otras ubicaciones internas donde su inclusion no interfiere con las superficies de control a
baja velocidad o la integracion de otros elementos como los depdsitos de combustible y el tren de aterrizaje dentro
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de la planta alar del ala 10. Ademas, la ranura de envergadura parcial no tiene que extenderse totalmente hasta la
punta del ala. En cambio, la ranura de envergadura parcial puede extenderse esencialmente hasta la punta del ala
pero detenerse cuando los efectos de la punta oculten el rendimiento mejorado proporcionado por la ranura.

La ubicacion particular respecto a la cuerda para la ranura de envergadura parcial 12 asi como para la ranura de
envergadura total 112 (Figura 2) estara determinada probablemente, al menos en parte, por consideraciones como
las superficies de control a baja velocidad particulares y la integracién de otros elementos como los depdésitos de
combustible y el tren de aterrizaje dentro de la planta alar del ala. En una realizacién ejemplar, la ubicacion respecto
a la cuerda de cada ranura 12 y 112 estd situada de aproximadamente el setenta por ciento (70%) a
aproximadamente el noventa por ciento (90%) de la cuerda.

En uso, cada ranura 12 y 112 permite que una parte del aire que circula a lo largo de un intradés 18 del elemento de
perfil aerodinamico anterior 36, 136 se divida y circule sobre un extrados 20, 120 del elemento de perfil aerodinamico
posterior 38, 138. Al hacerlo asi, la ranura al menos retrasa la separacién de la capa limite y empuja las ondas de
choque generadas por el flujo de aire supersonico mas hacia popa sobre el ala. El efecto (“el efecto de ranura”) que
la presencia de una ranura tiene sobre el flujo de aire supersoénico (representado por las zonas B) y la ubicacion de
la onda de choque (representada por lineas continuas A) a través de un extrados alar puede verse comparando las
Figuras 3 (ala sin ranuras), 4 (ala con ranuras de envergadura parcial), y 5 (ala con ranuras de envergadura total).
Este “efecto de ranura” mejora el rendimiento del ala durante la condicion transodnica tal como se describe mas
adelante.

La manera en que el “efecto de ranura” impide, o al menos retrasa, la separacion de la capa limite se describe mas
adelante y detalladamente en la patente de EE.UU. 6.293.497 titulada “Airplane with Unswept Slotted Cruise Wing
Airfoil”.

Con referencia nuevamente a la Figura 1, el ala con ranuras de envergadura parcial 10 comprende al menos una
zona del ala 22 que no define una ranura y al menos otra zona 24 que define al menos una ranura de envergadura
parcial 12. Por facilidad de identificacion y presentacion y no a efectos de limitacion, la zona del ala 22 también se
denominara la zona del ala sin ranuras 22 porque la zona del ala sin ranuras 22 no define una ranura, mientras que
la zona del ala 24 también se denominara la zona del ala ranurada 24 porque la zona del ala ranurada 24 define al
menos una ranura de envergadura parcial 12. Sin embargo, deberia observarse que cualquiera o ambas zonas del
ala 22 y 24 pueden comprender cualquier numero (es decir, uno o mas) de ranuras, algunas de las cuales pueden
crearse solo en el momento del despliegue de dispositivos hipersustentadores y/o dispositivos de estabilidad y
control como slats, alerones, aletas, deflectores aerodinamicos, etc.

Tal como se muestra, la zona del ala sin ranuras 22 esta dispuesta respecto a la envergadura entre las estaciones
de semi-envergadura 26 y 28, mientras que la zona del ala ranurada 24 esta dispuesta entre las estaciones de semi-
envergadura 28 y 30. Las estaciones de semi-envergadura 26, 28 y 30 coinciden con el encastre del ala 14, una
discontinuidad de la planta alar 32, y la punta del ala 16, respectivamente, aunque no se requiere tal cosa.

La zona del ala ranurada 24 puede estar provista so6lo en las zonas del ala que hacen que el nimero de Mach se
vuelva critico a una velocidad de crucero relativamente alta. Mas adelante se describe un procedimiento para
determinar qué partes de un ala haran que el numero de Mach se vuelva critico durante el crucero. Las restantes
zonas del ala donde el numero de Mach no va a volverse critico pueden comprender las zonas del ala sin ranuras
22.

En el presente ejemplo, se muestra que la zona del ala sin ranuras 22 esta dispuesta por dentro de la discontinuidad
de la planta alar 32 (por ejemplo, adyacente al fuselaje). Para permitir la retraccién del tren de aterrizaje para
aviones comerciales, las zonas internas de las alas de los aviones comerciales estan dimensionadas tipicamente
con cuerdas relativamente largas. Con las cuerdas relativamente largas, la resistencia por formaciéon de ondas
asociada normalmente es minima para las partes internas porque los perfiles aerodinamicos tienen coeficientes de
sustentacion seccional (C)) relativamente bajos comparados con el de toda el ala del avion comercial. Si las partes
internas no hacen que el numero de Mach se vuelva critico durante el crucero, entonces los aumentos en la
capacidad de numero de Mach proporcionados por la ranura de envergadura parcial 12 no se necesitan
necesariamente alli. Por consiguiente, la zona del ala sin ranuras 22 puede estar dispuesta en las partes internas del
ala que no hacen que el numero de Mach se vuelva critico durante el crucero para evitar o mitigar la penalizacion de
la resistencia aerodinamica del perfil asociada con el uso de una ranura de envergadura parcial donde no se
necesita mayor capacidad de nimero de Mach durante el crucero. Ademas, el uso de la zona del ala sin ranuras 22
para la parte interna permite que se use un sistema hipersustentador mas convencional (por ejemplo, aletas y slats
convencionales) en la parte interna del ala 10, lo cual es una ventaja adicional proporcionada por las realizaciones
de la invencién. Ademas, deberia observarse que las realizaciones de la invencién no deberian interpretarse como
limitadas a alas que tienen partes internas que no hacen que el numero de Mach se vuelva critico durante el crucero.
En cambio, se tiene previsto que las realizaciones de la invencion seran aplicables a una amplia gama de alas
incluyendo, pero no limitadas a, alas que tienen partes internas que no hacen que el numero de Mach se vuelva
critico durante el crucero.

Aunque se muestra y describe que el ala con ranuras de envergadura parcial 10 tiene una unica zona del ala sin
ranuras 22 y una unica zona del ala ranurada 24, no se requiere tal cosa. El ala con ranuras de envergadura parcial
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10 puede estar provista de cualquier numero (es decir, uno o mas) de zonas del ala sin ranuras 22 y cualquier
numero de zonas del ala ranuradas 24, cada una de las cuales puede incluir cualquier nimero de ranuras sin
apartarse del espiritu y alcance de la invencién. La transicion entre las zonas del ala ranuradas y sin ranuras 22 y 24
puede producirse multiples veces a través de la semi-envergadura de un ala con los requisitos particulares del
disefio del ala que dictan probablemente si se usara mas de una zona del ala sin ranuras y/o mas de una zona del
ala ranurada. Por ejemplo, otra realizacién del ala con ranuras de envergadura parcial incluye una zona del ala sin
ranuras internas, una zona del ala ranurada media, y otra zona del ala sin ranuras dispuesta entre la punta del ala 'y
la zona del ala ranurada.

La Figura 6 ilustra las secciones del perfil aerodinamico en la discontinuidad de la planta alar 32 de los elementos de
perfil aerodinamico anterior y posterior 36 y 38 del ala 10. El elemento de perfil aerodinamico anterior 36 incluye un
extradds 40, un intradds 42, un borde anterior 44 y un borde posterior 46. Igualmente, el elemento de perfil
aerodinamico posterior 38 también incluye un extradds 48, un intradds 50, un borde anterior 52 y un borde posterior
54. La ranura de envergadura parcial 12 esta definida entre el borde posterior 46 del elemento de perfil aerodinamico
anterior 36 y el borde anterior 52 del elemento de perfil aerodinamico posterior 38. La seccion transversal de la
ranura de envergadura parcial 12 se muestra como la separacion o espacio que separa el borde posterior 46 del
elemento de perfil aerodindmico anterior 36 del borde anterior 52 del elemento de perfil aerodindamico posterior 38.
Durante el vuelo, la ranura de envergadura parcial 12 permite que una parte del aire que circula a lo largo del
intradds 42 del elemento de perfil aerodinamico anterior 36 se divida y circule sobre el extrados 48 del elemento de
perfil aerodinamico posterior 38.

Con referencia nuevamente a la Figura 6, una parte del elemento de perfil aerodinamico anterior 36 esta
superpuesta a o sobresale de una parte del elemento de perfil aerodinamico posterior 38. Por consiguiente, la suma
de las cuerdas de los elementos de perfil aerodinamico anterior y posterior 36 y 38 excede del cien por cien (100%)
de la cuerda de la zona del ala ranurada 24 (es decir, la distancia que separa el borde anterior extremo 56 del borde
posterior extremo 34). En al menos una realizacion, la separacién se minimiza pero se dimensiona suficientemente
de manera que la capa limite a lo largo del intradds 42 del elemento de perfil aerodinamico anterior 36 no se mezcle
o confluya con la capa limite sobre el extradds 48 del elemento de perfil aerodinamico posterior 38.

