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1. INTRODUCCIÓN 

1.1 ABSTRACT 
Este trabajo tiene por objeto el diseño, la construcción y la realización de ensayos en vuelo 

de un aeromodelo DLG (Discus Launch Glider). A tal efecto, se han expuesto el nacimiento 

y la regulación de esta disciplina del aeromodelismo conocida por las siglas F3K. A partir 

de los requerimientos técnicos, se enumeran las soluciones constructivas posibles y se 

justifica la opción finalmente adoptada. A continuación se describe en detalle el proceso 

constructivo de nuestro prototipo. El TFG concluye con descripción y valoración de las 

primeras pruebas de vuelo. 

 

The purpose of this work is the design, construction and flight testing of a DLG model 

airplane (Discus Launch Glider). For this purpose, the birth and regulation of this 

discipline of aeromodelling known by the acronym F3K have been exposed. Departing 

from the technical requirements, the possible constructive solutions are enumerated and 

the option finally adopted is justified. The construction process of our prototype is then 

described in detail. This Final Degree Thesis concludes with the description and 

assessment of the first flight tests.  
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1.3 OBJETIVO DEL TRABAJO 
El objetivo de este proyecto se centra en el diseño, la fabricación y la realización de 

ensayos en vuelo de un aeromodelo DLG (Discus Launch Glider) dirigido  por control 

remoto. Para ello se realizará un análisis de los modelos actuales, prestando especial 

atención a los aspectos constructivos y aerodinámicos. 
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1.4 ALCANCE DEL TRABAJO 
Las tareas previstas a realizar con tal de alcanzar dicho objetivo se pueden distribuir en 

las tres principales etapas que componen este proyecto: 

1.4.1 DISEÑO 
Por lo que al diseño se refiere, estas se pueden clasificar a su vez en análisis aerodinámico 

y prototipado. 

1.4.1.1 ANÁLISIS AERODINÁMICO 
A continuación se presentan las principales tareas de carácter aerodinámico. Es de 

destacar que en ellas predomina el uso de análisis mediante flujo potencial, ya que este 

permite analizar de forma rápida distintas configuraciones. 

ALAS 

¶ Análisis de la aerodinámica a bajos números de Reynolds 

¶ Elección de los perfiles aerodinámicos (familia de perfiles) 

¶ Forma en planta 

¶ Inclusión de diedro geométrico  

 

ESTABILIZADORES 

¶ Primer dimensionado de los estabilizadores horizontal y vertical  y de las distancia 

entre el centro aerodinámico del ala y el de los empenajes ὒȟὒ  mediante el 

volumen de cola horizontal (Vh) y vertical (Vv) 

¶ Estudio de la estabilidad estática longitudinal 

¶ Estudio de la estabilidad lateral-direccional 

Para la realización de dicho análisis se utilizarán, entre otras herramientas, el programa 

XFLR5, un software de código abierto orientado a aviones que operan a bajos números de 

Reynolds (aeromodelos). Dicha herramienta permite el estudio de flujo bidimensional 

sobre perfiles aerodinámicos mediante la inclusión de XFOIL y el análisis de flujo 

tridimensional sobre elementos como alas, estabilizadores o conjuntos mediante rutinas 

basadas en la teoría de flujo potencial de Vortex Lattice Method (VLM). 

 

1.4.1.2 ASPECTOS CONSTRUCTIVOS 
A continuación se detallaran las tareas asociadas a los principales componentes del 

modelo que son las alas, el fuselaje y los empenajes.  

ALAS 

¶ Diseño de las costillas 

¶ Diseño de la piel estructural 

¶ Diseño de los largueros 

¶ Diseño de los refuerzos de unión de las dos semialas 

¶ Diseño de los mecanismos de transmisión de los flaperones 

 



13 
 

FUSELAJE 
El fuselaje se compone de una cápsula (en inglés, pod) en su parte anterior y de una 

botavara (en inglés, boom) en su parte posterior. En esta cápsula se alberga la electrónica 

(servomotores, receptor, batería y altímetro) y cuenta con un asiento para las alas, que se 

adapta al perfil de la raíz alar y al diedro geométrico presente en ala. Por otro lado, en la 

parte posterior de la botavara se fijan los empenajes.  

Por la necesidades de maquinaria de precisión (de la cual no se dispone) para la 

construcción de los moldes necesarios para la fabricación del fuselaje; se ha decido 

adquirir uno ya fabricado. Los detalles del mismo se expondrán a lo largo de esta memoria.  

 

EMPENAJES 

¶ Diseño de la configuración estructural 

¶ Diseño de los refuerzos 

¶ Diseño de los mecanismos de transmisión de los timones 

Un exhaustivo análisis de tipo estructural para asegurar la integridad de los distintos 

componentes durante las etapas más críticas de la envolvente de vuelo de dicho modelo, 

como pueden ser el lanzamiento, o durante maniobras bruscas conllevaría un tiempo del 

que no disponemos, dado que dicho análisis está sujeto a condiciones de gran variabilidad 

y complejidad de modelado. No obstante, el cumplimiento del anterior objetivo (asegurar 

la integridad de los distintos componentes) se alcanza razonablemente prestando atención 

a modelos ya fabricados y ampliamente probados en el diseño de los mismos.  

 

1.4.2 FABRICACIÓN 
Las tareas a realizar durante la etapa de fabricación del prototipo son principalmente: 

¶ Compra del material y los componentes electrónicos necesarios 

¶ Obtención de los archivos CAM (Computer-Aided Manufacturing) para la 

fabricación de las piezas que lo requieran 

¶ Verificación y ensamblaje de los distintos componentes 

 

1.4.3 ENSAYOS EN VUELO 
Finalmente por lo que se refiere a los ensayos en vuelo, se ha realizado: 

¶ Recopilación de información acerca de las corrientes de aire térmicas (condiciones 

climatológicas que las favorecen, zonas donde predominan, técnicas de ascenso) 

¶ Adquisición y vuelo de un modelo comercial moderno 

¶ Puesta a punto del prototipo  

¶ Análisis del comportamiento en vuelo y comparación con las prestaciones de un 

modelo comercial moderno. 
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1.5 REQUERIMIENTOS DEL TRABAJO 
Atendiendo a la normativa de la FAI (Fédération Aéronautique Internationale, con sede en 

Lausana) para la categoría F3K (reconocida desde el año 2007) correspondiente a los 

planeadores DLG, los modelos deben reunir las siguientes especificaciones1: 

¶ Envergadura máxima: de 1500 mm 

¶ Peso máximo: 600 gr 

¶ Radio mínimo de la cápsula del fuselaje: 5 mm (en todas las direcciones) 

¶ No se permite el uso de elementos que no estén integrados en el modelo durante y 

después del lanzamiento o que puedan ser retraídos y extraídos durante la 

operación del modelo 

 

A demás para este proyecto, se han propuesto los siguientes requerimientos: 

¶ Todas las superficies de control deben ser controlables (flaperones, timón, 

profundidad y dirección) 

¶ El coste de fabricación de dicho modelo debe ser inferior al de los modelos 

actuales de competición 

¶ El modelo debe presentar unas características de vuelo aceptables y una masa 

contenida de entre ά σππτππ Ὣὶ 

¶ No se pretende realizar un modelo concebido para batir a los actuales modelos de 

competición 

  

                                                             
1 Normativa extraída de: http://www.teamusaf3k.com/?page_id=149  

http://www.teamusaf3k.com/?page_id=149
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1.6 UTILIDAD DEL TRABAJO 
Debido a mi gran interés y a la práctica constante de aeromodelismo durante los últimos 

diez años, me he propuesto de acuerdo con mi tutor, elaborar un trabajo de final de grado 

consistente en el diseño, la fabricación y la prueba de un planeador DLG atendiendo a la 

normativa vigente de la FAI para la categoría de F3K.  

Se pretende desarrollar un prototipo pensando en el aeromodelista, de nivel intermedio, 

que pretenda familiarizarse con la categoría F3K, sin tener que realizar el importante 

desembolso que comporta adquirir uno de los modelos avanzados que ofrece el mercado. 

Insistimos en la referencia al aeromodelista de nivel intermedio, dado que la construcción 

y vuelo de un F3K no están indicados para un aeromodelista principiante. Ello por varias 

razones: por un lado, la falta de propulsión dificulta el despegue (que ha de basarse en la 

técnica de lanzamiento que, a su vez, requiere de cierta habilidad) y no permite, en la 

mayoría de los casos, abortar aterrizajes mal planteados (algo bastante frecuente en las 

etapas iniciales). Por otro, la total dependencia de las prestaciones del modelo de un peso 

extremadamente contenido, hacen de los F3K unos modelos sumamente frágiles. 

Finalmente, la puesta a punto de estos modelos (especialmente el trimado y las mezclas 

aplicadas a las superficies de control para las distintas condiciones de vuelo) son 

sensiblemente más complejas comparadas con las de los modelos de iniciación. 

Y, last but not least, con este proyecto pretendemos llevar a la práctica buena parte de los 

conocimientos asimilados durante la realización del Grado en Ingeniería en Vehículos 

Aeroespaciales, en especial los relacionados con los campos de la Aerodinámica y de la 

Mecánica del Vuelo. 
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2. DESARROLLO 

2.1 ESTADO DEL ARTE2 
Desde finales de los años setenta, existen competiciones reguladas de planeadores 

lanzados a mano (englobados dentro de la categoría HLG, Hand Launch Gliders). El F3K 

(DLG, Discus Launch Gliders) constituye un significativo avance al optimizar la energía 

transferida al modelo durante el lanzamiento, que se beneficia de la cantidad de 

movimiento (momentum) almacenada durante el giro del piloto, en todo similar a la 

disciplina atlética de lanzamiento de disco.  

La construcción clásica de los modelos DLG se basaba en el uso madera de balsa y 

contrachapado y técnicas constructivas al alcance de un aeromodelista aficionado. El 

desarrollo del F3K ha dado paso, sin embargo, a la introducción de materiales compuestos 

y las consiguientes técnicas de construcción avanzadas para dar forma a estos nuevos 

materiales (costosos moldes de aluminio u otros materiales, obtenidos mediante técnicas 

de corte numérico, etc.)  

El empleo de estas técnicas permite superar las limitaciones impuestas por la construcción 

clásica de modelos, en términos de ajustes y tolerancias dimensionales. 

Los modelos comerciales actuales (cuyo precio oscila en torno Á ÌÏÓ χππ ΌɊ ÓÅ ÏÆÒÅÃÅÎ ÅÎ 

tres distintas configuraciones (Light, Regular y Strong) según a las condiciones viento en 

las que deban operar. 

La victoria en las competiciones de F3K corresponde al piloto que mejor se ciña al 

programa dictado por la organización, que incluye un número de lanzamientos, duración 

del vuelo y recepción del modelo, en unos intervalos de tiempo preestablecidos. 

En el apartado 1.5 se hace una descripción completa de los requerimientos técnicos de 

estos modelos y en el apartado 3 se detalla mejor la experiencia de vuelo (lanzamiento, 

aprovechamiento de térmicas, etc.) 

 

Figura 1: Detalle del lanzamiento (izquierda) y la recepción del modelo Snipe 2 (derecha)3  

                                                             
2 Información extraída de: http://www.teamusaf3k.com/?page_id=44 
3 Imágenes extraída de: http://f3j.in.ua/snipe -2.html?#tab3 

http://www.teamusaf3k.com/?page_id=44
http://f3j.in.ua/snipe-2.html?#tab3
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2.2 DISEÑO 

2.2.1 ASPECTOS AERODINÁMICOS 

 

INTRODUCCIÓN 
Un útil parámetro adimensional en el estudio aerodinámico es el número de Reynolds, que 

resulta de la adimensionalización de las ecuaciones de gobierno de los fluidos de Navier 

Stokes. Para un flujo incompresible y newtoniano se tiene que4: 

‬ό

‬ὸ
ό ᶯό ὴɳ

ρ

ὙὩ
ᶯό ( 1 )  

Donde ό, ὴ, ὸ representan el vector velocidad, la presión y el tiempo normalizados con 

unas variables características de velocidad (Ὗȟ  tiempo (  y presión dinámicas ”Ὗ  

respectivamente. 

