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Resumen

En la realizacién de este Trabajo Fin de Grado se ha llevado a cabo un estudio aerodinamico
sobre derivadas de estabilidad longitudinales del aeroplano modelo Standard Cirrus mediante téc-
nicas de simulacién CFD.

Las técnicas de Mecénica de Fluidos Computacional (Computational Fluid Dynamics) tienen hoy
en dia gran importancia en la industria debido a que ofrecen numerosas ventajas y una amplia
gama de aplicaciones, con lo cual permiten realizar elevado ntimero de simulaciones bajo multitud
de posibles escenarios suponiendo grandes ahorros en términos monetarios a las entidades que lo
utilizan.

En este proyecto, el estudio comienza con una introduccién teédrica sobre las ecuaciones que rigen
el comportamiento de una aeronave en vuelo asi como las técnicas CFD aplicadas mediante el soft-
ware comercial STAR CCM+. Tras ello se detallan los procedimientos llevados a cabo tanto para el
célculo bidimensional del perfil aerodindmico FX 66-17 A 11-182 como el cdlculo tridimensional del
ala y el aeroplano completo. A continuacién se presentan los resultados obtenidos en el cdlculo de
derivadas de estabilidad y comparativa entre las diferentes simulaciones. Se realiza un andlisis del
campo fluido alrededor del cuerpo estudiado y se extraen conclusiones de los resultados obtenidos.

Finalmente, se incluyen los planos del aeroplano estudiado, el presupuesto con los costes asociados
a la realizacién del proyecto y el pliego de condiciones que establece los requisitos de seguridad
necesarios en el entorno de trabajo.

Palabras clave: aeroplano, aeronave, estabilidad, CFD, aerodinamica externa, STAR CCM+.






Resum

En la realitzacié6 d’aquest Treball Fi de Grau s’ha portat a terme un estudi aerodinamic de
derivades d’estabilitat longitudinal de l’aeropla model Standard Cirrus mitjangant tecniques de
simulacié6 CFD.

Les teécniques de la Mecanica de Fluids Computacional (Computational Fluid Dynamics) tenen
hui dia gran importancia en la industria ja que ofereixen nombrosos avantatges i una amplia
gama d’aplicacions, per tant, permeten realitzar elevat nombre de simulacions en una multitud de
possibles escenaris suposant un gran estalvi en termes monetaris per a les entitats que 1'utilitzen.

En aquest projecte, ’estudi comenga amb una introduccié teorica sobre les equacions que regeixen
el comportament d’una aeronau durant vol aixi com les técniques CFD aplicades mitjancant el
programari comercial STAR CCM+. Després, es detallen els procediments duts a terme tant per al
calcul bidimensional del perfil aerodinamic FX 66-17 A 1I-182 com per a l’ala i 'aeropla en la seua
totalitat. A continuacid, es presenten els resultats obtinguts en el calcul de derivades d’estabilitat
i comparativa entre les diferents simulacions. Es realitza un analisis del camp fluid al voltant del
cos d’interes i s’extrauen conclusions dels resultats obtinguts.

Finalment, s’inclouen els planols de 'aeropla estudiat, el pressupost amb els costs associats a la
realitzaci6 del projecte i el plec de condicions que estableix els requisits de seguretat necessaris en
I’entorn de treball.

Paraules clau: aeropla, aeronau, estabilitat, CFD, aerodinamica externa, STAR CCM+.
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Abstract

Along this Degree’s Final Project, an aerodynamic study concerning the longitudinal stability
derivatives of the Standard Cirrus sailplane model has been carried out using computational fluid
dynamics’ simulations.

As of today, computational fluid dynamics’ techniques are of the utmost importance for enginee-
ring companies, since they offer numerous advantages and a wide range of applications, with which
multiple simulations under different scenarios can be performed. This opens a way towards signi-
ficant savings for the entities making use of them.

In this project, the study begins with a theoretical introduction on the equations that govern the
behaviour of an aircraft, as well as the CFD techniques applied through the commercial software
STAR CCM+. After that, the procedures for the two-dimensional simulations of the FX 66-17 A
I1-182 airfoil and the three-dimensional simulations of the wing and the whole aircraft are presen-
ted. Then, the results obtained from the stability derivatives, the comparison between them and
the flow around the studied body are analyzed.