La Figura 7 es una vista lateral de la seccién transversal de la zona del ala sin ranuras que muestra la seccién de
perfil aerodinamico 64 en la estacién de semi-envergadura 26 superpuesta a la seccién de perfil aerodinamico 66 de
la zona del ala sin ranuras 22 en la estacion de semi-envergadura 28 o la discontinuidad de la planta alar 32. Como
resultado de la flecha hacia atras y el estrechamiento de la zona del ala sin ranuras 22, los bordes anterior y
posterior 68 y 70 de la seccion del perfil aerodindamico del encastre 64 pueden estar dispuestos hacia delante de los
bordes anterior y posterior 72 y 74 de la seccion de perfil aerodinamico 66 en la discontinuidad de la planta alar 32.

La Figura 8 es una vista lateral de la seccion transversal de la zona del ala ranurada 24 que muestra sus secciones
de perfil aerodinamico anterior y posterior 36 y 38 en la discontinuidad de la planta alar 32, como se muestra en la
Figura 6, superpuestas a la seccién de perfil aerodinamico 66 de la zona del ala sin ranuras 22 en la discontinuidad
de la planta alar 32, como se muestra en la Figura 7. En la discontinuidad de la planta alar 32, el borde anterior 72
de la zona del ala sin ranuras 22 efectda una transicion relativamente suave dentro del borde anterior extremo 56 de
la zona del ala ranurada 24. El borde posterior 46 de la parte principal del ala 58 de la zona del ala ranurada 24
efectlia una transicion relativamente suave dentro del extradds de la zona del ala sin ranuras 22 en la discontinuidad
de la planta alar 32. También en la discontinuidad de la planta alar 32, el borde posterior extremo 34 de la zona del
ala ranurada 24 esta desplazado hacia abajo desde el borde posterior 74 de la zona del ala sin ranuras 22 una
cantidad apropiada para permitir que el aire que pasa a través de la ranura de envergadura parcial 12 pase por
encima del borde posterior extremo 34 de la zona del ala ranurada 24.

La ranura de envergadura parcial 12 puede comenzar bastante abruptamente en la discontinuidad de la planta alar
32. Es decir, la separacion que separa el borde posterior 46 del elemento de perfil aerodinamico anterior 36 del
borde anterior 52 del elemento de perfil aerodinamico posterior 38 no se estrecha y no aumenta gradualmente de
tamafo desde la discontinuidad de la planta alar 32. Por consiguiente, no hay transicion relativamente suave desde
la zona del ala sin ranuras 22 hasta la zona del ala ranurada 24 en la discontinuidad de la planta alar 32 donde
comienza la envergadura parcial 12. Deberia observarse, sin embargo, que otras realizaciones pueden incluir una
ranura de envergadura parcial 12 que comienza gradualmente o se estrecha de manera que la zona del ala sin
ranuras 22 efectla una transicion relativamente suave hasta la zona del ala ranurada 24 en la discontinuidad de la
planta alar 32 donde esta situada la ranura de envergadura parcial 12.

En al menos una realizacion, la separacion en la discontinuidad de la planta alar 32 esta cerrada, por ejemplo, con
una placa (no mostrada). La placa puede ser plana y estar dispuesta a través de la separacion de manera que la
placa esté alineada con la direccion de vuelo.

La ranura de envergadura parcial 12 puede estar definida entre una parte principal del ala 58 y un dispositivo
hipersustentador o estabilidad y control como una aleta 60, un alerén, un deflector aerodindmico, etc. En una
realizaciéon ejemplar, la ranura de envergadura parcial 12 esta definida entre el borde posterior 46 de la parte
principal del ala 58 y el borde anterior 52 de la aleta 60. La ranura de envergadura parcial 12 permite asi que una
parte del aire que circula a lo largo del intradds 42 de la parte principal del ala 58 se divida y circule sobre el extradds
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48 de la aleta 60.

La aleta 60 puede estar asociada operativamente con un sistema de control activo 61 (Figura 21), que a su vez esta
asociado operativamente con la estructura de accionamiento, como la estructura de accionamiento de aleta
desvelada en la patente de EE.UU. 5.788.190 titulada “Slotted Cruise Trailing Edge Flap”.

La estructura de accionamiento esta acoplada a la aleta 60 y la parte principal del ala 58 para mover la aleta 60 en
relacion con la parte principal del ala 58 para permitir el despliegue de la aleta 60 y/o compensar la ranura 12 para la
condicion de vuelo. Por ejemplo, la aleta 60 puede moverse entre una posicion totalmente desplegada (no mostrada)
para condiciones de aterrizaje y despegue y una posicion escondida 62, que esta asociada con las condiciones de
crucero. O, por ejemplo, la aleta 60 puede moverse para estrechar o ensanchar la ranura 12, la aleta puede subirse
0 bajarse para cambiar la altura relativa de la aleta 60 respecto a la parte principal del ala 58, y/o la aleta 60 puede
girarse para ajustar el angulo o cabeceo entre la aleta 60 y la parte principal del ala 58.

En la Figura 2, que no forma parte de la invencion, el ala 110 incluye la ranura de envergadura total 112 que esta
definida entre el borde posterior 146 de la “caja” estructural o elemento principal del ala 136 y el borde anterior 152,
152’ de las aletas internas y los alerones externos 138, 138’. Tal como se muestra, una parte posterior del elemento
principal del ala 136 se superpone a o sobresale de una parte anterior de las aletas y los alerones 138, 138’.

Cualquiera de, o tanto las aletas 138 como los alerones 138’, pueden estar acoplados a la estructura de
accionamiento para permitir que la ranura 112 sea compensada para las condiciones de vuelo particulares del ala
110. A modo de ejemplo, la estructura de accionamiento usada para ajustar y compensar la ranura 112 puede
comprender la estructura de accionamiento de aleta desvelada en la patente de EE.UU. 5.788.190.

Deberia observarse que son posibles otras disposiciones para la ranura de envergadura parcial, la ranura de
envergadura total y los sistemas del borde posterior (por ejemplo, aletas, alerones, deflectores aerodinamicos, etc.).
Por ejemplo, otra realizacion incluye un sistema principal de paleta en el que la ranura esta definida entre la paleta y
la aleta principal, con la paleta delante de la ranura y la aleta principal detras de la ranura.

En al menos algunas realizaciones, esta provista una ranura de envergadura total o envergadura parcial cerrable
que puede cerrarse cuando las condiciones de vuelo lo garantizan (por ejemplo, las fases de baja velocidad como el
despegue, el aterrizaje, el ascenso, etc.). Cerrar la ranura mitiga la penalizacion por resistencia por rozamiento del
revestimiento asociada con la ranura. Durante las condiciones de vuelo a alta velocidad (por ejemplo, condiciones de
crucero transonico), la ranura estaria parcial o totalmente abierta.

En otras realizaciones, la ranura de envergadura parcial o total puede ser una caracteristica permanente del ala de
manera que la ranura no depende de la manera en que estan colocados o configurados los diversos componentes
(por ejemplo, aletas, alerones, slats, deflectores aerodinamicos, otros dispositivos hipersustentadores, otros
dispositivos de estabilidad y control, etc.) que comprende el ala. La presencia de la ranura puede ser independiente
de la fase de vuelo del avion (por ejemplo, aterrizaje, despegue, ascenso, realizacion de una maniobra, vuelo en
crucero, nivel de vuelo, acelerando, decelerando, etc.). Por ejemplo, la ranura puede implementarse como una
abertura fija dentro de las partes moéviles de las aletas y alerones de manera que la ranura permanece
sustancialmente abierta cuando las partes moviles estan desplegadas y retraidas.

La Figura 13 ilustra una realizacion ejemplar de un ala en flecha 210 que incluye dos ranuras de envergadura parcial
212y 212'. La ranura 212 esta definida entre el borde posterior 246 del elemento de perfil aerodinamico anterior 236
y el borde anterior 252 del elemento de perfil aerodinamico posterior 238, mientras que la ranuras 212’ esta definida
entre el borde posterior 246’ del elemento de perfil aerodindmico anterior 236’ y el borde anterior 252’ del elemento
de perfil aerodinamico posterior 238'.

La Figura 14 ilustra otra realizacion de un ala en flecha 310 que incluye dos ranuras de envergadura parcial 312 y
312’. La ranura 312 esta definida entre un borde posterior 346 del elemento de perfil aerodinamico anterior 336 y un
borde anterior 352 del elemento de perfil aerodinamico posterior 338, mientras que la ranura 312’ esta definida entre
el borde posterior 346’ del elemento de perfil aerodinamico anterior 336’ y el borde anterior 352" del elemento de
perfil aerodinamico posterior 338’.