Con esto, el grupo adimensional Re se define como: 

ὙὩ
”Ὗὒ

‘
 ( 2 )  

Donde ” es la densidad del fluido, ‘ la viscosidad dinámica y U y L son una velocidad y 

longitud característica. Alternativamente se puede interpretar dicho coeficiente como el 

cociente entre fuerzas de inercia y fuerzas viscosas. 

ὙὩ
ὪόὩὶᾀὥί ὭὲὩὶὧὭὥ

ὪόὩὶᾀὥί ὺὭίὧέίὥί
 ( 3 )  

A bajos números de Re las fuerzas viscosas prevalecen sobre las fuerzas de inercia, y 

predomina la transmisión de cantidad de movimiento entre capas de fluido adyacentes 

por medio de los esfuerzos cortantes introducidos por la viscosidad (Ȱmomentum 

difussionȱ). Se trata de un flujo ordenado, laminar, sin flujos normales a la corriente ni 

torbelli nos.  

De distinto modo a altos números de Re la menor autoridad de las fuerzas viscosas 

permite amortiguar en menor medida aumentos locales de cantidad de movimiento 

generándose así un flujo caótico y desordenado.  

A medio camino entre estos dos regímenes se encuentra el régimen crítico, en el que se 

produce la transición de flujo laminar a turbulento. Se trata de un estado de difícil 

resolución ya que al solapar ambos regímenes no permite asumir las hipótesis que 

simplifican el estudio de estos dos fenómenos por separado. 

En el estudio de alas y perfiles aerodinámicos predomina el uso de la cuerda (ὧ) como 

longitud característica y el de la velocidad de corriente libre Ὗ  como velocidad 

característica; con lo que se define un ὙὩ: 

ὙὩ
”Ὗ ὧ

‘
 ( 4 )  

                                                             
4 Extraído de John McArthur, Ȱ!%2/$9.!-)#3 /& 7).'3 !4 ,/7 2%9./,$3 .5-"%23ȱ, p.2-4 
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Como norma general cuando ὙὩ ρπ las zonas laminares y de transición tienen un 

efecto relativamente pequeño en las fuerzas aerodinámicas y en los cálculos se usan 

aproximaciones y modelos de capa límite turbulenta. 

Por otro lado cuando ὙὩ ρπ el importante efecto de las fuerzas viscosas evita en la 

mayoría de los casos la transición de flujo laminar a turbulento. 

Finalmente en el rango de ρπ ὙὩ ρπ tanto la región de flujo laminar, como la 

transición y las posteriores zonas de flujos turbulento tienen efectos significantes en las 

fuerzas aerodinámicas. 

 

AERODINÁMICA A BAJOS NÚMEROS DE RE 
En el aeromodelismo en general y en la disciplina de F3K en concreto, los modelos operan 

la mayor parte del tiempo a bajos números de ὙὩ esto es debido al reducido tamaño de 

las cuerdas medias de sus alas y a las bajas velocidades a las que operan. Conviene 

destacar que los modelos DLG cuentan con una amplia envolvente de vuelo en la que se 

alcanzan velocidades de más de Ὗ σπ ÍȾÓ  durante la etapa de lanzamiento o tan bajas 

como Ὗ τ ÍȾÓ  en condiciones cercanas a la perdida. 

Este amplio rango de velocidades tiene un claro efecto en la variación del número de ὙὩ a 

lo largo de la envergadura alar, que para el caso del prototipo desarrollado se tiene que: 

 

 

Figura 2: Variación del Re a lo largo de la envergadura en la etapa de lanzamiento (ɻЀ-1.5°; v=32.66 m/s) 5 

 

 

 

                                                             
5 Figura 2 obtenida mediante XFLR5. 
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Figura 3: Variación del Re a lo largo de la envergadura en régimen de máx. Eficiencia, E ɉɻЀσ.4°; v=6.81 m/s) 6 

En primer lugar, hay que destacar que se han tomado los regímenes de lanzamiento y 

máxima eficiencia aerodinámica (E), por presentar ὙὩ de operación considerablemente 

diferenciados y ser representativos de la envolvente de vuelo del avión.  

En el caso del lanzamiento, la zona del encastre opera a un ὙὩ τππρπ que se reduce 

hasta un ὙὩ ρππρπ en las puntas. De distinto modo, en condición de vuelo de 

máxima eficiencia se da un ὙὩ ωπρπ en la zona del encastre del ala que se reduce 

hasta un ὙὩ ςπρπ en las puntas.  

En estos regímenes, la polar (Cd-ɻɊ ÄÅ ÌÏÓ ÐÅÒÆÉÌÅÓ ÁÅÒÏÄÉÎÜÍÉÃÏÓ ÓÅ ÃÁÒÁÃÔÅÒiza por ser 

fuertemente dependiente del ὙὩ de operación. A continuación, se muestra la variación de 

las principales variables aerodinámicas (curva sustentación y polar) para el caso concreto 

del perfil del encastre, en las citadas condiciones de vuelo de lanzamiento ὙὩ

τππρπ y máx. Eficiencia (ὙὩ ωπρπ7 . Para dicho análisis se ha utilizado el perfil 

de la raíz alar (20120105-60) de la familia Synergy desarrollada por Gerald Taylor.8 

 

Perfil 
Espesor máx. 
(% cuerda) 

Pos. espesor máx. 
(% cuerda) 

Curvatura máx. 
(% cuerda) 

Pos. curvatura máx. 
(% cuerda) 

20120105-60 6.34 23.23 1.61 34.34 

TABLA 1: Características perfil Synergy 20120105-60 

                                                             
6 Figura 3 obtenida mediante XFLR5. 
7 Curva de sustentación, polar y eficiencia aerodinámica obtenidas mediante la inclusión de XFoil de XFLR5. 
8 Perfil extraído de: https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1577149 -Some-speculative-work -
for-a-different -direction-for-DLG-wings-for-2012-%28Synergy%29 
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Figura 4: Curva de sustentación en para los Rec de máx. E y lanzamiento 

 

Figura 5: Polar para los Rec de máx. E y lanzamiento 

 

Figura 6: Eficiencia aerodinámica para los Rec de máx. E y lanzamiento 
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Empezando con la Figura 4, si bien el perfil operando en condiciones de lanzamiento 

presenta mayores coeficientes de sustentación para la mayor parte de ángulos de ataque, 

no se aprecia una gran dependencia a de la curva de sustentación con el ὙὩ de operación.  

De forma distinta, en la Figura 5 se puede apreciar como la polar si presenta una fuerte 

dependencia del ὙὩ de operaciónȠ Ù ÅÓ ÑÕÅ ÐÁÒÁ ÜÎÇÕÌÏ ÄÅ ÁÔÁÑÕÅ ÎÕÌÏ ɉɻЀπЈɊ ÅÌ 

coeficiente de resistencia aerodinámica pasa de ὅ πȢππυρ2 en régimen de lanzamiento 

ὙὩ τππρπ) a ὅ πȢπρπτψ en régimen de crucero ὙὩ ωπρπ; por lo que se 

duplica. 

Esta importante reducción del coeficiente de resistencia aerodinámica con el aumento del 

ὙὩ de operación se traduce también en un importante aumento de la eficiencia 

aerodinámica del perfil, como se puede apreciar en la Figura 6. 

Una de las explicaciones más comunes para este aumento de resistencia aerodinámica a 

bajo números de ὙὩ, es la existencia de una LSB (Laminar Separation Bubble); si bien se 

trata de una teoría que ha presentado complicaciones en su demostración experimental en 

túneles de viento, debido principalmente a la pequeña magnitud de las fuerzas 

aerodinámicas en estas condiciones de operación y a su dependencia con los niveles de 

turbulencia presentes en el túnel.  

La citada LSB, consiste en la separación de una capa límite laminar al encontrar un 

gradiente adverso de presión. Posteriormente, debido a la inestabilidad presente en esta, 

se produce su transición a régimen turbulento . El mayor mezclado de este régimen, 

transporta cantidad de movimiento de la corriente libre a lo largo de la misma. Cuando el 

transporte de cantidad de movimiento es suficiente, la citada capa límite turbulenta se 

vuelve a adherir a la superficie, cerrando así la burbuja de separación.9 

A continuación se presenta un esquema de la formación de una LSB: 

 

Figura 7: Esquema de la formación de una LSB10 

 

                                                             
9 Extraído de John McArthur, Ȱ!%2/$9.!-)#3 /& 7).'3 !4 ,/7 2%9./,$3 .5-"%23ȱ, p.17-18 
10 Figura extraída de John McArthur, Ȱ!%2/$9.!-)#3 /& 7).'3 !4 ,/7 2%9./,$3 .5-"%23ȱ, p. 18 
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Si bien tanto los perfiles delgados como los de mayor espesor sufren el anterior 

comportamiento (aumento considerable de la resistencia aerodinámica) a bajos números 

de ὙὩ, los primeros presentan mejores características aerodinámicas, en especial 

presentan una mejor eficiencia aerodinámica. 

 

FAMILIA DE PERFILES 
El concepto que da título a este apartado, se refiere a un conjunto de perfiles desarrollados 

para trabajar de forma óptima conjuntamente. Es más, durante el diseño aerodinámico de 

un ala, la utilización de distintos perfiles que cuenten por separado con buenas 

características aerodinámicas pero que dichas se alcancen en regímenes muy dispares 

(ὙὩȟ ɻóptimo) no es la mejor aproximación. 

Ya en el periodo 2001-2003 cuando Mark Drela (reconocido investigador del MIT) 

desarrolló sus dos prototipos DLG, el SuperGee y el SuperGee II11, aplico el citado concepto 

desarrollando a su vez dos familias de perfiles. Para el caso del SuperGee la compuesta por 

los perfiles AG45c-03, AG46c-03 y AG47c-03. Y posteriormente para el caso del SuperGee 

II la compuesta por los perfiles AG455ct-02r, AG46ct-02r y AG47ct-02r. Ordenados según 

su posición a lo largo de la envergadura del ala. 

A continuación se detallan las características de estas dos familias de perfiles12: 

Perfil 
Espesor máx. 
(% cuerda) 

Pos. espesor máx. 
(% cuerda) 

Curvatura máx. 
(% cuerda) 

Pos. curvatura máx. 
(% cuerda) 

AG45c-03 6.93 23.25 2.57 38.40 

AG46c-03 6.03 23.25 2.28 41.43 

AG47c-03 5.06 22.24 1.96 45.47 

AG455ct-02r 6.47 22.22 1.83 32.32 

AG46ct-02r 6.08 23.23 1.69 32.32 

AG47ct-02r 4.99 21.21 1.30 33.33 

TABLA 2: Características de las dos familias de perfiles desarrolladas por Mark Drela para sus prototipos DLG 

Se puede apreciar que se trata de perfiles delgados con un espesor máximo ὸ χ υ Ϸ 

cuerda, que se va reduciendo conforme nos alejamos de la raíz alar, juntamente con la 

curvatura máxima. Esto permite que los perfiles de las estaciones más alejadas del 

                                                             
11 Datos extraídos de:  
http://www.charl esriverrc.org/articles/supergee/supergee.pdf 
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SG2/supergee2.pdf  
12 Características extraídas de: 
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SuperGeeI.htm  
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SuperGeeII.htm  

 

http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/supergee.pdf
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SG2/supergee2.pdf
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SuperGeeI.htm
http://www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SuperGeeII.htm
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encastre sean menos exigentes con el flujo; y es que al contar con cuerdas aerodinámicas 

más pequeñas en comparación con las cercanas a la raíz, operan a menores ὙὩ. 

Además se puede observar que la evolución entre la primera y la segunda familia, si bien 

no se traduce en grandes cambios de espesor máximo, sí que supone una reducción 

significativa en lo que a curvatura máxima se refiere. En primer lugar, la reducción de 

espesor encuentra sus limitaciones en el desarrollo de nuevas técnicas constructivas que 

permitan mantener la integridad estructural del conjunto mediante secciones más 

delgadas. Por otro lado, la reducción de la curvatura máxima está estrechamente 

relacionada con el peso final del modelo, de este modo el aligeramiento del peso en orden 

de vuelo permite a su vez reducir la curvatura máxima media de las alas. 