Finally, the three-view plan, the budget containing the costs associated to the project and the
scope statement concerning the security conditions in the workplace are included.

Key words: aircraft, sailplane, stability, CFD, external aerodynamics, STAR CCM+.
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— Angulo de incidencia de la corriente/ 4ngulo de ataque (rad).
Angulo maximo de incidencia de la corriente en movimiento oscilatorio (rad).
— Incremento.

— Pendiente de la trayectoria (rad).

—  Frecuencia reducida (-).

Angulo de flecha (rad).

—  Viscosidad dindmica (Pa s).

—  Gradiente.

—  Funcién arbitraria. Unidades segin la funcién representada.
—  Densidad (kg/m3).

—  Frecuencia de oscilacién (ras/s).
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Subindices

cw/2 — Referente la posicién de media cuerda en el ala principal.
u — Derivada respecto de la velocidad.

— Referente al ala principal.

—  Referente al punto inicial.

—  Derivada respecto del angulo de ataque.

— Derivada respecto de la variaciéon del dngulo de ataque.
— Referente al campo lejano.
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Capitulo 1

Introduccion

El presente escrito se corresponde con la memoria del Trabajo Final de Carrera realizado para
concluir los estudios de Grado en Ingenieria Aeroespacial, en la rama de Aeronaves, de la alumna
Andrea Arroyo Ramo, ademds de permitir a la autora profundizar en el estudio aerodindmico
mediante herramientas CFD y reforzar las competencias adquiridas durante sus estudios de grado.

1.1. DMotivacion del estudio

Desde la antigiiedad, los humanos tenemos la necesidad de ir més alla, tenemos la necesidad de
llegar mas lejos, imitar y superar a la naturaleza. Una de las mayores ambiciones del ser humano
siempre ha sido volar y es por ello que se han creado multitud de aparatos voladores, entre ellos,
el aeroplano.

Este permite desplazarse de un lugar a otro sin necesidad de un motor que propulse la aeronave.
La aeronave se calcula de acuerdo a las especificaciones de diseno del fabricante, teniendo lugar
unicamente en este documento el calculo aerodinamico de la misma.

El uso de herramientas CFD para el calculo aerodindmico y en otros campos hoy en dia sufre gran
demanda tanto en el sector ptblico como privado, por lo que desarrollar las competencias en esta
disciplina, a la vez que estimulante, es un punto importante a la hora de dar los primeros pasos en
el mundo del anélisis aerodindmico.

1.2. Objetivos del trabajo

La finalidad del presente Trabajo Fin de Grado consiste en obtener conocimientos precisos del
comportamiento aerodindmico de un aeroplano, estudiando la variacién de los pardametros mas
relevantes durante el vuelo del mismo.

Para conseguir el objetivo final de este proyecto, ciertos objetivos intermedios son necesarios.
Estos objetivos intermedios se dividen en competencias técnicas que debe tener un ingeniero y
competencias especificas de un graduado en ingenieria aeroespacial.

Aquellas competencias técnicas que un ingeniero debe desarrollar son:
= Manejo con soltura herramientas de diseno CAD a fin de poder realizar las geometrias nece-
sarias para su posterior andlisis aerodinamico.

= Familiarizacién con el entorno y funcionalidades del software STAR CCM+, herramienta de
estudio CFD.

» Realizacion un estudio de sensibilidad con el cual se minimizan los errores asociados a la
discretizacion del mallado de la geometria y a la discretizacion temporal.

= Realizaciéon de cdlculos estacionarios con STAR CCM+ para la obtencién de fuerzas y mo-
mentos.



3. Antecedentes

= Realizacién de cdlculos transitorios con STAR CCM+ para la obtencién de derivadas de
estabilidad.

= Familiarizacién con el entono de trabajo, dindmica de trabajo dentro de un departamento,
en este caso, el Departamento de Maquinas y Motores Térmicos.

Y las competencias especificas que deben ser reforzadas son:

= Desarrollo de procesos que permiten la obtencién de las caracteristicas estaticas y dinamicas
del aeroplano.