La Figura 15 ilustra otra realizacién de un ala en flecha 410 que incluye una ranura que tiene una pluralidad de
segmentos 412, 412, 412, cada uno de los cuales es ajustable independientemente. Tal como se muestra, cada
segmento de ranura 412, 412’, 412" esta definido entre un borde posterior 452, 452’, 452” de la caja estructural
principal del ala 436 y un borde anterior 446, 446’, 446" de un dispositivo hipersustentador o estabilidad y control
movil independientemente 438, 438’, 438”. Cada dispositivo 438, 438, 438" esta acoplado a la estructura de
accionamiento, como la estructura de accionamiento de aleta descrita en el documento U.S. 5.788.190. La
estructura de accionamiento puede mover independientemente el dispositivo 438, 438’, 438” en relacion con la parte
principal del ala 436 para ajustar y compensar los segmentos de ranura 412, 412’ y 412" para las condiciones de
vuelo particulares del ala 410.

En otra forma, la invencién proporciona procedimientos para hacer volar un ala de avién. En una realizacion, un
procedimiento incluye generalmente compensar una ranura definida entre un elemento de perfil aerodinamico
anterior y un elemento de perfil aerodinamico posterior durante al menos una condicion transénica para conseguir
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una mejora de rendimiento en la condicion transénica. Compensar la ranura puede incluir una o mas de las
siguientes acciones: ajustar una separacion que separa los elementos de perfil aerodinamico anterior y posterior, la
separacion definiendo la ranura; ajustar una altura relativa entre los elementos de perfil aerodinamico anterior y
posterior; y ajustar un angulo entre el elemento de perfil aerodinamico anterior y posterior. En una realizacion
ejemplar, los elementos de perfil aerodinamico anterior y posterior incluyen respectivamente una parte principal del
ala y un conjunto de aleta, y compensar la ranura incluye accionar el conjunto de aleta. En al menos algunas
realizaciones, el procedimiento puede incluir ademas cerrar, o al menos minimizar la anchura de la ranura si las
condiciones de vuelo lo garantizan, como durante condiciones subsoénicas (por ejemplo, despegue, aterrizaje,
ascenso, etc.).

En otra realizaciéon, un procedimiento para hacer volar un ala de avion incluye generalmente usar al menos una
ranura definida por el ala para desviar una parte del aire que circula a lo largo de un intradds del ala para dividir y
circular sobre un extradds del ala durante al menos una condicion transoénica del ala. Desviar el aire impide, o al
menos retrasa, la separacion del flujo de aire que se produciria para afiadir resistencia aerodinamica a la condicion
transdnica para conseguir una mejora de rendimiento en la condicién transénica. Deberia observarse, sin embargo,
que la desviacion del aire no tiene que producirse necesariamente durante todas las fases de vuelo. Por ejemplo, el
procedimiento puede comprender ademas cerrar, o al menos minimizar la anchura de la ranura si las condiciones de
vuelo lo garantizan, como durante condiciones subsoénicas (por ejemplo, despegue, aterrizaje, ascenso, etc.).
Ademas, el procedimiento también puede incluir abrir la ranura cuando el ala estd en o cerca de una condicion
transonica. Adicionalmente, el procedimiento también puede incluir compensar la ranura para la condicion de vuelo
del ala.

En una nueva realizacién, se proporciona un procedimiento para hacer volar un ala de avion en el que el ala de
avion incluye una parte principal del ala, un conjunto de aleta, y al menos una ranura definida entre la parte principal
del ala y el conjunto de aleta durante el crucero. El procedimiento incluye generalmente accionar el conjunto de aleta
durante el crucero para compensar el conjunto de aleta para conseguir una mejora de rendimiento durante el
crucero.

Las partes de un ala que haran que el numero de Mach se vuelva critico dependeran al menos en parte de la planta
alar del ala, la distribucion del espesor, y la distribucion respecto a la envergadura de la carga aerodinamica (la
carga segun la envergadura). Para determinar fiablemente qué partes del ala haran que el nimero de Mach se
vuelva critico, puede usarse modelizacién computacional que tenga un alto grado de fidelidad, con tal modelizacién
incluyendo efectos de compresibilidad en forma completa, no lineal, y los efectos de la capa limite viscosa/turbulenta
y las estelas. También pueden incluirse diversos niveles de aproximaciones de simplificacion dentro de la
modelizacién computacional, como procedimientos basados en aproximacion de la capa limite (procedimientos de
capa no viscosal/limite acoplada) y cédigos de Navier-Stokes que no son “completos” pero, en cambio, emplean
algun nivel de simplificacion (por ejemplo, aproximacion de “capa delgada” en la que se omiten algunos términos
viscosos con efectos de poca importancia).

Se dispone de codigos de andlisis de CFD basados en “solucionadores de flujo” que pueden usarse para determinar
las caracteristicas del flujo alrededor de una forma aerodinamica dada. De este modo, cuando se conoce la forma de
un ala particular, el analisis puede determinar, por ejemplo, el grado de criticidad de Mach de las diferentes partes
del ala o el rendimiento aerodinamico global del ala. Un software informatico de analisis de CFD ejemplar del tipo de
capa no viscosallimite acoplada es MGAERO, comercializado por Analytical Methods, Inc. de Redmond,
Washington. Un software informatico de analisis de CFD ejemplar del tipo de Navier-Stokes incluye FLUENT®,
comercializado por Fluent Inc. Corporation de Lebanon, New Hampshire; CFD++®, comercializado por Metacomp
Technologies, Inc. de Agoura, California; y NSAERO, comercializado por Analytical Methods, Inc. de Redmond,
Washington.

El rendimiento de la configuracion con ranuras de envergadura parcial fue analizado teéricamente con estudios de
dinamica de fluidos computacional (CFD) y verificado en ensayo en tunel aerodinamico para proporcionar una
mejora de rendimiento sobre un disefio de ala transénica convencional. Con respecto a la modelizacion de CFD, se
ha realizado investigacion y analisis bidimensional sobre disefios de perfil aerodinamico ranurado bidimensional
durante varios afios y, por consiguiente, es conocido en la técnica. En la Figura 17 se muestra una soluciéon de CFD
representativa del flujo de aire o los campos de presion alrededor de un disefio de perfil aerodinamico ranurado
bidimensional 80.

Como la CFD no se ha extendido, aplicado, ni hecho viable a alas ranuradas tridimensionales, las realizaciones de la
invencion implicaron desarrollar, optimizar y usar ciertas herramientas y procedimientos para realizar disefio y
analisis detallado de CFD tridimensional sobre alas ranuradas. Ademas, y como se describe mas adelante, los
aspectos de la invencidon también implicaron validar la informacién posterior de la CFD con ensayo en tunel
aerodinamico.

Como se muestra en las Figuras 3, 4 y 5, la informacién posterior de la CFD incluye modelizacién representativa de
las ondas de choque y zonas de flujo supersonico a través de un ala a coeficiente de sustentacion y Mach de mitad
de crucero. Especificamente, las Figuras 3, 4 y 5 ilustran respectivamente la ubicacidon de la onda de choque y
zonas de flujo supersoénico a través de un extradds de un ala convencional, un ala con ranuras de envergadura
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parcial, y un ala con ranuras de envergadura total a coeficiente de sustentacién y Mach de mitad de crucero.

Haciendo referencia ahora a las Figuras 18A y 18B, se muestra un modelo de elementos finitos de un ala con
ranuras de envergadura parcial 82. Tal como se muestra, el ala con ranuras de envergadura parcial 82 incluye una
ranura de envergadura parcial 84 con pilones de aletas 85. En la Figura 18B, los pilones de aletas 85 se muestran
con mayor detalle.

En la Figura 19A, la informacion posterior de la CFD incluye la modelizacién representativa del flujo de aire o los
campos de presion sobre un intradés alar 86 de un ala con ranuras de envergadura parcial 87 que incluye pilones de
aletas 88. En la Figura 19B, la informacién posterior de la CFD incluye la modelizacion representativa del flujo de
aire o los contornos de presion sobre un intradds alar 86’ de un ala con ranuras de envergadura parcial 87’ que no
incluye pilones de aletas. Por consiguiente, la comparacion de las Figuras 19A y 19B permite la determinacion del
efecto que la presencia y ausencia de pilones de aletas tienen sobre las presiones del intradds alar.