Una herramienta útil a la hora de determinar la posición de los distintos perfiles a lo largo 

de la envergadura es el parámetro adimensional ὙὩ ὅ, al que otros autores se refieren 

como ȬÒÅÄÕÃÅÄ 2ÅÙÎÏÌÄÓ ÎÕÍÂÅÒȭ. Es por este motivo que Drela asigna a cada uno de sus 

perfiles el valor de dicho parámetro para el que han sido optimizados: 

Perfil AG45c-03 
AG455ct-02r 

AG46c-03 
AG46ct-02r 

AG47c-03 
AG47ct-02r 

ὙὩ ὅ 52·103 40·103 25·103 

TABLA 3: ὙὩ ὅ correspondiente a la familia de perfiles desarrolladas por Mark Drela 

 

Aplicando la definición de ὙὩ (introduciendo la viscosidad cinemática, ʉɊ Ù asumiendo un 

vuelo simétrico, rectilíneo, estacionario y con las alas a nivel en el que la sustentación es 

aproximadamente el peso (,Ђ7), tenemos que: 

ὅ
ὒ

πȢυ”Ὗ Ὓ

ς

”Ὗ

ὡ

Ὓ
 ( 5 )  

  

ὙὩ ὅ
Ὗ ὧ

’

ρ

Ὗ

ς

”

ὡ

Ὓ

ὧ

’

ς

”

ὡ

Ὓ
 ( 6 )  

 

Donde W hace referencia al peso y S a la superficie alar. 

 

Con todo esto, se obtiene un parámetro adimensional que a diferencia del número de 

Reynolds convencional, no depende de la velocidad (Ὗ ). Y es que se mantiene 

prácticamente constante a lo largo de la envolvente de vuelo del modelo; en otras 

palabras, a elevadas velocidades el alto valor de ὙὩ es compensado con un menor valor de 

ὅ por lo contrario a bajas velocidades el menor valor de ὙὩ es compensado por un 

mayor valor de ὅ. 
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Es más, conociendo la carga alar ȟ ÌÁ ÄÅÎÓÉÄÁÄ Ù ÌÁ ÖÉÓÃÏÓÉÄÁÄ ÃÉÎÅÍÜÔÉÃÁ ɉʉɊ ÕÎÏ ÐÕÅÄÅ 

determinar la cuerda necesaria para obtener el ὙὩ ὅ de diseño del perfil en una 

estación determinada del ala. 

3É ÂÉÅÎ ÅÓÔÅ ÐÁÒÜÍÅÔÒÏ ÁÄÉÍÅÎÓÉÏÎÁÌ ɉȬÒÅÄÕÃÅÄ 2ÅÙÎÏÌÄÓ ÎÕÍÂÅÒȭɊ resulta de utilidad en las 

primeras iteraciones del diseño preliminar, aún queda margen de mejora. Es decir, la ley 

de cuerdas a lo largo de la envergadura que se satisfaga el reduced Reynolds number de los 

distintos perfiles involucrados, no necesariamente será la óptima. 

 

ACTUACIONES DEL PLANEADOR 
Antes de continuar avanzando con el diseño aerodinámico, es de interés, analizar las 

actuaciones del planeador. 

Para ello se ha referencia a las ecuaciones en ejes viento que rigen un vuelo estacionario, 

simétrico y rectilíneo con las alas a nivel: 

 

 

Figura 8: Equilibrio de fuerzas en el planeador13. 

 

 

 

                                                             
13 Figura 8 extraída de: Gómez Tierno, Miguel Ángel, Pérez Cortés, Manuel and Puentes Marquez, César. 

Mecánica del vuelo. Madrid : Garceta, 2012, p. 60. 
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Equilibrio de fuerzas en el eje x-viento: 

Ὀ ὡίὭὲ‎π  ( 7 )  

 

Equilibrio de fuerzas en el eje z-viento: 

ὒ ὡὧέί‎π  ( 8 )  

Donde L (Lift) y D (Drag) son las proyecciones perpendicular y paralela sobre la dirección 

de la corriente libre de la resultante de las fuerzas aerodinámicas (FA) que actúan sobre el 

planeador. Por otro lado ‎ hace referencia al ángulo de descenso.  

Dividiendo las ecuaciones (7) y (8) se puede obtener una relación entre el ángulo de 

descenso y la eficiencia aerodinámica (Ὁ ): 

ÔÁÎ‎
Ὀ

ὒ

ὅ

ὅ

ρ

Ὁ
 ( 9 )  

 

Donde ὅ ώ ὅ  son los coeficientes sustentación y resistencia aerodinámica 

respectivamente. 

Con la anterior expresión, se puede apreciar que el ángulo de descenso es inversamente 

proporcional a la eficiencia aerodinámica. Esto es, cuanto mayor sea la eficiencia 

aerodinámica menor será el ángulo de planeo y consecuentemente mayor será el alcance 

del planeador. 

Además asumiendo la hipótesis de que este ángulo de descenso es pequeño, de modo que:  

ÃÏÓ‎ ρ 
ÓÉÎ‎ ‎ 
ÔÁÎ‎ ‎ 

( 10 ) 

 

Y que la polar del avión es parabólica, de modo que se puede escribir como: 

ὅ ὅ Ὧὅ   ( 11 ) 

Donde ὅ  y k son los coeficientes de la polar y se refieren a las contribuciones de la 

resistencia parásita e inducida respectivamente. 

Se obtiene que: 

Ὁ
ὅ

ὅ

ὅ

ὅ Ὧὅ  
 ( 12 ) 
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Por otro lado, haciendo referencia a la velocidad de descenso (ὺ  del planeador se tiene 

que: 

ὺ ὺίὭὲ‎ὺ‎ 
ὒ ὡὧέί‎ὡ 

( 13 ) 

 

Donde ὺ hace referencia a la velocidad aerodinámica del avión. 

Escribiendo la velocidad aerodinámica del planeador en términos de la sustentación se 

obtiene: 

ὺ
ςὡ

”Ὓὅ
 ( 14 ) 

 

E introduciendo la definición del ángulo de descenso presentada anteriormente: 

ÔÁÎ‎ ‎
ὅ

ὅ
 

Se llega finalmente a: 

ὺ  ὺ‎
ςὡ

”Ὓ

ὅ

ὅ
 ( 15 ) 

 

Como podemos ver la velocidad de descenso depende principalmente de la carga alar 

 y del término  al que algunos autores14 hacen referencia como power factor. De este 

modo, presentará su valor mínimo y por ende la condición de máxima autonomía, cuando 

 sea máximo.  

Conviene destacar, que el citado power factor da más importancia al coeficiente de 

sustentación; por lo que es usual que el ángulo de ataque de velocidad de descenso 

mínima (‌ ) sea mayor que el de eficiencia máxima (‌ ).  

De distinto modo, derivando la ecuación 12 con respecto al ὅ se puede obtener el valor de 

eficiencia máxima que a su vez coincide con la condición de máximo alcance: 

Ὁ
ὅ

ὅ άὥὼ
 

 

( 16 ) 

‬Ὁ

‬ὅ
πȟ Ὁ

ρ

ς

ρ

ὅ Ὧ
   ( 17 ) 

Además, asumiendo que la polar no solo es parabólica sino que también es de coeficientes 

constantes, dicha eficiencia máxima solo depende de parámetros aerodinámicos 

                                                             
14 Por ejemplo: Martin Simons en Model Aircraft Aerodynamics, p.65 
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constantes (ὅ  y k); por lo que alcance de un planeador con y sin lastre debería de ser el 

mismo.  

No obstante en la coyuntura de este trabajo, al ser la polar fuertemente dependiente del 

número de ὙὩ de operación, la suposición de que sus coeficientes se mantienen 

constantes es algo discutible.  

Y es que un aumento apreciable de la carga alar, a su vez supone un aumento de la 

velocidad de crucero y del ὙὩ de operación. Como se ha mostrado anteriormente, con ello 

se produce una disminución de la resistencia aerodinámica y un aumento de la eficiencia 

aerodinámica máxima. No obstante, la mayor carga alar se traduce también en una mayor 

velocidad de descenso. 

El anterior comportamiento se puede ver plasmado en las siguientes figuras relativas al 

rendimiento del ala diseñada para el prototipo. En el primer caso sin lastre (con una masa 

de m=300 gr) y en el segundo caso en configuración de lastre baja (con una masa de 

m=340 gr). 15 

 

Figura 9: Variación de la eficiencia del ala con la adición de lastre 

 

                                                             
15 Valor orientativo del modelo Snipe 2 de Vladimir Models, el cual cuenta con lastres de 30 a 180 gramos. 
Extraído de: 
https://www.hyperflight.co.uk/produc ts.asp?cat=Other&subcat=Ballast+Sets+and+Weights 
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Figura 10: Variación de la velocidad de descenso del ala con la adición de lastre 

Si bien los cambios no son tan significativos como en la anterior comparación entre los 

regímenes de lanzamiento y el crucero (debido al menor aumento del ὙὩde operación 

que ofrece la adición de lastre), se puede apreciar un aumento aproximado de 0.52 puntos 

de la eficiencia aerodinámica máxima y de 0.013 m/s en la velocidad de descenso mínima.  

 

EL COMPROMISO CON LA ELIPSE 
Si bien la forma en planta elíptica se asocia con la configuración de mínima resistencia 

aerodinámica inducida (debida a la sustentación); su aplicación a bajos números de ὙὩ 

requiere de ciertos matices. Y es que en este régimen la suma de la resistencia de fricción y 

de forma Á ÌÁ ÑÕÅ ÁÌÇÕÎÏÓ ÁÕÔÏÒÅÓ ÈÁÃÅÎ ÒÅÆÅÒÅÎÃÉÁ ÃÏÍÏ ȰÐÒÏÆÉÌÅ ÄÒÁÇȱ es incluso mayor 

que la resistencia inducida; por lo que pasa a un primer plano como criterio de diseño. 

Además, la tendencia de este profile drag es la de aumentar con la reducción del ὙὩ de 

operación, que se obtiene por ejemplo al reducir la cuerda. 

Es por este motivo, que la configuración puramente elíptica se modifica de tal forma que 

las estaciones más alejadas de la raíz alar cuenten con una cuerda mayor que aquella 

dictada por la ley de cuerda elíptica16 que se define como: 

ὧώ ὧ ρ
ςώ

ὦ
  ( 18 ) 

Donde ὧ hace referencia a la cuerda de la raíz, y a la posición a lo largo de la envergadura 

y b a la envergadura. 

 

                                                             
16 Extraída de: http://web.mit.edu/16.unified/www/SPRING/fluids/Spring2008/LectureNotes/f08.pdf , p.2 
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De este modo se reduce, en cierta medida, la ya mencionada tendencia hacia las puntas del 

aumento local de la resistencia aerodinámica debida al profile drag. 

Conviene destacar que el cómputo de dicha resistencia aerodinámica (profile drag) 

presenta ciertas complicaciones, y es que para ello el ideal tratamiento del flujo ya no es 

válido. Es aquí es donde entra el ya mencionado software Xfoil y XFLR5 (el segundo se 

trata de un software de código abierto, desarrollado por André Deperrois, y dirigido al 

análisis de aeromodelos).  

En este contexto, Xfoil aborda el problema bidimensional (2D) resolviendo la capa límite 

mediante las ecuaciones RANS (Reynolds-averaged NavierɀStokes equations) y un método 

ÉÔÅÒÁÔÉÖÏ ÌÌÁÍÁÄÏ ȰInteractive Boundary Layerȱ ɉ)",). De este modo, esta herramienta nos 

permite obtener de forma rápida una buena aproximación de la polar (Cd-ɻɊ de un perfil 

aerodinámico para un ὙὩ de operación determinado. 

Posteriormente, XFLR5 aborda el problema tridimensional (3D), como puede ser el caso 

de un ala, interpolando los datos bidimensionales (Cd-ɻɊ calculados previamente con Xfoil.  

A continuación se muestran dos figuras (obtenidas mediante XFLR5) relativas a la 

variación del coeficiente de resistencia inducida y del coeficiente de resistencia debida al 

profile drag a lo largo de la envergadura de una configuraciones alares candidatas para el 

prototipo . Para ello se ha analizado el caso del régimen de máxima eficiencia (E=22.586; 

ɻЀσȟςЈȠ ÖЀφȟω3 m/s) : 

 

 

Figura 11: Variación del coeficiente de resistenica aerodinámica inducida (Cdi), ɉɻЀσ.2°; v=6.93 m/s)  
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Figura 12: Variación del coeficiente de resistenica aerodinámica correspondiente al profile drag (Cdp), ɉɻЀσ.2°; 

v=6.93 m/s)  

En primer lugar, destacar que para un ala con una distribución de cuerda puramente 

elíptica, es conocido que su distribución de sustentación (L) será también elíptica y que su 

distribución de ángulo de ataÑÕÅ ÉÎÄÕÃÉÄÏ ɉɻi) a lo largo de la envergadura será uniforme. 