= Validacion y evaluacién de resultados obtenidos mediante soluciones experimentales u otros
andlisis CFD.

= Juicio, compresion y explicacion de los fenémenos fisicos evaluados.

Una vez dichos objetivos son alcanzados, se dispondra de unas conclusiones sobre el trabajo reali-
zado.

Con todo ello, una vez realizado el presente trabajo, éste permitira a la autora finalizar sus estudios
del Grado en Ingenieria Aeroespacial en la Universitat Politecnica de Valéncia y la consecuente
obtencién del titulo, especializado en la rama de Aeronaves.

1.3. Antecedentes

Durante el curso 2016/2017, se realizé un proyecto para la asignatura Fabricacién Aeroespacial,
primer cuatrimestre del tercer afio del Grado en Ingenieria Aeroespacial, en el cual se disefié un
aeroplano (glider) a partir de aeroplanos similares, ademés de una descripcién de los procesos de
fabricaciéon del mismo. Para concluir el trabajo, se realizé6 un estudio aerodindmico bidimensio-
nal del perfil aerodinamico utilizado. Dicho estudio se llevo a cabo mediante el programa ANSYS
FLUENT 17.2, versién para estudiantes.

El proyecto de la asignatura se convirtié en la principal motivacién para continuar y ampliar el
estudio de una aeronave de caracteristicas similares. Ademads, durante el mismo curso, en la asigna-
tura Aerodindmica I, se realizé un proyecto de andlisis aerodindmico més completo de un Biplano
de Busemann mediante herramientas CFD, de nuevo en ANSYS FLUENT. Ello impulsé el interés
en realizar el estudio aerodindmico realizado.

Una vez evaluada la viabilidad de la realizaciéon de un Trabajo Final de Grado de las caracteristicas
del presente, se propuso el proyecto a los profesores del DMMT Departamento de Maquinas y Mo-
tores Térmicos, por su cercania y predisposicién a llevar a cabo proyectos aeronauticos. Finalmente,
el proyecto fue aprobado y listo para su realizacién.

1.4. Metodologia

Para la consecucién de los objetivos anteriormente presentados es necesario seguir una meto-
dologia. Esta quedara mejor detallada en el capitulo 4.

1. En primer lugar, se visualizan las geometrias tanto 2D como 3D que se van a estudiar.

El estudio de estas geometrias permite la reconstruccién de las mismas mediante herramientas
CAD para reproducir lo mas fielmente posible la naturaleza del aeroplano, teniendo en cuenta
las simplificaciones necesarias para la viabilidad del proyecto, a partir de los planos tres vistas
y los datos de sus perfiles aerodinamicos. Las tareas realizadas en esta etapa son:

= Creacién de los perfiles bidimensionales, tanto del perfil aerodindmico original como
aquel simplificando el borde de fuga.

= Reconstruccién del ala del planeador.

= Reconstruccién del planeador completo.
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CAPITULO 1. Introduccién

2. En segundo lugar, se evaliian las geometrias anteriormente creadas.

Mediante este andlisis se pueden extraer conclusiones previas al calculo de las diferentes
simulaciones sobre los modelos que permiten reducir el coste computacional del mismo. Las
tareas llevadas a cabo en esta etapa se pueden dividir en tareas realizadas para el calculo
estatico y tareas realizadas para el calculo dindmico.

Las tareas realizadas para el calculo estatico son:
= Estudio de independencia de malla con ambas geometrias 2D.
= Estudio de independencia de capa limite con la geometria simplificada 2D.
= Estudio de independencia de malla de la geometria del ala 3D.
Una vez finalizadas, son la base para las tareas del calculo dindmico:
= Estudio de independencia de paso temporal en el caso 2D simplificado.

= Estudio de independencia de ntimero de iteraciones intermedias en el caso 2D simplifi-
cado.

3. En tercer lugar, se realiza un estudio de casos estacionarios (estdticos) en diferentes dngulos
de ataque y velocidades.

Es estudio se realiza tanto en el caso 2D como en el caso 3D.

En la etapa de preproceso se configuran los monitores de fuerzas, momentos y coeficientes,
del mismo modo que las escenas de interés que seran posteriormente tutiles durante la etapa
del postproceso.