Usando las herramientas de CFD tridimensional y los procedimientos descritos en este documento, se determind
que el ala con ranuras de envergadura parcial cuando se compara con un ala transénica convencional mejoré el
Mach (AM) en crucero por 0,025 y mejoro la eficiencia aerodinamica (AML/D) el -1,0%. Deberia observarse que
estos valores (es decir, 0,025 y -1,0%) se exponen en esta descripcion Unicamente a efectos de ilustracion y no
deberian interpretarse para limitar el alcance de la invencion. Ademas, estos valores se obtuvieron usando un
modelo de CFD que incluia un ala con ranuras de envergadura parcial, un fuselaje y una cola vertical y un modelo
de CFD que incluia un modelo de ala transénica convencional, un fuselaje y una cola vertical. Ninguno de los dos
modelos de CFD incluia una cola horizontal, géndolas de motor o riostras.

Las herramientas y procedimientos de disefio y analisis de CFD tridimensional y los resultados proporcionados por
los mismos fueron validados con ensayo en tunel aerodinamico transonico. Mas especificamente, se realizaron
diversos ensayos en tunel aerodinamico para demostrar el incremento de Mach (AM) en crucero para el ala con
ranuras de envergadura parcial frente a un disefio de ala transonica convencional, para determinar el rendimiento
aerodinamico relativo (AML/D) para el ala con ranuras de envergadura parcial frente a un disefio de ala transénica
convencional, para determinar los efectos de integracion del avion debidos a la integracion de las gondolas y la
resistencia aerodinamica de compensacion, y para evaluar la exactitud y fiabilidad de los analisis de CFD
tridimensional.

Las Figuras 9 y 10 resumen ciertos resultados de ensayos en tunel aerodinamico. Para crear la Figura 9, los
modelos de ensayos en tunel aerodinamico incluian alas (ya sea un ala con ranuras de envergadura parcial o un ala
transonica convencional), un fuselaje, y una cola vertical pero no una cola horizontal, géndolas de motores o riostras.
Para crear la Figura 10, sin embargo, los modelos de ensayos en tunel aerodindmico eran configuraciones
completas que incluian alas (ya sea un ala con ranuras de envergadura parcial o un ala transénica convencional), un
fuselaje, colas vertical y horizontal, géndolas de motores, y riostras).

El ensayo en tunel aerodinamico y los estudios de dinamica de fluidos computacional estuvieron enfocados o
dirigidos al rendimiento aerodinamico. Para asegurar que las mejoras en el rendimiento aerodinamico fueran
directamente transferibles, se pusieron restricciones y limitaciones sobre el disefio del ala que aseguraban que las
mejoras aerodinamicas no fueran a costa de una degradacion de rendimiento en otras disciplinas o areas. Por
ejemplo, las modificaciones que provocan la mejora de rendimiento aerodinamico no serian a costa de aumentos de
peso estructural. Bajo estas limitaciones, el ala con ranuras de envergadura parcial aumenté la velocidad de crucero
en una cantidad significativa en tanto que proporcionando caracteristicas aceptables de hipersustentacion y manejo
y al menos manteniendo una eficiencia aerodinamica (ML/D) y alcance comparables a los de un disefio de ala
transonica convencional a su velocidad de crucero de disefio. Se tiene previsto que el nivel de mejora proporcionado
por las realizaciones de la invencion pueda aumentarse cuando se eliminen las limitaciones anteriormente
mencionadas que se pusieron sobre el disefio inicial. Las alas con ranuras de envergadura parcial probablemente
permitiran una mejora aun mayor en la eficiencia del avion cuando se lleve a cabo un estudio industrial
interdisciplinario formal.

Respecto a las mejoras de rendimiento en las condiciones de operacién del ala durante condiciones transénicas, las
realizaciones de la invencion permiten que se consiga una cualquiera de o una combinacién de lo siguiente: un
aumento de la velocidad de crucero o el numero de Mach critico para el ala, un aumento de sustentacion para el ala,
un aumento de espesor para el ala, y/o el mantenimiento de la capacidad de numero de Mach a un menor angulo de
flecha del ala. Mas adelante se proporciona una descripcion mas detallada de los factores fisicos que limitan el
rendimiento de los perfiles aerodinamicos de crucero transénico y una explicacion de como un disefiador puede
intercambiar la mejora tecnoldgica en el nivel de tecnologia para mejoras en espesor de ala, velocidad, sustentacion,
o resistencia aerodinamica, o una combinaciéon de las mismas.

La ranura puede usarse para aumentar el la capacidad de nimero de Mach de divergencia de resistencia (Mqq) de
un ala de flecha, coeficiente de sustentacion, y distribucién de espesor dados en tanto que mejorando, o al menos
manteniendo una eficiencia aerodindmica (ML/D) y alcance comparables para el ala durante el vuelo de crucero. La
eficiencia aerodinamica, que se calcula multiplicando el numero de Mach por la sustentacion y dividiendo por la
resistencia aerodinamica (ML/D), es una medida de rendimiento adimensional que es de particular importancia para
un avién de largo alcance. Un ala que tiene al menos una ranura para mejorar el rendimiento de crucero puede
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hacerse volar a una velocidad de crucero mas elevada antes de que comience el aumento de resistencia transonica.

La capacidad de la ranura de impedir, o al menos retrasar, la separacion de la capa limite o el flujo de aire permite
que el (los) perfil(es) aerodinamico(s) usados para el ala sean disefiados para producir una distribucion de presion
en el régimen transoénico, con el nivel de succién del extradds reducido (es decir, un coeficiente de presion menos
negativo sobre el extrados) y la onda de choque y la recuperacion de presidon subsiguiente desplazadas hacia popa,
comparado con un perfil aerodinamico convencional. La distribucion de presién que se posibilita por la presencia de
la ranura proporciona un numero de Mach de divergencia de resistencia (Myq) mas elevado que no puede realizarse
con un perfil aerodinamico convencional sin ranuras debido a la separacion de la capa limite que se produciria
durante las condiciones transonicas.

Aspectos de la invencién también permiten el uso de una zona del ala convencional o sin ranuras en las partes de
un ala donde el numero de Mach no se volvera critico, si lo hubiera. Por ejemplo, si se ha determinado que la parte
interna de un ala no hara que el nimero de Mach se vuelva critico durante el crucero, la penalizacion por resistencia
por rozamiento del revestimiento asociada con la ranura puede evitarse o mitigarse usando una zona del ala sin
ranuras para la parte interna. Ademas, el uso de la zona del ala convencional o sin ranuras para la parte interna del
ala permite el uso de un sistema hipersustentador convencional (por ejemplo, aletas y slats convencionales) que
también ha de usarse en el interior.

Aun cuando el consumo de combustible puede seguir siendo esencialmente el mismo para un avién provisto de un
ala ranurada, las mayores velocidades de crucero o capacidades de Mach del avion proporcionan otras eficiencias.
Por ejemplo, las aerolineas pueden reducir los tiempos de viaje volando en crucero o volando a las mayores
velocidades relativas permitidas por el ala ranurada antes de que surja el aumento de resistencia transoénica.
Ademas de ser un beneficio mas seguro para los pasajeros de las aerolineas, los vuelos mas rapidos también
beneficiaran a las aerolineas por medio de reducciones de costes de operacion. Por ejemplo, los vuelos de duracion
mas corta requieren menos tiempo de la tripulacién de vuelo y, por lo tanto, menos sueldo de empleados para la
tripulacién de vuelo. Ademas, como el mantenimiento de revisién requerido normalmente esta basado en el numero
de horas de vuelo que tiene un avion, los vuelos mas rapidos también haran menos frecuentes los mantenimientos
de revision y, por lo tanto, menos costosos.

La patente de EE.UU. 6.293.497 describe los factores fisicos que limitan el rendimiento de los perfiles aerodinamicos
de crucero transoénico y las soluciones de compromiso implicadas en la maximizacién del rendimiento de los perfiles
aerodinamicos de crucero transonico. El rendimiento de un perfil aerodinamico en aplicaciones de crucero transoénico
puede caracterizarse por las siguientes cuatro medidas basicas:

1) El espesor del perfil aerodinamico, expresado normalmente como la relacién de espesor maximo
(espesor maximo dividido por la longitud de la cuerda). El espesor es beneficioso porque proporciona el
espacio necesario para combustible y sistemas mecanicos y porque una estructura de ala con mayor
profundidad puede ser mas ligera para la misma resistencia.

2) Lavelocidad o el numero de Mach en la condiciéon de operacién preferida. La capacidad de nimero de
Mach del perfil aerodinamico, modificada por un factor relacionado con el angulo de flecha del ala,
contribuye directamente a la velocidad del crucero del aeroplano.

3) El coeficiente de sustentacion en la condicion de operacion preferida. EI mayor coeficiente de
sustentacion es ventajoso porque podria permitir mayor peso (por ejemplo, mas combustible para alcance
mas largo) o una altitud de crucero superior.

4) EIl coeficiente de resistencia aerodinamica en la condicion de operacion preferida y en otras
condiciones de operacion que se encontrarian en la misién de un aeroplano. Reducir la resistencia
aerodinamica reduce el consumo de combustible y aumenta el alcance.

Otras medidas como las caracteristicas de momento de cabeceo y la capacidad de sustentacion a bajos numeros de
Mach también son significativas, pero son menos importantes que las cuatro basicas.