Además se puede deducir que para una ala elíptica la resistencia inducida verifica que17: 

Ὀ ‌ὒ ( 19 ) 

Con esto se obtiene que la distribución de resistencia inducida es también elíptica. 

Consecuentemente, la distribución del coeficiente de resistencia inducida es uniforme. 

Haciendo referencia primero a la Figura 11, se puede apreciar que el coeficiente de 

resistencia inducida (Cdi) se mantiene practicamente constante con un valor apoximado de 

Cdi =0.006. No obstante se puede observar, hacia las puntas, una desviación de dicha 

tendencia; probablemente debida a la desviación de la ley de cuerda eliptica que se 

produce en esa zona. 

Por otro lado, haciendo referencia a la Figura 12 se puede apreciar que la resistencia 

aerodinámica debida al profile drag es notoriamente más elevada que la resistencia 

aerodinámica inducida. Además, se puede observar que su distribución es prácticamente 

uniforme con un valor aproximado Cdp =0.012 (el doble en comparación con el valor medio 

del CdiɊ ÈÁÓÔÁ ÌÁÓ ÅÓÔÁÃÉÏÎÅÓ ÓÉÔÕÁÄÁÓ Á ÕÎÁ ÄÉÓÔÁÎÃÉÁ ÙЂυππ ÍÍ ÄÅ ÌÁ ÒÁþÚȠ ÄÏÎÄÅ ÃÏÍÉÅÎÚÁ 

la ya mencionada tendencia ascendente, debida a la reducción del ὙὩ de operación por 

debajo de un valor frontera. 

 

 

 

                                                             
17 Extraído de: http://web.mit.edu/16.unified/www/SPRING/fluids/Spring2008/LectureNotes/f07.pdf , p.3 
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FLAPERONES 
La configuración de las superficies de control alares más común en el campo de los 

planeadores, es aquella compuesta por alerones y flaps. Los primeros, situados en la 

porción externa del ala, con tal de maximizar su brazo de palanca y obtener para pequeñas 

deflexiones una buena respuesta en términos de momento de balance. Los segundos, 

situados entre el comienzo de los alerones y la zona cercana al encastre, permiten (al ser 

deflectados) modificar parcialmente la curvatura alar ya sea para reducir la velocidad de 

descenso durante el ascenso en una térmica o para reducir la velocidad de perdida 

durante la fase de aproximación del aterrizaje. 

 

Figura 13: Detalle de la típica configuración de las superficies de control alares en el modelo Maxa Pro 4e de 

Vladimir Models18 

No obstante, los modelos englobados dentro de la categoría de F3K, emplean una única 

superficie de control corrida a lo largo de toda la envergadura alar, los flaperones, cuya 

cuerda supone una fracción constante de πȢσ de la cuerda alar. Estos 

dispositivos realizan una función doble, por una parte proporcionan el control en balance 

del planeador y a su vez permiten modificar la curvatura del ala en su totalidad.  

 

Figura 14: Detalle de los flaperones en el modelo Snipe SN de Vladimir Models19 

                                                             
18 Imagen extraída de: https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=MAXA-PRO-4E&name=maxa-pro-
4e-megalight 
19 Imagen extraída de: http://f3j.in.ua/snipe -sn.html?#tab3 

https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=MAXA-PRO-4E&name=maxa-pro-4e-megalight
https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=MAXA-PRO-4E&name=maxa-pro-4e-megalight
http://f3j.in.ua/snipe-sn.html?#tab3
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Conviene destacar que al tratarse de una superficie móvil muy larga y delgada (al 

conformar la parte cercana al borde de salida del ala) presenta cierta disposición a 

presentar problemas de inestabilidad, concretamente flameo.  

La solución que los fabricantes punteros han propuesto, es la utilización de una bisagra 

conformada mediante cinta de Kevlar y la fabricación de los mismos mediante un núcleo 

de espuma Rohacell (basada en Polymethacrylimide, PMI)20 y dos capas una inferior y otra 

superior de tejido fibra de carbono de bajo gramaje. 

 

 

Figura 15: Detalle de la construcción de los flaperones del modelo Snipe 2 de Vladimir Models21 

En la Figura 15 se puede apreciar los detalles constructivos mencionados. De este modo, la 

etiqueta 5 se corresponde con la cinta de Kevlar y las etiquetas 6 y 7 con las capas inferior 

y superior del tejido de fibra de carbono de bajo gramaje mencionado. En este caso en 

particular, Carboline SC39/2/45 . Un tejido biaxial de fibra de carbono IMS 65 con un 

gramaje de 39 g/m2 y una orientación de las fibras de τυЈȢ 

Conviene mencionar también el rango común de sus deflexiones simétricas para los 

distintos regímenes de los modelos DLG.  

Régimen Deflexión de flaperon, ‏ (°) 

Lanzamiento -2 
Máx. alcance  0 
Crucero +2 
Térmica +4 
Aterrizaje +40 

TABLA 4: Deflexiones de flaperon para los distintos regímenes de vuelo 

En primer lugar, hay que destacar que se ha tomado el mismo criterio de signos que para 

los flaps, de modo que las que resultan en una deflexión hacia arriba son negativas y las 

que resultan en una deflexión hacia abajo, positivas. 

Por lo que al lanzamiento se refiere, las altas velocidades que se alcanzan permiten utilizar 

una pequeña deflexión negativa de ‏ ςЈ, con lo que se reduce la curvatura de las alas 

y a su vez la resistencia aerodinámica. 

                                                             
20 Extraído de: https://www.rohacell.com/product/rohacell/en/about/  
21 Imagen extraída de: http://f3j.in.ua/snipe -2.html?#tab7 

https://www.rohacell.com/product/rohacell/en/about/
http://f3j.in.ua/snipe-2.html?#tab7
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Por otro lado en régimen de máximo alcance se utiliza una deflexión nula para obtener la 

mayor eficiencia aerodinámica, E.  

En régimen de crucero (utilizado durante la búsqueda de térmicas u otras fuentes de 

ascenso) se utiliza una pequeña deflexión positiva de ‏ ςЈ. Esta reduce la velocidad 

de descenso sacrificando ligeramente la eficiencia aerodinámica. 

En régimen de térmica (utilizado mientras el planeador da vueltas dentro de la térmica) se 

utiliza una deflexión algo mayor que en el caso de crucero, de aproximadamente ‏ τЈ. 

Esta minimiza la velocidad de descenso del planeador sacrificando de forma más notoria la 

eficiencia aerodinámica. En la mayoría de los casos, deflexiones por encima del valor 

mencionado suelen ser contraproducentes. 

Durante los últimos metros de la aproximación (en la recogida) o en caso de querer 

descender de forma rápida, una práctica común es la de utilizar la deflexión máxima que 

ofrece el conjunto servo-reenvío, que suele estar alrededor de ‏ Ü τπЈ. Con esto se 

consigue un descenso rápido y suave del aeromodelo. Además, conviene destacar que se 

realiza una mezcla en la emisora de control, de modo que esta fuerte deflexión de los 

flaperones venga acompañada de una pequeña deflexión positiva, ‏, (de picado) del 

timón de profundidad. Con esto se consigue contrarrestar el aumento, inducido por la 

fuerte deflexión de los flaperones, del momento de cabeceo del ala. 

 

DIEDRO GEOMÉTRICO 
El diedro geométrico, ɜ, es el ángulo de inclinación de cada una de las semialas con 

respecto a un plano horizontal. Existen distintas configuraciones por lo que a estabilidad 

lateral-direccional se refiere; de este modo, hablamos de diedro positivo (estabilizante) 

cuando las alas están inclinadas hacia arriba, de diedro neutro cuando las alas están un 

plano horizontal y de diedro negativo (desestabilizante) cuando las alas están inclinadas 

hacia abajo. Su contribución más importante al comportamiento del avión, es a través del 

conocido efecto diedro, la derivada del coeficiente de momento de balance respecto del 

ángulo de resbalamiento, ὅ . Que se define como estabilizante cuando: 

ὅ π ( 20 ) 

De este modo, cuando un avión diseñado con un efecto diedro estabilizante está volando 

en vuelo horizontal simétrico rectilíneo estacionario con las alas a nivel y aparece una 

perturbación en forma de resbalamiento positivo (‍ π, el avión generará un momento 

aerodinámico de balance negativo, se inclinará hacia la izquierda y la componente en el 

plano horizontal de la sustentación tenderá a sacarle de la perturbación.22 

Este momento de balance negativo es el resultado de una distribución asimétrica de 

ángulos de ataque entre las dos semialas, debido a la desigual descomposición de la 

velocidad aerodinámica, 6, en la dirección normal a la envergadura que induce el diedro 

geométrico.  

                                                             
22 Extraído de: Gómez Tierno, Miguel Ángel, Pérez Cortés, Manuel and Puentes Marquez, César. Mecánica 
del vuelo. Madrid : Garceta, 2012, p. 286-287. 
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De este modo, y asumiendo que tanto el ángulo de diedro como el de resbalamiento son 

pequeños se puede deducir que:  

ὠ ὠ‍ɜȟЎɻ ‍ɜ 
ὠ ὠ‍ɜȟЎɻ ‍ɜ 

( 21 ) 

 

Donde ὠ  y ὠ  hacen referencia a las descomposiciones de la velocidad aerodinámica V 

en la dirección normal a la envergadura en las semialas derecha e izquierda 

respectivamente. Y Ўɻ  y Ўɻ al incremento de ángulos de ataque que induce.  

Con esto se tiene que el efecto restaurador ante perturbaciones en resbalamiento aumenta 

con la amplitud de dicha perturbación, ‍ y con la propia magnitud del diedro geométrico 

presente en las alas.  

Este mecanismo es de gran utilidad en el campo de los DLG ya que permite escapar de 

perturbaciones en resbalamiento de forma eficiente, reduciendo así de forma considerable 

la deflexión de timón de dirección necesaria con tal de girar de forma coordinada durante 

la ascensión en una térmica. Sin embargo, la adición de diedro geométrico positivo, reduce 

en cierta medida la maniobrabilidad del modelo y su eficiencia (esto segundo debido a la 

inclinación que sufre de la sustentación, L). Valores típicos de diedro geométrico en este 

tipo de modelos se encuentra en el rango de ɜ υȢυ χЈ. 

Finalmente, conviene destacar que la configuración de diedro geométrico en su forma más 

pura, complica el diseño de los elementos de unión de las dos semialas, al presentar estas 

cierta inclinación. Es por esto que en los aeromodelos planeadores de mayor envergadura, 

y consecuentemente con exigencias estructurales más elevadas, es común la utilización de 

polyhedral que se caracteriza por la utilización de distintos ángulos de diedro a lo largo de 

la envergadura. En otras palabras, se trata de una configuración que se basa en una 

sección alar central con nula o muy ligera inclinación y dos secciones contiguas de diedro 

constante pero creciente entre secciones.  

 

Figura 16: Ejemplos de configuraciones típicas de polyhedral (arriba)  en el Plus X de b=4 m y diedro positivo 

(abajo)en el Blaster 3.5 de b=1.5 m ambos de Vladimir Models23 

 

 

 

                                                             
23 Imágenes extraídas de :  
http://f3j.in.ua/blaster -35.html?#tab6, http://f3j.in.ua/plus -x.html?#tab6 

http://f3j.in.ua/blaster-35.html?#tab6
http://f3j.in.ua/plus-x.html?#tab6
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ELECCIÓN DE LA FAMILIA DE PERFILES ALARES 
El desarrollo de perfiles aerodinámicos para los aeromodelos DLG dio un vuelco con la 

introducción a finales del 2003 de la segunda familia de perfiles diseñada por Mark Drela 

para su prototipo SuperGee II. Muestra de ello ha sido su utilización en numerosos 

modelos de distintos fabricantes (Blaster 2, 3 ,3.5 de Vladimir Models; Longshot 3,4 de 

Horejsi; entre otros).  