4. En cuarto lugar, se realiza el estudio de los casos transitorios (dindmicos) de cabeceo.

Para ello, se implementa un movimiento oscilatorio relativo entre la superficie del elemento
de estudio (perfil aerodindmico en el caso 2D y ala -aeroplano completo- en el caso 3D).

Es estudio se realiza tanto en el caso 2D como en el caso 3D.

En la etapa de preproceso se configuran los monitores de fuerzas, momentos y coeficientes,
del mismo modo que las escenas de interés que seran posteriormente tutiles durante la etapa
del postproceso. Gran parte de las operaciones de obtencién de imagenes deben ser confi-
guradas antes de iniciar el calculo, para obtener informacién instantianea sobre el sistema y
posteriormente cotejar las diferentes evoluciones del mismo.

5. Por ultimo, una vez finalizado el proceso que envuelve el uso estricto de CFD, se procede
a realizar los cédlculos de las diferentes derivadas de estabilidad aplicando los conocimientos
de Mecanica del Vuelo, explicados de manera detallada en la Seccién 2.6, para dar paso al
andlisis de los resultados y conclusiones que se obtienen de los mismos.

1.5. Estructura del trabajo

El presente trabajo final de grado se encuentra dividido en cuatro documentos: Memoria, Pla-
nos, Pliego de condiciones y Presupuesto.

La Memoria, a su vez, consta de seis capitulos en los cuales se describen los fundamentos del calculo
CFD del aeroplano.

En el primer capitulo, en el cual esta seccion esta incluida, se expone el presente proyecto, descri-
biendo la motivacién de este estudio, los objetivos del mismo, antecedentes y metodologia empleada.

En el segundo capitulo se presenta el concepto de aeroplano, ademés de incluir una pequenia resena
histérica y clasificacion de diferentes tipos de aeroplanos. En él se describe el modelo concreto de
aeroplano estudiado en el trabajo, el estado del arte del vuelo de un aeroplano y las bases de la
Mecéanica del Vuelo en las cuales se sustenta el vuelo del mismo.

El tercer capitulo introduce el modelado CFD, la justificacién del modo de estudio empleado, ade-
mas del solver y las condiciones de contorno aplicadas en los diferentes célculos.

En el cuarto capitulo se explica detalladamente el estudio CFD realizado, tanto en el caso 2D como



5. Estructura del trabajo

en el 3D. El él se detallan las geometrias, caracteristicas precisas del solver y condiciones de con-
torno en los diferentes casos, ademas del mallado. Con el problema planteado en CFD, en el quinto
capitulo se realiza un analisis detallado de los resultados obtenidos en las diferentes simulaciones,
ademads de incluir una comparativa entre los resultados de las diferentes geometrias.

Finalmente, el sexto capitulo incluye una evaluacién de proyecto, las conclusiones a las cuales se
llega tras la realizacién del presente proyecto y los posibles trabajos futuros.

En el documento Planos se muestran los planos tres vistas del aeroplano en cuestién.

En el Pliego de Condiciones se describe la normativa y ordenanzas de seguridad e higiene del de-
partamento en el cual se ha realizado el presente Trabajo Fin de Grado.

Finalmente, con el Presupuesto se finaliza el trabajo con el desglose de costes econémicos debidos
a la realizacion de dicho trabajo.



Capitulo 2

Aeroplano

2.1. Introduccion

En este capitulo se explicaran los conceptos fundamentales para comprender cémo un aeroplano
es capaz de llevar a cabo su vuelo. Comenzando con una breve resefia historica de la evolucion
de los primeros aeroplanos hasta aquellos actuales. A continuaciéon un listado de las diferentes
variantes actuales de aeroplanos, centrandose en el estudiado en el presente documento.

2.2. Aeroplano

Un glider se define como un aparato mas pesado que el aire que es capaz de mantener el vuelo
por la reaccién dinamica del aire contra sus superficies sustentadoras, y cuyo vuelo libre no depende
principalmente de un motor. Otro término empleado es el de aeroplano, éste es un glider disefiado
para el vuelo eficiente y ganar altitud Unicamente a partir de fuerzas de origen natural durante el
ejercicio del vuelo. Fuerzas tales como corrientes de aire y termas y aquellas debidas al efecto suelo
en vuelo cercano a superficies.