Juntas, las cuatro medias basicas de rendimiento definen un nivel de rendimiento que a menudo se denomina el
“nivel de tecnologia” de un perfil aerodinamico. Las cuatro medidas basicas de rendimiento imponen requisitos
encontrados sobre el disefiador en el sentido de que los cambios de disefio pensados para mejorar una de las
medidas tienden a penalizar al menos una de las otras tres. Un disefio bueno u 6ptimo para una aplicacion dada
requiere, por lo tanto, encontrar un compromiso favorable entre las cuatro medidas, evaluadas en cuanto al
rendimiento global del avidén en el que se usa el perfil aerodinamico. Deberia observarse que los compromisos
implicados en el disefio de perfiles aerodinamicos para niveles de tecnologia superiores tal como se determina
mediante las cuatro medidas anteriores no siempre pueden proporcionar el nivel de tecnologia mejor u 6éptimo para
el avion en conjunto porque un nivel de tecnologia superior puede acarrear penalizaciones en cuanto a sustentacion
maxima, calidades de manejo, o menor margen para el bataneo.

A veces se hace una evaluacidon mas restringida del nivel de tecnologia basada sélo en las tres primeras de las
medidas anteriores. En este sentido restringido el nivel de tecnologia de un perfil aerodinamico puede determinarse
a partir de dénde esta situada la condicion de operacién de crucero buscada en un espacio tridimensional, que esta
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definido por la relacion de espesor maximo (tmax/c), el coeficiente de sustentacion (Cl), y el numero de Mach (M).
Para reducir una posicioén en tres dimensiones a un Unico “nivel”, se necesita una suposicion o regla adicional para la
que puede usarse la siguiente ecuacion:

AM = [-1(Atmax/c)] + [-1/7(ACI)]

La ecuacion anterior estd basada en suposiciones acerca de qué constituye un nivel igual de tecnologia y
proporciona un medio para relacionar las condiciones de operacién de dos perfiles aerodinamicos cualesquiera que
tienen el mismo nivel de tecnologia. Las constantes -1 y -1/7 estan basadas en datos histéricos (es decir, en
comparaciones de perfiles aerodinamicos que se considera que son comparables en nivel tecnoldgico). Deberia
observarse, sin embargo, que las constantes -1 y -1/7 son Unicamente ejemplares y que también pueden emplearse
otras constantes adecuadas en la ecuacién anterior.

Para comparar los niveles de tecnologia de dos perfiles aerodinamicos, un procedimiento ejemplar usa la ecuacion
anterior para ajustar ambos perfiles aerodinamicos a un punto comun en tmax/c y Cl y luego compara los nimeros
de Mach resultantes. La diferencia de nivel de tecnologia de los dos perfiles aerodinamicos puede expresarse asi
como una diferencia de Mach.

Otra manera ejemplar de comparar los niveles de tecnologia de perfiles aerodinamicos es trazar las curvas de
aumento de resistencia (coeficiente de resistencia aerodinamica frente a numero de Mach a coeficiente de
sustentacion constante). Tales curvas pueden usarse para mostrar que la gama de operacion de baja resistencia
aerodinamica del perfil aerodinamico ranurado (mostrada justo debajo del grafico de distribucion de presion en la
Figura 16B) se extiende hasta un numero de Mach mas alto que el perfil aerodinamico de un solo elemento
(mostrado justo debajo del grafico de distribucion de presion en la Figura 16A), con sustentacion ligeramente
superior y el mismo espesor. Por supuesto, el perfil aerodinamico ranurado podria redisefiarse para usar esta
ventaja tecnoldgica para propdsitos distintos de una velocidad mas alta, por ejemplo, para conseguir sustentacién
incluso mas alta a la misma velocidad que el perfil aerodinamico de un solo elemento.

A cualquier nivel de tecnologia dado, es posible generalmente disefiar una amplia gama de perfiles aerodinamicos
individuales adaptados a diferentes condiciones de operacion preferidas y que representan diferentes soluciones de
compromiso entre las cuatro medidas basicas de rendimiento. Por ejemplo, un perfil aerodinamico podria tener un
numero de Mach de operacion superior a otro, pero a costa de sustentacion inferior y resistencia aerodinamica
superior. Dadas las modernas herramientas de dinamica de fluidos computacional, el disefio de diferentes perfiles
aerodinamicos a un nivel de tecnologia dado es generalmente una tarea sencilla para un disefiador competente. Por
otra parte, mejorar el nivel de tecnologia, digamos mejorando una de las medidas bésicas de rendimiento sin
penalizar ninguna de las otras tres, tiende a ser mas dificil, y cuanto mas avanzado es el nivel de tecnologia del que
se parte, mas dificil se vuelve la tarea. Empezando con un perfil aerodindmico que esta en un nivel de tecnologia
representativo del estado actual de la técnica, puede ser sumamente dificil descubrir mejoras significativas.

Los principales factores que limitan el rendimiento estan asociados con la fisica del flujo sobre el extrados del perfil
aerodinamico. Para comprender estos factores, ayuda considerar una distribucion de presion tipica del perfil
aerodinamico en crucero transoénico, trazada en términos del coeficiente de presion (Cp) sobre una escala negativa,
tal como se muestra en la Figura 16A (extraida de la patente de EE.UU. 6.293.497). Por referencia, la forma del
perfil aerodinamico 101 se muestra justo debajo del grafico de distribucién de presién. Sobre la escala de Cp
mostrada, Cp = 0 es la presién estatica del flujo de corriente libre lejos del perfil aerodinamico, que se supone que
estd a una velocidad subsonica. En cada punto sobre la superficie, el valor de Cp, ademas de definir la presion,
corresponde a un valor particular de la velocidad del flujo justo por fuera de la capa limite viscosa delgada sobre la
superficie. EI Cp negativo (por encima del eje horizontal) representa presion inferior y velocidad superior a la
corriente libre mientras que Cp positivo (por debajo del eje horizontal) corresponde a presion superior y velocidad
inferior. Un nivel particular de Cp negativo corresponde a la velocidad sonica y se muestra por la linea de puntos 89.

La curva inferior 90 sobre el grafico de distribucién de presién representa la presion sobre el intradés 91, o lado de
alta presion, y la curva superior 92 representa la presion sobre el extradds 93. La distancia vertical entre las dos
curvas indica la diferencia de presién entre el extradods y el intradés 93 y 91, y el area entre las dos curvas es
proporcional a la sustentacion total generada por el perfil aerodinamico. Obsérvese que cerca del borde anterior hay
una punta altamente positiva en la distribucién de Cp 94 en lo que se denomina el “punto de remanso” 95, donde el
flujo entrante primero “se adhiere” a la superficie del perfil aerodinamico, y la velocidad del flujo fuera de la capa
limite es cero. También, obsérvese que las distribuciones de Cp del extradds y el intradds se juntan en el borde
posterior 96, definiendo un uUnico valor de Cp 97 que es casi siempre ligeramente positivo. Este nivel de Cp en el
borde posterior tiene un impacto importante sobre la fisica del fluido. Como el Cp del borde posterior viene dictado
fundamentalmente por la distribucion global del espesor del perfil aerodinamico, y el espesor esta limitado
generalmente por varios factores estructurales y aerodinamicos, el Cp del borde posterior es algo sobre lo que el
disefiador tiene relativamente poco control. Lejos del punto de remanso del borde anterior y el borde posterior, el
disenador, variando la forma del perfil aerodinamico, tiene mucho mas control sobre la distribucion de presién.

Para un espesor de perfil aerodinamico y un nimero de Mach dados, el problema de conseguir un elevado nivel de
tecnologia se reduce al problema de maximizar la sustentacion consistente con un bajo nivel de resistencia
aerodinamica. Aumentar la sustentacién Unicamente aumentando la presion del intradds generalmente no es posible

12



10

15

20

25

30

35

40

45

50

55

60

ES 2360354 T3

sin reducir el espesor del perfil aerodinamico. Por lo tanto, la tarea del disefiador es reducir la presion del extrados
para producir tanta sustentacion como sea posible, pero hacerlo sin causar un gran aumento de resistencia
aerodinamica. En este sentido, la distribucion de presion mostrada en la Figura 16A es tipica de una practica de
disefio avanzada. La condicién de operacién mostrada es parecida a la condicion de operacion preferida que podria
usarse para la primera parte de crucero de una misién del aeroplano. La resistencia aerodinamica en esta condicion
es razonablemente baja, pero a numeros de Mach y/o coeficientes de sustentacion mas altos, la resistencia
aerodinamica aumentaria rapidamente.