Por otro lado, los fabricantes también han desarrollado nuevos perfiles en la mayoría de 

ocasiones recurriendo a colaboradores externos como es el caso de Joe Wurth que 

colabora activamente con uno de los mayores fabricantes, Vladimir Models, para el diseño 

de su aeromodelo DLG puntero, el Snipe.  

Si bien, uno no suele tener acceso a estas nuevas familias, por el interés de los fabricantes 

de proteger el valor añadido de sus modelos; por el que han tenido que invertir tiempo y 

recursos económicos en fases de diseño y prototipado, existen otros miembros de la 

comunidad que han desarrollado y realizado ensayos en vuelo con nuevas familias como 

es el caso de Gerald Taylor, quien además ha compartido sus avances en el foro RCGroups. 

Las familias de perfiles desarrolladas por Taylor, son las siguientes: Zone (2009), Edge 

(2010), Zone V2 (2011), Synergy (2012), Synergy-II (2014). 

Una vez analizado el estado del arte en lo que al desarrollo de perfiles aerodinámicos 

alares se refiere, se han realizado las primeras iteraciones de distintas configuraciones 

alares candidatas utilizando las familias desarrolladas por Mark Drela, la Zone V2 y las 

Synergy y Synergy-II24.  

Para continuar avanzando en el desarrollo de la configuración alar es imprescindible 

decantarse por alguna de las familias en concreto. En este sentido se decidió proseguir con 

la configuración alar preliminar formada por perfiles pertenecientes a las familias Synergy 

y Synergy-II , por contar con perfiles cuyo valor de diseño de reduced Reynolds number 

(ὙὩ ὅ  se alcanza en alguna de las diferentes estaciones a lo largo de la envergadura y 

por dotar al ala de una buena eficiencia aerodinámica manteniendo a su vez bajas 

velocidades de descenso. 

Conviene destacar que durante la realización de esta etapa, se decide utilizar  un fuselaje 

ya fabricado de un modelo comercial moderno, concretamente el del Longshot 425. 

Conviene destacar que su asiento alar está concebido para acomodar al ya mencionado 

perfil AG455ct-02r desarrollado por Mark Drela, por lo que la configuración alar final 

deberá contemplar este detalle. 

Además el borde de salida de los distintos perfiles debería ser modificado por las 

limitaciones constructivas que la construcción tradicional presenta. Y es que el uso de 

madera de balsa a diferencia de materiales compuestos en la construcción de los 

flaperones (que más adelante se especifica) no permite reducir el espesor del borde de 

                                                             
24 Familias disponibles en:  
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1577149 -Some-speculative-work -for-a-different -
direction-for-DLG-wings-for-2012-%28Synergy%29, 
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2152557 -Synergy-II-wing-development 
25 Más detalles en: 
https://www.topmodelcz.cz/index.php?&desktop=eshop&action=zbozi_detail&id=17913 

https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1577149-Some-speculative-work-for-a-different-direction-for-DLG-wings-for-2012-%28Synergy%29
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1577149-Some-speculative-work-for-a-different-direction-for-DLG-wings-for-2012-%28Synergy%29
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2152557-Synergy-II-wing-development
https://www.topmodelcz.cz/index.php?&desktop=eshop&action=zbozi_detail&id=17913
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salida muy por debajo de Ὡ ρ άά sin a su vez comprometer significativamente su 

rigidez. 

 

CONFIGURACIÓN ALAR FINAL 
Algunos de los intentos de desarrollar un aeromodelo DLG mediante técnicas de 

construcción tradicionales, como es el caso del modelo Evolution Wood26, han acabado 

(según reportan sus usuarios) con un peso en orden de vuelo (del inglés All-Up Weight) de 

alrededor de ὃὟὡ σςπστπ Ὣὶ. Una cifra que está lejos de los modelos comerciales 

punteros como es el caso del Snipe 2 o el Flitz 2 que cuentan con un ὃὟὡ ςςπςσπ Ὣὶ 

o del modelo comercial adquirido (Blaster 3.5) de ὃὟὡ ςφυ Ὣὶ. Con esto, se ha tomado 

un peso de referencia ὃὟὡ σππ Ὣὶ para futuros cálculos. 

Lo anterior, conduce el diseño hacia la utilización de superficies alares algo mayores 

(dadas por un incremento de la cuerda media alar) con tal de contener, en cierta medida, 

el incremento de la velocidad de descenso que es consecuencia del mayor peso del modelo. 

Con ello, dado que la envergadura es fija y de valor b=1.5 m el alargamiento (!2  se 

reduce; lo que se suele traducir en menores alturas de lanzamiento.  

Conviene destacar que se ha tenido en cuenta el ya mencionado Evolution Wood y el 

modelo adquirido, el Blaster 3.5 de Vladimir Models, a la hora de definir la forma en planta 

de las alas.  

El uso del Blaster 3.5 como referencia se justifica con su generosa superficie alar de 

S=22,86 dm2 si la comparamos por ejemplo con los modelos más punteros del mismo 

fabricante, como es el caso del Snipe, que presenta una superficie alar S=19,65 dm2. De la 

misma forma, también cuenta con una mayor cuerda alar en la raíz de ὧ þ ρωπ άά si la 

comparamos con la del modelo Snipe (ὧ þ ρφπ άά).  

Por lo que se refiere al modelo Evolution Wood, se ha tomado como referencia su cuerda 

de la punta de ὧ τφ άά que a su vez coincide con el valor presente en el modelo 

SuperGee II, ya que se pretende utilizar una configuración de peg27 similar  (que se explica 

con más detalle en el apartado de construcción). 

Por lo que al diedro geométrico se refiere, este se ha fijado en un valor de ɜ φЈ impuesto 

por el asiento alar del citado fuselaje. 

Partiendo de esta base, se ha abordado el problema con un ala definida de forma discreta 

mediante 10 secciones por semiala. En este sentido, se ha comenzado con una cuerda en la 

raíz de ὧ þ ςππ άά que se ha ido reduciendo a lo largo de las distintas iteraciones 

hasta la configuración final de ὧ þ ρως άά. De distinta forma, la cuerda en la punta se 

ha mantenido constante y de valor ὧ τφ άά.  

 

                                                             
26 Detalles obtenidos de:https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864 -Evolution-W-the-
REvolution-of-the-Woody-DLG 
27 El peg es el componente mediante el cual el piloto agarra el avión durante la etapa de lanzamiento. 

https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864-Evolution-W-the-REvolution-of-the-Woody-DLG
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864-Evolution-W-the-REvolution-of-the-Woody-DLG
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Figura 17: Detalle de la configuración alar inicial (arriba) y final (abajo) 

Dicha progresiva reducción de la cuerda de la raíz se ha realizado prestando atención a la 

evolución de la velocidad de descenso (ὺ) y comparándola con una configuración alar de 

referencia desarrollada por Gerald Taylor con la familia de perfiles Zone V228 y concebida 

para un ὃὟὡ ςχπ Ὣὶ. Ambas con una deflexión de flaperon nula.  

A continuación, se muestra la variación de la velocidad de descenso (ὺ) en función del 

ÜÎÇÕÌÏ ÄÅ ÁÔÁÑÕÅ ɉɻɊȟ para la configuración alar final del prototipo y la de referencia. 

Destacar que ambas cuentan con una deflexión de flaperon ‏  nula.  

 

Figura 18: Comparativa de la velocidad de descenso ὺ  entre las citadas configuraciones alares 

Si bien, difieren de forma más notoria a bajos ángulos de ataque, ambas cuentan con 

velocidades de descenso mínima (ὺ ) muy parecidas. De este modo para la 

configuración alar final del prototipo se tiene que ὺ πȢςψχ άȾί y para la 

configuración alar de referencia ὺ πȢςψφ άȾίȢ 

Por otro lado, la cuerda alar de las estaciones contiguas al encastre ha estado determinada 

teniendo en cuenta principalmente la ley de cuerda elíptica y realizando pequeñas 

modificaciones para conseguir una variación suave del coeficiente de sustentación (Cl) a lo 

largo de la envergadura y una distribución de sustentación cercana a la elíptica. 

                                                             
28 Configuración alar de referencia disponible en: 
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?1568108 -Zone-V2-moldie-reference-design 
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Por lo que se refiere a la cuerda de las estaciones cercanas a la punta; esta se ha fijado con 

tal de conseguir un estrechamiento progresivo y continuo y para mantener las citadas 

tendencias en la distribución de sustentación y en la variación del coeficiente de 

sustentación.  

A continuación se detalla la variación de la cuerda a lo largo de la envergadura del ala: 

ὧ þ ρως άά 

Posición y (mm) celíptica (mm) c (mm) 
Reduced ὙὩ 

(103) 
offset (mm) 

0 192 192 57 0.00 

147 188 188 56 4.20 

294 177 178 53 9.80 

411 161 166 50 18.20 

494 145 152 45 28.00 

568 125 136 41 39.20 

635 102 117 35 52.50 

682 80 100 30 64.40 

717 56 83 25 76.30 

750 0 46 14 102.20 
TABLA 5: Variación de la cuerda alar y offset a lo largo de la envergadura de la configuración lar final 

Se puede observar que las estaciones cercanas al encastre presentan una cuerda c, 

bastante próxima cercana a la dictada por la ley de cuerda elíptica. Y es a partir de la 

quinta estación, situada en la posición Ù  τωτ ÍÍ del encastre, que se observan 

diferencias más importantes, con tal de conseguir el mencionado progresivo 

estrechamiento.  

Por otro lado, cada una de las estaciones presenta un determinado offset con tal de 

mantener la posición del eje de charnela de los flaperones a lo largo de la envergadura. 

Para su determinación y dado que la cuerda de los flaperones supone una fracción de 

πȢσ sobre la cuerda alar total se ha utilizado la siguiente expresión: 

έὪὪίὩὸώ πȢχ ὧ þ ὧώ  ( 22 ) 

A continuación se presentan las características geométricas del ala: 

Superficie alar 23.433 dm2 

Alargamiento 9.55 
Envergadura 1492 mm 
Diedro geométrico 6 ° 
Estrechamiento 0.24 
Cuerda media aerodinámica (MAC) 164.8 mm 
Cuerda media geométrica (MAC) 157.1 mm 

TABLA 6: Características geométricas del ala 

Como se detalla en la anterior tabla, el ala diseñada presenta una superficie alar 

notoriamente mayor en comparación con la del modelo comercial puntero citado (S=19,65 

dm2). Ello reduce el incremento de la velocidad de descenso que es consecuencia del 

mayor peso esperado del prototipo. 
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Por lo que respecta a la distribución de perfiles aerodinámicos a lo largo de la envergadura 

se tiene que: 

Perfil 
Posición y 

(mm) 
Reduced ὙὩ 

(103) 
Reduced ὙὩ de 

diseño (103) 
Espesor 

máx. (% c) 
Pos. espesor 
máx. (% c) 

Curvatura 
máx. (% c) 

Pos. curvatura 
máx. (% c) 

AG455ct-02r 0 57 52 6.57 23.23 1.83 32.32 

SI-60 147 56 60 6.43 23.23 1.61 34.34 

SI-55 294 53 55 6.16 23.23 1.61 34.34 

SII-50 411 50 50 5.89 22.22 1.61 34.35 

SII-46 494 45 46 5.80 21.21 1.55 33.34 

SII-43 568 41 43 5.70 21.21 1.49 32.33 

SI-35 635 30 35 5.50 20.20 1.46 31.31 

SI-30 682 25 30 5.49 20.20 1.45 31.31 

SI-25-20 717 20 25-20 5.46 18.19 1.44 30.31 

SI-25-20 750 14 25-20 5.61 19.20 1.44 30.31 

TABLA 7: Distribución de perfiles aerodinámicos a lo largo de la envergadura 

Como se ha mencionado con anterioridad, en el apartado de flaperones, con tal de 

mantener la integridad estructural de los mismos y facilitar su construcción (dado que no 

se cuenta con un máquina de mecanizado CNC para su construcción), se ha decidido 

modificar el borde de salida de todos los perfiles de tal forma que el espesor del borde de 

salida de ala se constante y de valor Ὡ πȢψάά. Dicha modificación es la responsable, 

entre otras cosas, de que el espesor máximo (en tanto por ciento de la cuerda) de las 

última estaciones no siga una tendencia del todo decreciente. 