Esta aeronave no motorizada tipicamente es utilizada en actividades recreativas, las cuales com-
prenden también el mundo de la competiciéon. Al no tener instalado un motor, a diferencia de las
aeronaves convencionales, para mantener el vuelo continuado ésta debe tener un elevado coeficiente
de sustentacion frente al peso de la aeronave. Cabe tener en cuenta que un aeroplano necesita apro-
vechar al maximo las corrientes y termas (flujos verticales de aire caliente) para poder incrementar
su altitud, ya que no cuenta con la ayuda de empuje que le permita elevarse.

2.2.1. Imntroduccién historica

La idea del glider surgié en el momento en cual los humanos comenzaron a fantasear con ser
capaces de dominar los cielos tal y como lo hacian las aves. A partir de 1490 se data documentacién
de Leonardo da Vinci en este campo, encontrandose entre los diferentes escritos y disenos el primer
modelo de lo que, a pesar de nunca haber sido probado, seria el origen de las aeronaves modernas.

Siglos posteriores, en 1793, el pastor burgalés Diego Marin Aguilera construyé un planeador con
el cual pudo volar més de 400 m antes de sufrir un accidente y quedar el aparato inutilizable. A
pesar de que no existen documentos que verifiquen dicha historia, Diego Marin es reconocido por
el Ejército del Aire de Espafia como el precursor de la aviacion.

En esa misma década, en 1799, Sir George Cayley, barén de Yorkshire, uno de los pioneros en el
estudio aerondutico (considerado el primer investigador cientifico en el campo de la aerondutica)
dej6 grabado en un medallén de plata las fuerzas aerodindmicas fundamentales. Este realizé disefios
y estudios que llevaron a la definicién del principio del vuelo mecénico (relaciones entre pesos y
sustentacién, empuje y resistencia aerodindmica). En 1804 Cayley disefi6 y construy6 un modelo
de un monoplano con apariencia similar a los actuales.
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2. Aeroplano

Sin embargo, no fue hasta 1891 que Otto Lilienthal construyé el primer aparato funcional capaz
de realizar diversos vuelos (no desechable), llevando a cabo con él mds de 2000 vuelos, superando
incluso los 300 metros de recorrido. A principio del siglo XX, los Hermanos Wright comenzaron
a ejecutar experimentos aerodindmicos que les permitieron disenar sistemas de control para sus
aeronaves, lo cual les llevo a la invencién en 1902 del primer planeador completamente controlable.

(a) Boceto de Leonardo da Vinci [1] (b) Otto Lilienthal [2]
Figura 2.1: Pioneros del mundo de la aviacién
Hoy en dia existen gran variedad de modelos de planeadores, comprendidos en diversas categorias,

cada una de ellas con sus propias caracteristicas. En la Figura 2.2 se muestra un ejemplo de
aeroplano actual, cuya configuracién es comin en multitud de modelos.

Figura 2.2: Aeroplano moderno modelo G-CKNF Lasham [3]

2.2.2. Tipos de Aeroplano

Existen diversos tipos de aeroplanos dependiendo de su funcién, materiales e incluso ntimero
de pasajeros.

Atendiendo al nimero de pasajeros, éstos se pueden clasificar en:

= Monoplaza: consta de un tnico asiento, para el piloto.

= Biplaza: consta de dos asientos, uno para el piloto y otro para el copiloto o un pasajero.
Dentro de los aeroplanos de competicién, existen diversas categorias:

= Open class: Gnica limitacién el peso maximo, 850 kg.
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CAPITULO 2. Aeroplano

= Standard class: limitacién de envergadura méaxima de 15m y seccién fija de ala (sin partes
moéviles), peso maximo 525 kg.

= 15 metre class: limitacion de envergadura maxima de 15 m, peso maximo 525 kg.

= 18 metre class: limitaciéon de envergadura méaxima desde 15 a 18 m, peso maximo 600 kg.