Obsérvese que el Cp del extradds 92 sobre la mitad delantera del perfil aerodinamico 101 esta por encima de la
linea de puntos 89, indicando que el flujo alli es ligeramente supersonico. Justo a popa de la cuerda media, esta
zona supersonica se termina por una onda de choque débil, indicada sobre la superficie como un aumento subito de
Cp 98 hasta un valor caracteristico del flujo subsonico. La distribucion de Cp en la zona supersénica 99 se hace
deliberadamente casi plana, con sélo una subida de presion sumamente gradual, para impedir que la onda de
choque se haga mas fuerte y cause mayor resistencia aerodinamica en otras condiciones de operacion. La onda de
choque es seguida por un aumento de presion gradual 100, denominado “recuperacion de presion”, hasta un Cp
ligeramente positivo 97 en el borde posterior. La ubicacion de la onda de choque y la distribucion de presion en la
zona de recuperacion se adaptan cuidadosamente para encontrar un equilibrio entre la mayor sustentacion y la
mayor resistencia aerodinamica.

Intentar aumentar la sustentacion tendera a alejar el perfil aerodinamico de este equilibrio favorable y aumentar la
resistencia aerodinamica. Por ejemplo, una manera de afiadir sustentacion seria mover la onda de choque 98 hacia
popa. Esto, sin embargo, requeriria una recuperacién mas pronunciada (porque el Cp de la post-onda de choque
inmediata y el Cp del borde posterior son ambos esencialmente fijos), lo que haria que la capa limite viscosa se
volviera mas gruesa o incluso se separara de la superficie, cualquiera de lo cual tendria como resultado un
significativo aumento de resistencia aerodinamica. La otra manera de aumentar la sustentacion seria bajar aun mas
la presion delante de la onda de choque (mover la curva de Cp 99 hacia arriba sobre la parte de proa del perfil
aerodinamico y aumentar la velocidad del flujo supersonico ahi), pero esto aumentaria el salto de presion a través de
la onda de choque, lo que tendria como resultado un aumento en la denominada resistencia por onda de choque.
Para perfiles aerodinamicos transoénicos de un solo elemento en el estado actual de la técnica, este compromiso
entre sustentacion y resistencia aerodinamica ha alcanzado un alto nivel de refinamiento de manera que es
improbable que se siga haciendo alguna gran mejora en el nivel de tecnologia.

La forma y la distribucién de presion resultante de un perfil aerodinamico de crucero transénico ranurado 523 se
muestra en la Figura 16B (extraida de la patente de EE.UU. 6.293.497). El perfil aerodinamico 523 esta constituido
por dos elementos (un elemento de proa 560 y un elemento de popa 561) separados por un canal curvado (562, la
ranura) a través del cual el aire circula generalmente desde el intradds 584 hasta el extradds 564. En este ejemplo,
el reborde de la ranura (565, el borde posterior del elemento de proa) esta justo hacia popa del 80 por ciento de la
cuerda total desde el borde anterior, y la superposicidon de los elementos es aproximadamente el 3 por ciento de la
cuerda total. Se muestran las distribuciones de presién para ambos elementos, de manera que las distribuciones de
presién se superponen donde se superponen los elementos del perfil aerodinamico. Como con el perfil aerodinamico
convencional, las curvas superiores 566, 567 dan las distribuciones de Cp sobre los extradds 564, 583, y las curvas
inferiores 568, 569 dan el CP sobre la superficies inferiores 584, 570. Obsérvese que hay dos puntos de remanso
571, 572 y sus puntas de alta presién correspondientes 573, 574, una en cada elemento, donde el flujo entrante se
adhiere a la superficie cerca de cada uno de los bordes anterior.

Para comenzar la consideracion de la fisica de fluidos, obsérvese que la condicion de operacion preferida para el
perfil aerodinamico ranurado 523 (mostrado justo debajo del grafico de distribucién de presion en la Figura 16B) es
mas rapida que la del perfil aerodinamico de un solo elemento 101 (mostrado justo debajo del grafico de distribucion
de presion en la Figura 16A), y que el coeficiente de sustentacion es ligeramente superior, mientras que ambos
perfiles aerodinamicos tienen el mismo espesor efectivo a efectos estructurales. En la condiciéon de operacién del
perfil aerodindamico ranurado, cualquier perfil aerodinamico de un solo elemento del mismo espesor tendria
resistencia aerodinamica sumamente elevada. La ventaja sustancial en nivel de tecnologia del perfil aerodinamico
ranurado resulta del hecho de que la recuperacién de presion final 575 es sumamente rapida hacia popa,
comenzando con una onda de choque débil 576 a aproximadamente el 90 por ciento de la cuerda total. Tal
distribucién de presion seria imposible en un perfil aerodinamico de un solo elemento porque seguramente se
produciria separacion de la capa limite, impidiendo que la onda de choque se mueva tan lejos hacia popa. El
mecanismo, calificado en términos generales de “efecto de ranura”, mediante el cual la ranura impide la separacion
de la capa limite, combina varios factores concurrentes:

1) La capa limite sobre el extrados 583 del elemento de proa 560 esta sometida a una onda de choque
débil 577 en el reborde de la ranura 565, pero no hay recuperacion de presion post-onda de choque sobre
el elemento de proa. Esto es posible porque el elemento de popa 561 induce una elevada “velocidad de
frenado aerodinamico” en el borde posterior del elemento de proa (el CP del borde posterior 578 en el
elemento de proa es fuertemente negativo, cuando en un perfil aerodinamico de un solo elemento el CP del
borde posterior es generalmente positivo).

2) Las capas limite del extradds y el intradés sobre el elemento de proa 560 se combinan en el borde
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posterior 565 para formar una estela que circula por encima del extradés 564 del elemento de popa y que
sigue siendo efectivamente distinta de la capa limite que se forma sobre el extradds del elemento de popa.
Sobre la parte de popa del elemento de popa 561, esta estela esta sometida a una fuerte subida de presion
575, 576, pero una mezcla turbulenta vigorosa hace a la estela muy resistente a la inversién de flujo.

3) La capa limite sobre el extradds 564 del elemento de popa 561 sélo tiene una corta distancia sobre la
que desarrollarse, empezando en el punto de remanso 572 cerca del borde anterior del elemento de popa,
asi que es muy delgada cuando se encuentra con la onda de choque débil final 576 y la recuperacion de
presion 575, y puede permanecer adherida. Con respecto a su distribucion de presion y el desarrollo de la
capa limite, el elemento de popa 561 es, en efecto, un perfil aerodinamico separado en si mismo, con una
onda de choque débil y recuperacién de presién que comienza aproximadamente en el punto medio de su
propia cuerda, por lo cual esperariamos que fuera posible flujo adherido.

La distribucion de presion del extradds de la Figura 16B es un ejemplo relativamente extremo de lo que hace posible
el efecto de ranura. Una gama de distribuciones de presién menos extremas intermedias entre la mostrada en la
Figura 16B y la distribucién de presiéon de un solo elemento de la Figura 16A también puede sacar partido del efecto
de ranura. La onda de choque sobre el elemento de proa 560 no tiene que estar completamente atrés en el reborde
de la ranura 565, y no tiene que estar en una zona supersoénica sobre el extrados 564 del elemento de popa 561. De
hecho, el perfil aerodinamico de la Figura 16B presenta una secuencia de tales distribuciones de presion intermedias
cuando se opera a numeros de Mach y coeficientes de sustentacion inferiores a la condicion mostrada. El efecto de
ranura aun es necesario para impedir la separacion de flujo en estas otras condiciones.

La distribucion de presion sobre el intradds contribuye al nivel de tecnologia del perfil aerodinamico ranurado 523 de
la Figura 16B. Comparese la distribucion de presion 568 sobre el intrados 584 del elemento de proa 560 del perfil
aerodinamico ranurado 523 con la distribucion de presiéon correspondiente 90 sobre el intradés 91 del perfil
aerodinamico de un solo elemento 101 de la Figura 16A. La distribucién de presién méas plana sobre el perfil
aerodinamico ranurado 523 tiene como resultado menos curvatura del intradds del perfil aerodinamico 523 y mayor
profundidad del perfil aerodinamico 523 en las ubicaciones donde estarian colocados los largueros delantero y
posterior de la caja estructural principal (tipicamente, aproximadamente el 15 por ciento y el 64 por ciento de la
cuerda total). Revestimientos de intraddés mas planos y largueros mas profundos son ambos favorables para la
efectividad estructural de la estructura de la caja principal. Esta ventaja puede intercambiarse para mejorar el
nuamero de Mach y el coeficiente de sustentacion, en tanto que manteniendo la efectividad estructural (resistencia a
la flexion) de la caja del ala igual que la de un perfil aerodinamico de un solo elemento.

La Figura 20 ilustra una vista en alzado lateral de un perfil aerodinamico convencional 600 disefiado para crucero a
velocidades subsonicas elevadas y/o transénicas. El perfil aerodindmico 600 incluye una aleta de borde posterior de
una sola ranura 602. En la Figura 20, la aleta 602 se muestra en una posicion retraida 604, que podria usarse, por
ejemplo, durante el crucero. En la posicion retraida 604, el extremo de proa 606 de la aleta 602 encaja y esta oculta
dentro de los contornos del perfil aerodinamico 600. De esta manera, el perfil aerodinamico 600 esta provisto de un
extradds aerodinamico y aerodinamicamente liso que incluye como mucho sélo pequefios escalones o
separaciones.