Para el análisis de las características aerodinámicas del ala, se han utilizado las rutinas 

basadas en la teoría de flujo potencial de Vortex Lattice Method (VLM) implementadas en 

XFLR5, juntamente con las rutinas (que ofrece este mismo software) para considerar la 

contribución del profile drag. 

Destacar también que en el desarrollo de las distintas configuraciones alares se ha 

mantenido la distribución de paneles de discretización siguiente: 

Distribución Tipo de distribución Número de divisiones 
A lo largo del eje Y 

(envergadura) 
Uniforme φτ 

A lo largo del eje X (cuerda) Coseno ρυ 
TABLA 8: Distribución de paneles a lo largo del ala 
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La anterior discretización ofrece un buen equilibrio entre tiempo de computación y error 

cometido, atiendo a las limitaciones del programa utilizado XFLR5 y deja cierto margen 

para la posterior incorporación de los paneles procedentes del estabilizador horizontal. 

A continuación se muestran las principales características aerodinámicas de la 

configuración alar final: 

 

Figura 19: Variación del coeficiente de sustentación en régimen de EMÁX=22.287 ɉɻЀσ.4°; v=6.81 m/s)  

En la anterior figura se puede apreciar que la evolución del coeficiente de sustentación es 

suave, destacar aquí que el pequeño descenso local en el encastre es debido a la 

introducción del perfil AG455ct-02r (ajeno la familia de perfiles presente en el resto del 

ala) impuesto por el mencionado asiento alar del fuselaje.  

Por otro lado mencionar que el coeficiente de sustentación se mantiene prácticamente 

uniforme en la mayor parte de la envergadura a excepción de las puntas donde la 

distribución de cuerda difiere más de aquella dictada por la ley de cuerda elíptica. 

 

Figura 20: Variación del coeficiente de resistencia aerodinámica inducida (Cdi), en régimen de EMÁX=22.287 

ɉɻЀσ.4°; v=6.81 m/s)  
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Por lo que a la variación del coeficiente de resistencia aerodinámica inducida se refiere, se 

puede apreciar una tendencia parecida a la del coeficiente de sustentación, pero esta vez la 

discontinuidad intr oducida por el mencionado perfil AG455ct-02r en la zona del encastre 

es más acusada. Una variación más suave del mismo se produce cuando todos los perfiles 

forman parte de la misma familia de perfiles como se pudo ver en la Figura 11. 

 

Figura 21: Variación del coeficiente de resistencia aerodinámica correspondiente al profile drag (Cdp), en 

régimen de EMÁX=22.287 ɉɻЀσ.4°; v=6.81 m/s)  

De igual forma, la variación del coeficiente de resistencia aerodinámica correspondiente al 

profile drag también muestra una discontinuidad en la zona del encastre introducida 

también por el perfil AG455ct-02r. Además, también se puede apreciar una discontinuidad 

en la zona cercana a las puntas introducida por la mencionada modificación del borde de 

salida de los perfiles, que presenta una mayor influencia sobre aquellos de menor cuerda. 

Una variación más suave del mismo se produce cuando todos los perfiles forman parte de 

la misma familia de perfiles y cuando no se modifica el espesor del borde de salida, como 

se puede ver en la Figura 12. 

 

Figura 22: Variación de ὺ con la deflexión de flaperones 

0

0.005

0.01

0.015

0.02

0.025

-1000 -500 0 500 1000

C
d
p
 

Posición y (mm) 

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0 2 4 6 8 10

v z
(m

/s
) 

 h(ϲ) 

Vz,+0,  AUW=300 gr

Vz, +2, AUW=300 gr

Vz, +4, AUW=300 gr



42 
 

En la figura anterior, se puede apreciar que la velocidad de descenso disminuye, de forma 

general, con la deflexión de los flaperones. Si bien esta disminución es apreciable entre las 

deflexiones de ςЈ‏ πЈ; es menos acusada entre las deflexiones de τЈ‏ ςЈ. Por 

lo que seguir aumentando dicha deflexión no supondrá cambios muy significativos. 

A continuación se detallan los valores mínimos de la velocidad de descenso con las 

distintas configuraciones de flaperon presentadas: 

Deflexión de flaperon, ‏ (°) ὺ þ (m/s)  ɻvzmín (°) 

0 0.287 5.4 
+2 0.265 4.2 
+4 0.254 4.2 

TABLA 9: Velocidad de descenso mínima (ὺ þ) para distintas deflexiones de flaperon 

Por lo que se refiere a la eficiencia aerodinámica del ala, E (CL/CD), con una deflexión de 

flaperon nula, se obtiene el siguiente gráfico: 

 

Figura 23: Eficiencia aerodinámica del ala (CL/CD) 

En la anterior figura, se puede apreciar que el rango de ángulos de ataque que ofrecen una 

buena eficiencia aerodinámica es amplio. Destacar también su valor máximo de 

Ὁ < ςςȢςψχ que se alcanza a un ángulo de ataque de ‌ σȢτЈ y una velocidad 

aerodinámica de ὺ φȢψρ άȾί. 

Finalmente también se ha analizado la posición del centro aerodinámico del ala, dato que 

será de utilidad en el posterior capítulo de estabilidad longitudinal y lateral direccional. 

Para ello, se ha variado de forma progresiva la posición longitudinal del centro de 

gravedad hasta obtener un coeficiente de momento de cabeceo constante. 

Con esto se ha obtenido una posición del centro aerodinámico del ala con respecto al 

borde de ataque de ὼ φυ άά. 

 

 

0

4

8

12

16

20

24

0 2 4 6 8 10

E
fic

ie
n

c
ia

 (
C L/

C
D
) 

 h(ϲ) 



43 
 

ESTABILIDAD ESTÁTICA LONGITUDINAL CON MANDOS FIJOS 
Por lo que hace a la estabilidad estática longitudinal primero se ha analizado el volumen 

de cola horizontal de distintos aeromodelos. Hay que destacar que dicho volumen se 

define como: 

ὠ
Ὓ ὒ

Ὓ ὧ
 ( 23 ) 

 

Donde 3 hace referencia a la superficie de la cola horizontal, , a la distancia entre el 

centro aerodinámico del ala y del empenaje horizontal, 3  a la superficie alar y c a la 

cuerda media aerodinámica del ala. 

A continuación se presenta el volumen de cola horizontal de modelos semejantes: 

Modelo ὠ 
Blaster 3 0.42 
Blaster 3.5 0.376 
SuperGee II 0.43 

TABLA 10: Volumen de cola ὠ  de modelos semejantes 

Este volumen de cola 6  permite tener un primer orden de magnitud para las distintas 

variables involucradas.  

Además también se han modelado29 el conjunto alas-cola horizontal del modelo SuperGee 

II y del modelo adquirido Blaster 3.5. Con el objetivo de conocer sus respectivos valores 

del índice de estabilidad estática longitudinal con mandos fijos, #Í30Ȣ El cual tiene una 

gran influencia en la estabilidad longitudinal del avión. 

 

 

Figura 24: Modelado del SuperGee II (izquierda) y del Blaster 3.5 (derecha) 

La determinación del citado índice #Í se ha realizado mediante el uso de las rutinas 

basadas en la teoría de flujo potencial de Vortex Lattice Method (VLM) implementadas en 

XFLR5. 

                                                             
29 Para el citado modelado se han utilizado los datos facilitados por los fabricantes 
30 Extraído de: Gómez Tierno, Miguel Ángel, Pérez Cortés, Manuel and Puentes Marquez, César. Mecánica 
del vuelo. Madrid : Garceta, 2012, p. 211. 
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Para el Blaster 3.531 con una masa Í ςφυ ÇÒ y el centro de gravedad situado en 

Ø χπ ÍÍȢ Se ha obtenido la siguiente evolución del coeficiente de cabeceo (# ) con el 

ÜÎÇÕÌÏ ÄÅ ÁÔÁÑÕÅ ɉɻɊȢ 

 

 

Figura 25: Curva Cm-ɻ para el modelo Blaster 3.5 

Una vez obtenidos los puntos del análisis del momento de cabeceo para distintos ángulos 

de ataque, se ha ajustado una recta para conocer su pendiente, que coincide con el valor de 

#Í. Para el caso particular de este modelo se ha obtenido un valor negativo (y por tanto 

estable) de #Í πȢπρυ. 

Se ha procedido de igual forma con el SuperGee II utilizando una masa de ά ςσρ Ὣὶ y 

una posición del centro de gravedad de ὼ χτ άά.32 

 

Figura 26: Curva Cm-ɻ para el modelo SuperGee II 

 

 

                                                             
31 Parámetros utilizados en los ensayos en vuelo del Blaster 3.5 
32 Datos extraídos de: http: //www.charlesriverrc.org/articles/supergee/SG2/sg2_fusepod.pdf  
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En el caso de este otro modelo se ha obtenido un valor parecido de #Í πȢπρφ . 

Es por esto que durante el dimensionado del empenaje horizontal y su colocación a lo 

largo del eje longitudinal del avión, se ha tomado como referencia un valor de: 

#Í πȢπρυ ( 24 ) 

Más adelante, tomando una distancia ὒ φτσ άά, basada en la anterior estimación del 

centro aerodinámico del ala y suponiendo que el centro aerodinámico del empenaje 

horizontal se encuentra en: 

ὼ ὧȾτ ( 25 ) 

Donde ὧ se correponde con la cuerda de la raíz del empenaje horizontal.  

Se ha estimado una Ὓ ςȢυ Ὠά, dato que con los anteriores valores da lugar a un 

ὠ πȢτρφ. 

Por lo que se refiere a la forma en planta del empenaje horizontal del prototipo, se ha 

tomado como referencia el presente en el modelo Flitz 2. Que se muestra a continuación: 

 

Figura 27: Detalle de la cola horizontal del Flitz 2 

Con todo esto, se ha propuesto la siguiente forma en planta: 

 

Figura 28: Forma en planta del empenaje horizontal 

Que cuenta con las siguientes características geométricas: 

Superficie 2.5 dm2 

Alargamiento 5.19 
Envergadura 360 mm 
Estrechamiento 0.3 
Cuerda media aerodinámica (MAC) 72.24 mm 
Cuerda media geométrica (MAC) 69.31 mm 

TABLA 11: Características geométricas del empenaje horizontal 
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Además, en el dimensionado del timón horizontal, se ha optado por utilizar una fracción 

de ĕ πȢτυ, basada también en el citado modelo Flitz 2. 

A continuación se muestra la distribución de cuerda del empenaje horizontal propuesta: 

Posición y (mm) Cuerda (mm) Offset 
0 84 0 

36 82 1.1 
72 78 3.3 
108 70 7.7 
144 58 14.3 
159 50 18.7 
170 40 24.2 
176 33 28.05 
180 25 32.45 

TABLA 12: Distribución de cuerda del empenaje horizontal 

El offset de la anterior tabla es el encargado de mantener la posición del eje de charnela 

del timón de profundidad a lo largo de la envergadura del empenaje. Este offset responde 

a la siguiente ecuación: 

έὪὪίὩὸώ πȢυυὧ þ ὧώ  ( 26 ) 

Con todo esto y asumiendo una incidencia del empenaje horizontal de Ὥ ςЈ, se ha 

obtenido la siguiente evolución del coeficiente de momento con el ángulo de ataque: 

 

Figura 29: Curva Cm-ɻ ÐÁÒÁ el prototipo desarollado 

En la anterior figura se puede observar que el prototipo cuenta con un índice de 

estabilidad estática longitudinal con mandos fijos, #Í πȢπρτφ, muy cercano al 

definido como referencia.  

Por otro lado la incidencia Ὥ ςЈ permite conseguir una condición de vuelo equilibrado 

(ὅ π) para un ángulo de ataque ‌ σȢψЈ muy cercano al de eficiencia aerodinámica 

máxima ‌ Ü σȢτЈ, por lo que el trim drag, o en otras palabras, la resistencia 
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aerodinámica resultante de la deflexión del timón de profundidad para conseguir la 

condición de equilibrio (ὅ π) debería ser baja. 

 

ESTABILIDAD LATERAL-DIRECCIONAL 
Para el primer dimensionado del empenaje vertical es también usual la utilización del 

volumen de cola vertical ὠ, que se define como: 

ὠ
Ὓ ὒ

Ὓ ὦ
 ( 27 ) 

Donde Ὓ hace referencia a la superficie de la cola vertical, ὒ a la distancia entre el centro 

aerodinámico del ala y del empenaje vertical, Ὓ  a la superficie alar y b a la envergadura. 

A continuación se presenta el volumen de cola vertical de modelos semejantes: 

Modelo ὠ 
Blaster 3 0.047 
Blaster 3.5 0.044 
SuperGee II 0.041 

TABLA 13: Volumen de cola 6  de modelos semejantes 

Hay que destacar que si bien nos da un orden de magnitud de las distintas variables 

involucradas, confiar la estabilidad lateral-direccional del avión en este coeficiente no es lo 

más recomendable.  

Por ejemplo, da la misma importancia a la superficie de la cola vertical que a la distancia 

entre el centro aerodinámico de la misma y el centro aerodinámico del ala. Cuando la 

segunda tiene un efecto considerablemente más importante. O no tiene en cuenta 

parámetros de gran relevancia (por lo que a estabilidad lateral-direccional se refiere) 

como es el caso de la propia inercia del avión. 

No obstante, tratar el problema des de las ecuaciones de gobierno que dictan la estabilidad 

lateral-direccional del avión requiere del conocimiento de las derivadas de control, lo que 

dificulta abordar el problema de este modo. 

Es en este aspecto, donde el volumen de cola alternativo ὠᴂ propuesto por Mark Drela es 

de gran utilidad.33Este último se define como: 

ὠᴂ
Ὓ ὒ ά

Ὓ Ὅ
 ( 28 ) 

 

Donde m hace referencia a la masa del modelo y Izz al momento de inercia del avión 

respecto del eje z cuerpo que pasa por el centro de gravedad del modelo. 

Se puede apreciar que este otro coeficiente adimensional, tiene en cuenta (entre otros 

aspectos) la mayor importancia de la distancia entre centros aerodinámicos del ala y la 

cola vertical y la propia inercia del modelo. 

 

                                                             
33 Extraído de: https://www.rcsoaringdigest.com/pdfs/RCSD-2004/RCSD-2004-08.pdf 

https://www.rcsoaringdigest.com/pdfs/RCSD-2004/RCSD-2004-08.pdf
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De este modo un modelo con menor momento de inercia IZZ podrá contar con una cola 

vertical de menor superficie. Lo mismo ocurre si este empenaje vertical se coloca en una 

posición más atrasada.  

Finalmente, hay que destacar que la adición de lastre en el modelo, siempre y cuando se 

sitúe cercano al CG, no debería afectar negativamente a su estabilidad lateral-direccional. 

Atendiendo a los datos34 del modelo SuperGee II, se puede obtener el valor de dicho 

coeficiente de volumen de cola alternativo: 

Sv 0.0174 m2 

Lv 0.765 m 
m 0.231 kg 
Sw 0.2168 m2 

Izz 0.02784 kg·m2 

TABLA 14: Datos relativos al modelo SuperGee II 

Con esto se obtiene un ὠᴂ de: 

ὠ
πȢπρχτπȢχφυπȢςσρ

πȢςρφχχπȢπςχψ
πȢσω ( 29 ) 

 

Para continuar avanzando con el diseño del empenaje vertical es necesaria la 

determinación del momento de inercia Izz del prototipo. Para ello, se ha utilizado el mismo 

programa XFLR5. Este aproxima los momentos de inercia de las alas y empenajes como si 

de sólidos de masa uniformemente distribuida se tratase. A estos momentos de inercia de 

las alas y empenajes se les suma la contribución de la masa de los otros componentes 

ɉÆÕÓÅÌÁÊÅȟ ÓÅÒÖÏÓȣɊȢ  

A continuación se exponen los detalles másicos del prototipo una vez construido: 

Componente Masa (gr) xCG35(mm) 
Alas 182 82 
Empenaje horizontal 11 724 
Empenaje vertical 9 820 
Pod 35 -5 
Boom 20 473 
Batería+Altímetro+Receptor+Interruptor  42 -195 
Soporte estabilizador horizontal 1 715 
Reenvíos alerones 7 20 
Lastre CG 8.5 -240 
Servos timones 16 -102 
Servos flaperones 16 -135 
Bancada servos 2.5 -120 

TABLA 15: Detalles másicos del prototipo una vez construido 

 

                                                             
34 Datos extraídos de: https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?385968 -SuperGee-II-continued-
%28thread-3%29/page53 
35 Posición del centro de gravedad de los distintos componentes medida respecto el borde de ataque de la raíz 
alar 

https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?385968-SuperGee-II-continued-%28thread-3%29/page53
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?385968-SuperGee-II-continued-%28thread-3%29/page53
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ά   350 gr 

xCG final 74.48 mm 
Izz 0.04138 kg·m2 

TABLA 16: Masa, CG y Izz del prototipo construido 

Una vez determinado el momento de inercia (Izz) del prototipo y conociendo su masa final 

(ά , se ha tomado una ὒ χσχ άά, asumiendo la misma hipótesis de que el centro 

aerodinámico del empenaje vertical se encuentra en: 

ὼ ὧȾτ 

Donde ὧ se correponde con la cuerda de la raíz del empenaje vertical.  

Posteriormente se ha estimado una Ὓ ς  Ὠά2. Con estos datos se obtiene un ὠ de: 

ὠ
πȢπςπȢχσχπȢσυπ

πȢςστσσπȢπτρσψ
πȢσως 

 

( 30 ) 

Dicho valor se acerca considerablemente al del modelo SuperGee II citado (ὠ πȢσω. 

Por lo que se refiere a la forma en planta del empenaje vertical del prototipo, se ha tomado 

como referencia el presente en el modelo Flitz 2, que se muestra a continuación: 

 

Figura 30: Detalle de la cola horizontal del Flitz 2 

Con todo esto, se ha propuesto la siguiente forma en planta: 

 

Figura 31: Forma en planta del empenaje vertical del prototipo 
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Que cuenta con las siguientes características geométricas: 

Superficie 2 dm2 

Alargamiento 2.62 
Envergadura 230 mm 
Estrechamiento 0.35 
Cuerda media aerodinámica (MAC) 87.73 mm 
Cuerda media geométrica (MAC) 89.73 mm 

TABLA 17: Características geométricas del empenaje vertical 

Además, en el dimensionado del timón horizontal, se ha optado por utilizar una fracción 

de ĕ πȢτυ, basada también en el citado modelo Flitz 2. 

A continuación se muestra la distribución de cuerda del empenaje vertical propuesta: 

Posición y (mm) Cuerda (mm) Offset 
0 100 0 

20 99 0.55 
50 94 3.30 
75 88 6.60 
90 81 10.45 
105 67 18.15 
111 56 24.20 
115 35 35.75 

TABLA 18: Distribución de cuerda del empenaje vertical 

El offset de la anterior tabla es el encargado de mantener la posición del eje de charnela 

del timón de dirección a lo largo de la envergadura del empenaje. Este offset responde a la 

misma ecuación 26. 

Finalmente, con tal de simplificar la construcción de ambos empenajes, su fabricación se 

basará en el uso de un listón de madera de balsa de 5mm de espesor con sus respectivos 

bordes de ataque y salida redondeados. 

 

  



51 
 

2.2.2 PROTOTIPADO 
A continuación se explican brevemente las técnicas de construcción más avanzadas, 

utilizadas por los modelos comerciales más punteros y las técnicas de construcción de 

aeromodelismo tradicional utilizadas en durante el prototipado del modelo realizado. 

Además de proceso de prototipado del modelo realizado. 

 

TÉCNICAS DE CONSTRUCCIÓN AVANZADAS 
Las técnicas de construcción de los modelos comerciales, dieron un vuelco con la 

introducción del corte por control numérico (CNC) en esta disciplina. Este permite obtener 

piezas con unas tolerancias dimensionales muy ajustadas. 

La estructura principal de las alas y de los empenajes consta de un núcleo mecanizado de 

espuma Rohacell (basada en Polymethacrylimide, PMI). Y dos capas una inferior y otra 

superior de tejido de fibra de carbono de baja densidad superficial, con un patrón 

entrecruzado de τυЈ (para conseguir un peso muy reducido). El tejido (de fibra de 

carbono) comercial más utilizado es el TeXtreme en la mayoría de fabricantes y el en el 

caso particular de Vladimir Models, se utiliza Carboline. Además las alas se suelen reforzar 

mediante un larguero principal de fibra de carbono compuesto por shear webs y dos spar 

caps en sus extremos. 

 

Figura 32: Detalle de la estructura alar del modelo Snipe de Vladimir Models36 

 

Tanto las alas como los empenajes se fabrican mediante moldes mecanizados en aluminio 

y posteriormente pulidos a espejo con tal de obtener un acabado superficial óptimo. Estos 

permiten someter a las piezas a elevadas condiciones de temperatura y presión durante el 

curado de la resina epoxi utilizada en la adhesión del tejido de fibra de carbono al núcleo 

de Rohacell. 

                                                             
36 Imagen extraída de: http://f3j.in.ua/snipe.html?#tab7  

http://f3j.in.ua/snipe.html?#tab7
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Figura 33: Detalle del acabado espejo del molde de las alas (izquierda) y detalle del mismo una vez 

ensamblado (derecha) del fabricante español Technoepoxy para el modelo Vice37 

 

 

Figura 34: Detalle de los núcleos de Rohacell una vez mecanizados(izquierda) y detalle de los moldes de los 

empenajes (derecha) del fabricante español Technoepoxy para el modelo Vice38 

 

TÉCNICAS DE CONSTRUCCIÓN TRADICIONALES 
Una vez analizadas las técnicas de construcción más avanzada, y a la vista de que 

requieren, no solo de un fuerte desembolso económico, sino también de una maquinaria 

de la que no se dispone; se ha recurrido al uso de las técnicas de construcción de 

aeromodelismo tradicionales, por lo que a la construcción de las alas y empenajes se 

refiere. 

Estas técnicas están basadas en el uso de la madera, concretamente la madera de balsa por 

su gran ligereza y fácil maquinabilidad y del contrachapado. Además las estructuras 

resultantes son enteladas con un ligero recubrimiento plástico termoadhesivo, conocido 

popularmente por su nombre comercial Oracover. 

Es quizá en este apartado donde el modelo Evolution Wood es de más utilidad y es que la 

selección de los materiales y otros aspectos como por ejemplo, el número de costillas 

alares utilizado o la separación entre las mismas se toma de este modelo. 

Hay que destacar que si bien no se va a utilizar maquinaria CNC (para obtener un modelo 

3D), sí se va a recurrir al corte láser 2D que, no obstante, no excluye la necesidad de 

                                                             
37 Imagen extraída de: http://henryf3f.com/IPS/index.php?/topic/3775 -vice-exprimiendo-la-tecnica-un-poco-
mas/ 
38 Imagen extraída del enlace anterior 

http://henryf3f.com/IPS/index.php?/topic/3775-vice-exprimiendo-la-tecnica-un-poco-mas/
http://henryf3f.com/IPS/index.php?/topic/3775-vice-exprimiendo-la-tecnica-un-poco-mas/
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posteriores procesos de lijado para acabar de ceñirse a las cotas impuestas por el diseño 

CAD. 

A continuación se adjunta una imagen del mencionado Evolution Wood. 

 

Figura 35: Detalle del modelo Evolution Wood construido mediante técnicas tradicionales39 

 

PROTOTIPADO 
A continuación se detallan las distintas partes del prototipado realizado para obtener un 

modelo real a partir del diseño aerodinámico previamente realizado. 

Fuselaje 
Por lo que al fuselaje se refiere, se ha decido adquirir uno ya fabricado. Y es que es suplir 

las elevadas exigencias de ligereza y rigidez de estos aeromodelos con materiales que no 

sean compuestos (Kevlar, fibra de carbono, fibra de vidrio) es complicado. Por otro lado, 

trabajar estos materiales requiere de la fabricación de moldes y de experiencia y 

conocimientos previos para obtener buenos resultados. 

Después de analizar las distintas opciones se decidió decantarse por el fuselaje del modelo 

Longshot 4 del fabricante Horejsi, por ser este el que condicionaba en menor medida el 

diseño y por contar con un precio de venta relativamente bajo. 

Este fuselaje se compone de una cápsula (en inglés, pod) en su parte anterior y de una 

botavara (en inglés, boom) en su parte posterior. En esta cápsula se alberga la electrónica 

(servomotores, receptor, batería y altímetro) y cuenta con un asiento para las alas, que se 

adapta al perfil de la raíz alar y al diedro geométrico presente en ala. 