Deberia observarse que los contornos del perfil aerodinamico 600 y la aleta 602 son Unicamente a efectos
ilustrativos. También deberia observarse que no es poco comun que los perfiles aerodinamicos de crucero
convencionales incluyan dispositivos hipersustentadores de borde anterior, aunque tales dispositivos no se muestran
en las Figuras 20 a 22.

En la Figura 21, la aleta 602 se muestra en una posicion desplegada 608, que podria usarse, por ejemplo, durante el
despegue. La Figura 22 muestra la aleta 602 en otra posicion desplegada 610 pero en un angulo de deflexion mayor
que el que se muestra en la Figura 21. La posicién desplegada 610 mostrada en la Figura 22 podria usarse, por
ejemplo, durante el aterrizaje.

El despliegue de la aleta 602 desde la posiciéon retraida 604 (Figura 20) hasta cualquiera de las posiciones
desplegadas 608 (Figura 21) o 610 (Figura 22), la aleta 602 se mueve hacia popa. Mover la aleta 602 hacia popa
para desplegar la aleta 602 abre una cavidad 612, denominada comunmente “entrante”. Tal como se muestra en las
Figuras 21 y 22, la cavidad 612 no es aerodinamica e incluye un borde inferior abrupto 614 en el extremo hacia popa
616 del elemento principal o hacia proa del perfil aerodinamico 618.

En un sistema de aleta de borde posterior convencional que tiene mas de una ranura (por ejemplo, aletas de borde
posterior de doble ranura, etc.), es tipico que se abra mas de un entrante no aerodinamico cuando se despliega el
sistema de aleta.

Como la presencia de un entrante no aerodinamico no penaliza significativamente el rendimiento hipersustentador,
ha habido pocos incentivos para configurar ranuras hipersustentadoras de una manera mas elegante
aerodinamicamente. En el vuelo en crucero, sin embargo, se ha observado que la presencia de un entrante no
aerodinamico delante de una ranura puede causar penalizaciones de resistencia aerodinamica significativas, y a
veces inaceptables. Dadas las formas de los aletas hipersustentadoras convencionales y las zonas del entrante de
la aleta definidas por el despliegue de la aleta, las ranuras hipersustentadoras normalmente estan cerradas durante
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el vuelo de crucero para evitar acarrear penalizaciones de resistencia aerodinamica que surgen de los entrantes de
la aleta.

Tal como se muestra en las Figuras 6, 16B y 17, las realizaciones de la presente invencion incluyen perfiles
aerodinamicos que tienen una o mas ranuras definidas con contornos suavemente aerodinamicos y sin un entrante
no aerodinamico. Estas ranuras incluyen un canal perfectamente aerodinamico, disefiado aerodinamicamente liso.
Eliminar el entrante no aerodinamico y definir la ranura como un canal perfectamente aerodinamico,
aerodinamicamente liso permite que la ranura se abra durante el crucero y otras condiciones transénicas para
conseguir una mejora de rendimiento en el crucero u otra condicién transonica.

Ademas de proporcionar un perfil aerodinamico con una ranura de crucero tal como se acaba de describir, la forma
global o contorno de un perfil aerodinamico también puede disefiarse especificamente para sacar partido del efecto
de ranura (el efecto de ranura se describe anteriormente). Una comparacion de las Figuras 16A y 16B muestra las
diferencias ejemplares entre las formas de perfil aerodinamico de un perfil aerodinamico ranurado 523 y un perfil
aerodinamico sin ranuras convencional 101. Por ejemplo, el extradés 583 del perfil aerodinamico ranurado 523 es
generalmente mas plano que el extradés 93 del perfil aerodinamico convencional 101, aunque también hay sutiles
diferencias adicionales entre las formas de perfil aerodinamico.

Desplegar una aleta de crucero (una aleta que define al menos una ranura de crucero) requiere menos movimiento
hacia popa de la aleta que el movimiento hacia popa requerido para desplegar una aleta hipersustentadora de una
sola ranura convencional. Por ejemplo, y tal como se muestra en las Figuras 20 a 22, se requiere un movimiento
hacia popa sustancial de la aleta hipersustentadora de una sola ranura convencional 602 para abrir el entrante 612
suficientemente como para no impedir el flujo de aire a través de la ranura 620. Por otra parte, las realizaciones de la
invencién incluyen una ranura de crucero que permanece sustancialmente abierta cuando la aleta de crucero que
define la ranura de crucero esta en su posicién totalmente retraida, aunque la superposicién entre la aleta de crucero
y el elemento principal del perfil aerodinamico es preferentemente corta. Como el movimiento hacia popa sustancial
de la aleta de crucero entre sus posiciones de crucero y de hipersustentacion tenderia a abrir la ranura de crucero
excesivamente y perjudicar el rendimiento hipersustentador, el movimiento hacia popa de la aleta de crucero durante
el despliegue entre sus posiciones de crucero y de hipersustentacion preferentemente se minimiza en al menos
algunas realizaciones de la invencion.

Un sistema hipersustentador de borde posterior puede estar integrado de diversas maneras con un perfil
aerodinamico ranurado.

Para aquellas partes a lo largo de la envergadura del ala que no definen una ranura de crucero, el sistema
hipersustentador de borde posterior no tendra que alojar una ranura de crucero. Por consiguiente, puede emplearse
cualquiera de una amplia gama de opciones de aleta hipersustentadora convencional para estas partes del ala que
no incluyen una ranura de crucero.

A lo largo de las partes de la envergadura del ala que incluyen una o mas ranuras de crucero, puede emplearse una
diversidad de opciones. Por ejemplo, al menos una realizacion incluye una aleta que define al menos una ranura de
crucero y que también se usa como aleta hipersustentadora de una sola ranura mediante un aumento del angulo de
deflexién. Ya sea definiendo la ranura de crucero o usandose como aleta hipersustentadora de una sola ranura, los
mismos contornos del ala y la aleta permanecen expuestos al flujo de aire pero a diferentes angulos de deflexién de
la aleta.

Algunas realizaciones incluyen un perfil aerodindmico que tiene al menos una ranura de crucero y al menos una
ranura hipersustentadora convencional, colocada preferentemente aguas arriba de la ranura de crucero. En estas
realizaciones, la ranura de crucero también puede servir como ranura hipersustentadora.

En realizaciones preferidas de un ala con ranuras de envergadura parcial, una ranura de crucero esta definida
Unicamente a lo largo de una parte externa del ala, como la parte que se extiende respecto a la envergadura entre la
discontinuidad de la planta alar y la punta del ala. Ademas de la ranura de crucero, la parte externa también puede
incluir un sistema hipersustentador de borde posterior. La ranura de crucero puede funcionar como la Unica ranura
hipersustentadora para la parte externa del ala, o la ranura de crucero puede funcionar como una ranura
hipersustentadora con una o mas ranuras hipersustentadoras convencionales distintas que estan definidas por la
parte externa del ala.

En al menos una realizacion preferida de un ala con ranuras de envergadura parcial, una ranura de crucero no esta
definida por una parte interna, como la parte que se extiende respecto a la envergadura entre el encastre del alay la
discontinuidad de la planta alar. En cambio, la parte interna incluye un sistema hipersustentador de borde posterior
convencional cuyo despliegue abre una o mas ranuras hipersustentadoras y uno o mas entrantes no aerodinamicos
aguas arriba de las ranuras hipersustentadoras. Durante el vuelo de crucero, sin embargo, el sistema
hipersustentador de borde posterior preferentemente esta retraido para cerrar las ranuras hipersustentadoras y
eliminar los entrantes que no son currentilineos.
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REIVINDICACIONES

1. Un ala de avion en flecha (10; 210; 310; 410) que tiene una envergadura y que comprende un perfil
aerodinamico, comprendiendo dicho perfil aerodinamico:

al menos un elemento de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) que tiene un extradés (40;
583) y un intradds (42; 584);

al menos un elemento de perfil aerodindmico posterior (38; 238; 338; 438; 561) que tiene un extradods (48;
564) y un intradds (50; 570); y

al menos una ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412°, 412”; 562) definida por el perfil aerodinamico
durante al menos una condicion transoénica del perfil aerodinamico, permitiendo la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’;
412, 412’, 412”; 562) que una parte del aire que circula a lo largo del intradds (42; 584) del elemento de perfil
aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) se divida y circule sobre el extradds (48; 564) del elemento de perfil
aerodinamico posterior (38; 238; 338; 438; 561) para conseguir una mejora de rendimiento en la condicion
transoénica;

caracterizada por que:

el ala de avion (10; 210; 310; 410) tiene una parte interna del ala que se extiende respecto a la envergadura
desde un fuselaje del avion hasta una discontinuidad de la planta alar (32) y una parte externa del ala que se
extiende respecto a la envergadura desde la discontinuidad de la planta alar (32) hasta una punta (16) del ala (10;
210; 310; 410), en la que la parte interna del ala incluye un perfil aerodinamico que tiene una cuerda relativamente
larga para permitir la retraccion de un tren de aterrizaje del avién y un coeficiente de sustentacion seccional (C))
relativamente bajo comparado con el de toda el ala (10; 210; 310; 410); y

la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) se extiende respecto a la envergadura Unicamente
a lo largo de una parte de la envergadura del ala (10; 210; 310; 410), constituyendo la parte interna del ala una zona
del ala sin ranuras (22).

2. El ala (10; 210; 310; 410) de la reivindicacion 1, caracterizada por que la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’;
412, 412’, 412”; 562) se extiende respecto a la envergadura desde aproximadamente la discontinuidad de la planta
alar (32) del ala (10; 210; 310; 410) hasta aproximadamente la punta (16) del ala (10; 210; 310; 410).

3. El ala (10; 210; 310; 410) de la reivindicacion 1, caracterizada por que la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’;
412, 412’, 4127; 562) se extiende sobre una parte del ala (10; 210; 310; 410) donde se produciria la separacion del
flujo de aire para afiadir resistencia aerodinamica a la condicion transoénica.

4. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la al
menos una ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) comprende una pluralidad de ranuras dispuestas
longitudinalmente a lo largo del ala (10; 210; 310; 410).

5. El ala (10; 210; 310; 410) de la reivindicacion 4, caracterizada por al menos una parte del ala ranurada
dispuesta entre dos zonas del ala sin ranuras.

6. El ala (10; 210; 310; 410) de la reivindicaciéon 4, caracterizada por al menos una zona del ala sin ranuras
dispuesta entre dos zonas del ala ranuradas.

7. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la ranura
(12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 4127; 562) incluye un canal aerodinamicamente liso definido entre los elementos
de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y posterior (38; 238; 338; 438; 561) sin un entrante no
aerodinamico.

8. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la ranura
(12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 4127; 562) esta configurada para empujar las ondas de choque generadas por el
flujo supersonico a través del ala (10; 210; 310; 410) a una posicion mas hacia popa sobre el ala (10; 210; 310; 410).

9. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la ranura
(12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) esta configurada para aumentar la capacidad de numero de Mach de
divergencia de resistencia del ala (10; 210; 310; 410) en tanto que manteniendo al menos una eficiencia
aerodinamica comparable para el ala (10; 210; 310; 410).

10. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la ranura
(12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412, 412”; 562) esta configurada para mitigar las ondas de choque y proporcionar una
velocidad de crucero mas elevada para el ala (10; 210; 310; 410).

11. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la ranura
(12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) esta configurada para mejorar el rendimiento del ala (10; 210; 310;
410) mediante al menos uno de los siguientes criterios:
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un aumento de velocidad de crucero;

un aumento de sustentacion;

un aumento de espesor;

una reduccion de flecha;

una reduccion de resistencia aerodinamica; o
una combinacion de los mismos.

12. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizado por una estructura
de accionamiento acoplada los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y posterior (38;
238; 338; 438; 561) para mover uno de los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y
posterior (38; 238; 338; 438; 561) en relaciéon con el otro elemento para compensar la ranura (12; 212, 212’; 312,
312; 412, 412', 4127; 562).

13. El ala (10; 210; 310; 410) de la reivindicaciéon 12, caracterizada por que la estructura de accionamiento esta
configurada para compensar la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) mediante al menos una de las
siguientes acciones:

ajustar una separacion que separa los elementos de perfil aerodindmico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y
posterior (38; 238; 338; 438; 561), la separacion definiendo la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562);

ajustar una altura relativa entre los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y
posterior (38; 238; 338; 438; 561);

ajustar un angulo entre los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y posterior
(38; 238; 338; 438; 561); o

una combinacion de las mismas.

14. El ala (10; 210; 310; 410) de la reivindicacion 12 6 13, caracterizada por que la estructura de accionamiento
esta configurada para cerrar la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) durante al menos una
condicion subsoénica y para abrir la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) durante la condicion
transonica.

15. El ala (410) de cualquiera de las reivindicaciones 12 a 14, caracterizada por que la ranura (412, 412’, 412”)
incluye una pluralidad de segmentos dispuestos longitudinalmente a lo largo del ala (410), cada uno de los
segmentos siendo ajustable independientemente por la estructura de accionamiento para permitir la compensacion
de la ranura diferentemente en ubicaciones diferentes a lo largo de la envergadura.

16. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones 12 a 15, caracterizada por que:
el elemento de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) comprende una parte principal del ala;
el elemento de perfil aerodinamico posterior (38; 238; 338; 438; 561) comprende una aleta; y

la estructura de accionamiento es una estructura de accionamiento de aleta configurada para compensar la
aleta durante el crucero para mejorar el rendimiento del ala (10; 210; 310; 410) durante el crucero.

17. El ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes, caracterizada por que la
condicién transénica es una condicién de crucero o una maniobra.

18. Un avién que comprende el ala (10; 210; 310; 410) de cualquiera de las reivindicaciones precedentes.

19. Un procedimiento para hacer volar un ala de avién en flecha (10; 210; 310; 410) que comprende usar al
menos una ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412, 412”; 562) definida por el ala (10; 210; 310; 410) para desviar
una parte del aire que circula a lo largo de un intradds (42; 584) del ala (10; 210; 310; 410) para que se divida y
circule sobre un extradds (48; 564) del ala (10; 210; 310; 410) durante al menos una condicién transoénica del ala
(10; 210; 310; 410), la desviaciéon al menos retrasando la separacion del flujo de aire que se produciria para afadir
resistencia aerodinamica a la condicién transoénica para conseguir una mejora de rendimiento en la condicion
transonica,

caracterizado por que:

el ala de avion (10; 210; 310; 410) tiene una parte interna del ala que se extiende respecto a la envergadura
desde un fuselaje del aviéon hasta una discontinuidad de la planta alar (32) y una parte externa del ala que se
extiende respecto a la envergadura desde la discontinuidad de la planta alar (32) hasta una punta (16) del ala (10;
210; 310; 410), en la que la parte interna del ala incluye un perfil aerodindmico que tiene una cuerda relativamente
larga para permitir la retraccion de un tren de aterrizaje del avién y un coeficiente de sustentacion seccional (C))
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relativamente bajo comparado con el de toda el ala (10; 210; 310; 410); y

la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) se extiende respecto a la envergadura Unicamente
a lo largo de una parte de la envergadura del ala (10; 210; 310; 410), constituyendo la parte interna del ala una zona
del ala sin ranuras (22).

20. El procedimiento de la reivindicacion 19, caracterizado por compensar la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’
412, 412’, 412”; 562) durante la condicion transénica.

21. El procedimiento de la reivindicacién 20, caracterizado por que compensar la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’;
412,412, 412”; 562) comprende al menos una de las siguientes acciones:

ajustar una separacién que separa los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y
posterior (38; 238; 338; 438; 561), la separacion definiendo la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562);

ajustar una altura relativa entre los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y
posterior (38; 238; 338; 438; 561);

ajustar un angulo entre los elementos de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y posterior
(38; 238; 338; 438; 561); o

una combinacion de las mismas.

22. El procedimiento de la reivindicacion 20 6 21, caracterizado por que compensar la ranura (12; 212, 212’; 312,
312’; 412, 412’, 412”; 562) comprende abrir la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) cuando se esta
en o cerca de la condicion transoénica.

23. El procedimiento de cualquiera de las reivindicaciones 19 a 22, caracterizado por cerrar la ranura (12; 212,
212’; 312, 312’; 412, 412, 412”; 562) durante al menos una condicion subsénica del ala (10; 210; 310; 410).

24. El procedimiento de cualquiera de las reivindicaciones 19 a 23, caracterizado por que la ranura (12; 212, 212’;
312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) incluye un canal aerodinamicamente liso definido entre los elementos de perfil
aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) y posterior (38; 238; 338; 438; 561) sin un entrante no aerodinamico.

25. El procedimiento de cualquiera de las reivindicaciones 20 a 24, caracterizado por que:
el elemento de perfil aerodinamico anterior (36; 236; 336; 436; 560) comprende una parte principal del ala;
el elemento de perfil aerodinamico posterior (38; 238; 338; 438; 561) comprende un conjunto de aleta; y

compensar la ranura (12; 212, 212’; 312, 312’; 412, 412’, 412”; 562) comprende accionar el conjunto de
aleta.

26. El procedimiento de cualquiera de las reivindicaciones 19 a 25, caracterizado por que la condicion transonica
es una condicion de crucero o una maniobra.
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