 

                                                             
39 Imagen extraída de: 
https://www.rcgroups.com/forums/thumbgallery.php?t=2337864&do=threadgallery&type=all&group=none
&starter=no&page=2 

https://www.rcgroups.com/forums/thumbgallery.php?t=2337864&do=threadgallery&type=all&group=none&starter=no&page=2
https://www.rcgroups.com/forums/thumbgallery.php?t=2337864&do=threadgallery&type=all&group=none&starter=no&page=2
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Figura 36: Detalle del pod y de la cabina (izquierda) y del boom (derecha)40 

Por lo que se refiere al pod, está fabricado en Kevlar y reforzado longitudinalmente por 

dos tiras de fibra de carbono y cuenta con una masa de ά σςȢς Ὣὶ. Por otro lado, la 

cabina está fabricada en fibra de carbono y cuenta con una masa de ά ςȢχ Ὣὶ. 

El asiento alar del pod tiene una longitud ὰ ρυυ άά y está pensado para el perfil 

AG455ct-02r y para unas alas de un diedro geométrico de ɜ φЈ. 

Por lo que se refiere al boom, está fabricado en una mezcla de fibra de carbono y fibra de 

vidrio, cuenta con una longitud ὰ χππ άά, una masa de ά ςπ Ὣὶ y presenta 

estrechamiento. De este modo, tiene un diámetro ɲ ςς άά en el extremo de unión con 

el pod y un diámetro de ɲ ρς άά en la zona de anclaje de los empenajes.  

Hay que destacar que su generosa longitud y el no incorporar las ranuras y soportes de 

anclaje para los empenajes ya de fábrica, condiciona en menor medida el diseño del 

prototipo en comparación con otros fuselajes de un nivel de acabado mayor. 

 

Alas 
A continuación se detallan el proceso de prototipado de los distintos componentes alares. 

¶ Costillas 

El modelado de las alas ha empezado con la obtención de las distintas costillas, que se 

detalla a continuación. 

Primero se ha realizado un modelo del ala sólida (mediante Solidworks) siguiendo las 

directrices del previo diseño aerodinámico. A continuación, se han realizado una serie de 

cortes transversales, a las distancias que más adelante se especifican, para obtener la 

sección de las distintas costillas. 

Haciendo referencia al modelo Evolution Wood, cada una de las semialas se compondrá de 

un total de 17 costillas de madera de balsa de un espesor Ὡ ρȢυ άά.  

 

 

                                                             
40 Imágenes extraídas de: 
https://www.topmodelcz.cz/index.php?&desktop=eshop&action=zbozi_detail&id=17913 

https://www.topmodelcz.cz/index.php?&desktop=eshop&action=zbozi_detail&id=17913
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La separación entre el plano medio de las distintas costillas se rige de la siguiente forma: 

Número de costilla Separación entre sus planos medios (mm) 
1-2 Contiguas 
2-3 48.5 

3-4 (ídem hasta la 16) 51 
16-17 30.25 

TABLA 19: Separación entre costillas 

Una vez obtenidas las distintas costillas, se realiza un corte a una distancia Ὠ φ άά de 

su borde de ataque para dar cabida a los 4 listones de balsa de 1.5 mm espesor que 

conformaran dicho borde ataque. Se realiza otro corte a una distancia Ὠ πȢχὧ υ άά 

para dar cabida a los flaperones y al larguero posterior (Rear Spar, RS). Además, para dar 

cabida a la piel estructural del intradós y extradós se ha realizado una equidistancia de la 

costilla (hacía dentro) a una distancia Ὠ πȢτ άά, valor que coincide con su espesor. 

Hay que destacar también la ranura de 2.5 mm de espesor que se realiza en las costillas 1 y 

2 a una distancia Ὠ ττȢφ άά del borde de ataque (posición coincidente con el máximo 

espesor del perfil) para dar cabida a la bayoneta de unión de las dos semialas. 

 

Figura 37: Detalle de las costilla 1 

 

Figura 38: Detalle de la costilla 3 

En la anterior Figura 37 se pueden apreciar los cortes y ranuras mencionados; resaltar 

también que el flaperon no comienza hasta la costilla 3 por lo que en las costillas 1 y 2 se 

mantiene la parte trasera del perfil. 

 

¶ Borde de ataque 

Para la creación de un borde de ataque continuo y que se aproximara lo más posible al 

dictado por los perfiles aerodinámicos sin tener que recurrir a mecanizados CNC, se han 

tomado mediciones de la altura de la costilla en cada una de las 17 costillas a distancias de 

6, 4.5, 3 y 1.5 mm del borde de ataque. Con esto se han conformado los cuatro listones de 

borde de ataque (Leading Edge, LE) LE1, LE2, LE3 y LE4. Para su fabricación se utilizará 
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madera de balsa de un espesor Ὡ ρȢυ άά. Además estos serán posteriormente lijados en 

la fase de construcción para adaptarse al decreciente espesor del perfil. 

 

Figura 39: Detalle de los listones LE1, LE2, LE3 y LE4 antes (izquierda) y después (derecha) de ser lijados  

 

¶ Larguero posterior (RS) 

De forma parecida a los listones de borde de ataque, se ha tomado una medición de la 

altura de las distintas costillas a una distancia ÄÙ πȢχÃÙ υ ÍÍ del borde de 

ataque, con la que se conformado el larguero posterior (RS). Este se fabricará con madera 

de balsa de un espesor Å υ ÍÍ. Además deberá ser lijado en la posterior fase de 

construcción para adaptarse al decreciente espesor del perfil. Para facilitar dicha tarea, se 

ha medido la cota objetivo, en este caso la altura trasera del larguero posterior (RS) con la 

que se ha modelado el listón RSref. Este último se fabricará con madera de balsa de un 

espesor Ὡ ρȢυ άά. 

 

 

Figura 40: Detalle del listón RSref 

 

Figura 41: Detalle del larguero posterior (RS) antes (izquierda) y después (derecha) de ser lijados 
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¶ Shear webs 

El larguero principal del ala está conformado únicamente por un elemento central, que son 

los shear webs; estos son los encargados de soportar los esfuerzos cortantes. Es más, este 

larguero no presenta spar caps, a diferencia de otras configuraciones estructurales citadas 

en este mismo trabajo.  

Es aquí donde entra el importante papel de la piel estructural del extradós y del intradós, 

está hará a su vez de spar caps y será la encargada de soportar los esfuerzos de flexión.  

Los shear webs se han distribuido a una distancia constante del borde de ataque 

de ÄÙ πȢςσςσÃÙ coincidiendo con la posición de máximo espesor de los perfiles 

aerodinámicos cercanos al encastre.  

El material para su fabricación es madera de balsa de 1.5 mm de espesor, con las vetas 

orientadas hacia arriba, incrementando así su rigidez ante los esfuerzos cortantes. 

 

  

Figura 42: Detalle del conjunto: costillas, shear webs y larguero posterior RS 

Con la anterior figura, hay que destacar que entre las costillas 2 y 3, hay 3 shear webs dos 

encargados de abrazar la bayoneta de unión de las semialas y un tercero algo más 

atrasado (a una distancia d=86.4 mm del borde de ataque) encargado de aumentar la 

rigidez de la zona del encastre, ante los esfuerzo de torsión que se producen durante el 

lanzamiento.  

También hay que hacer mención a que la ausencia de shear web entre las costillas 16 y 17 

se justifica con la necesidad de instalar un refuerzo para la posterior colocación del peg 

(los detalles de dicho refuerzo se encuentran explicados en el apartado de construcción). 

 

¶ Piel estructural 

Como se ha mencionado, la piel tiene un papel estructural fundamental, es por esto que el 

modelo Evolution Wood, no utiliza madera de balsa para su construcción. En su lugar 

utiliza láminas de contrachapado de 0.4 mm de espesor que ofrecen una rigidez muy 
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superior. Para el prototipo desarrollado también se ha utilizado el citado material, 

concretamente, contrachapado de Abedul finlandés de 0,4 mm de espesor41. 

Para su modelado, se han tomado mediciones de los perímetros inferior y superior de las 

17 costillas. Además se han realizado agujeros de aligeramiento dejando siempre margen 

en las uniones con otros elementos estructurales (costillas, shear webs y larguero 

posterior) con tal de asegurar la integridad del conjunto. 

Además se ha realizado el dibujo en las pieles del intradós (que posteriormente se gravará 

mediante láser) de la posición de los citados elementos estructurales para facilitar la 

construcción de la misma. 

 

Figura 43:Detalle de la piel del intradós y de su gravado 

 

¶ Flaperones 

En el modelado de los flaperones solo se ha tenido en cuenta su forma en planta; que es la 

que será cortada por láser. En la fase de construcción estos deberán ser lijados para 

adaptarse al decreciente espesor del perfil  y del ala.  

Para facilitar dicho proceso se han realizado mediciones, en las 17 costillas, de la altura de 

la parte delantera del flaperon y de la posición a la que debe situarse la varilla de fibra de 

carbono de ɲ πȢψ άά que conforma el borde de salida del ala. Con esto se han 

conformado dos listones de referencia: el flaperonLE y el flaperonTE. 

Finalmente tenemos que destacar que para la construcción de los flaperones se utilizará 

madera de balsa de 6 mm al ser la altura máxima de los mismos de Ὤ υȢψω άά. 

A continuación se adjuntan algunas figuras referentes a los flaperones. 

                                                             
41 Láminas de contrachapado y listones de madera balsa adquiridos en: 
https://www.agullomaderas.com/b2c/producto/5.109/1/contrachapado -de-abedul-finlandes-para-
modelismo-de-0-4-mm-de-espesor- 

https://www.agullomaderas.com/b2c/producto/5.109/1/contrachapado-de-abedul-finlandes-para-modelismo-de-0-4-mm-de-espesor-
https://www.agullomaderas.com/b2c/producto/5.109/1/contrachapado-de-abedul-finlandes-para-modelismo-de-0-4-mm-de-espesor-










https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864-Evolution-W-the-REvolution-of-the-Woody-DLG
https://www.rcgroups.com/forums/showthread.php?2337864-Evolution-W-the-REvolution-of-the-Woody-DLG
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https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=CARBOLINE-SC39-2LSMP&name=carboline-sc39-2-spread-carbon-large-sample
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https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=PT41&name=zap-pt41-z-poxy-finishing-resin-epoxy
https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=PT41&name=zap-pt41-z-poxy-finishing-resin-epoxy
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https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=ORALIGHT-T-RED&name=oralight-transparent-red-31-029-covering-film
https://www.hyperflight.co.uk/extras/Oracover-Product-Information_2010_engl.pdf
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https://rc-innovations.es/Accesorios-para-drones-aeromodelismo/Fibra-carbono-vidrio-composite-placas-tubos/Planchas-de-fibra-de-carbono-placas/fibra-carbono-brillo-1mm-250x200mm-placa-pequena
https://rc-innovations.es/Accesorios-para-drones-aeromodelismo/Fibra-carbono-vidrio-composite-placas-tubos/Planchas-de-fibra-de-carbono-placas/fibra-carbono-brillo-1mm-250x200mm-placa-pequena
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https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=PE-13MM-SS&name=m2-stainless-steel-pushrod-ends-for-1-3mm-rods-2
https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=PE-13MM-SS&name=m2-stainless-steel-pushrod-ends-for-1-3mm-rods-2


https://aerobtec.com/altis-micro/#about


https://www.spektrumrc.com/Products/Default.aspx?ProdId=SPMAR6260


https://www.spektrumrc.com/Products/Default.aspx?ProdId=SPMAR6260


https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=PICO-SWITCH-BEC&name=picoswitch-magnetic-rc-on-off-switch-for-batteries-jst-bec-plugs
https://www.hyperflight.co.uk/products.asp?code=PICO-SWITCH-BEC&name=picoswitch-magnetic-rc-on-off-switch-for-batteries-jst-bec-plugs


https://www.multiplex-rc.de/produkte/693054-schwerpunktwaage






https://www.faa.gov/regulations_policies/handbooks_manuals/aircraft/glider_handbook/media/faa-h-8083-13a.pdf
https://www.faa.gov/regulations_policies/handbooks_manuals/aircraft/glider_handbook/media/faa-h-8083-13a.pdf