= 20 metre two-seater class: limitacién de envergadura maxima de 20m, peso maximo 750 kg.
= Club class: amplia gama de aeroplanos antiguos dentro de un rango especifico de capacidades.

= 13.5 metre: limitacién de envergadura maxima de 13.5m, carga alar maxima 525kg/m?.

Existen otras clasificaciones tales como aquella definida por los materiales que lo componen, e
incluso dentro de aquellos disefiados para el entrenamiento de nuevos pilotos. Finalmente, existe
una clasificacién, menos técnica, pero presente en el mundo actual, aquella definida por el precio
de venta del aeroplano.

2.3. Partes del aeroplano

Como en la mayor parte de vehiculos u objetos, cada una de las partes que los componen
tiene definido un nombre. En el caso del aeroplano, éste comparte nomenclatura con los aviones
comunmente conocidos. En la Figura 2.3 se muestra un boceto que identifica los componentes mas
caracteristicos.

Las partes principales son el fuselaje, donde los pilotos se acomodan, ala, empenaje, el cual consta
de estabilizador horizontal y estabilizador vertical y tren de aterrizaje -existen modelos sin tren de
aterrizaje-.

El fuselaje es la porcién de la estructura sobre la cual el ala y empenaje estdn anclados. Este
alberga la cabina y contiene los controles del aeroplano. El fuselaje puede estar construido con
madera, aluminio, materiales compuestos o combinaciones de varios.

7
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Figura 2.3: Partes de un aeroplano [4]. Figura editada para introducir traducciones

El ala de un planeador, a diferencia de una aeronave convencional motorizada, es mas larga y es-
belta, a fin de aumentar su alargamiento alar y asi reducir sustancialmente la resistencia inducida
producida por el hecho de generar sustentacién para incrementar la eficiencia acrodindmica. Esta
incorpora diversos componentes que ayudan al piloto a mantener la altitud y controlar la resisten-
cia y sustentacién generada. Se incluyen en éstos los alerones, que controlan el movimiento de la
aeronave alrededor del eje longitudinal -alabeo, también conocido como roll-; spoilers extensiones
en el extradds del ala que interrumpen el flujo de aire sobre el ala, empleados para descender ra-
pidamente; flaps, situados en el borde de fuga del ala, empleados para incrementar la sustentacién
y, por ende, resistencia.



4. Modelo de estudio

El empenaje incluye toda la seccién de cola. Los elementos fijos estabilizador horizontal y verti-
cal ayudan a estabilizar, como su nombre indica, la aeronave y ayudar a mantener la trayectoria
deseada. El timén de profundidad -elemento mévil- esta unido a la parte trasera del estabiliza-
dor horizontal y controla el movimiento alrededor del eje lateral -cabeceo, también conocido como
pitch- moviendo el morro de la aeronave hacia arriba y hacia abajo. El timén de direccién -elemento
movil- se encuentra adherido a la parte trasera del estabilizador vertical y tiene control sobre el
giro alrededor del eje vertical -guinada, también conocido como yaw-, éste es usado junto con los
alerones y timoén de profundidad para realizar giros coordinados durante el vuelo.

El tren de aterrizaje incluye, en la mayor parte de los casos, el tren (rueda) principal y tren secun-
dario. Debido a la longitud de sus alas, en punta de ala es posible que también se encuentre una
pequena rueda o plato de deslizamiento para evitar el rozamiento y desgaste del ala con el suelo
durante las actuaciones en tierra.

Los controles presentes en la aeronave son el control principal y dos pedales de direccién. Mediante
los controles aerodinamicos el piloto indica los movimientos que deben realizar las superficies de
control a fin de que la aeronave realice la maniobra deseada. Mas alld de los controles basicos, exis-
ten muchos actuadores, incluyendo el control de flaps, tren de aterrizaje, control de estabilidad,
etc.

La instrumentacion de la cabina, a diferencia de lo que puede llegar a pensarse, posee sofistica-
dos equipos electrénicos. Los instrumentos basicos que debe haber en el panel son: velocimetro
-indicador de velocidad de vuelo-, altimetro -indicador de altitud-, variémetro -indicador de ratio
de ascenso o descenso-. El variémetro es un instrumento critico, ya que permite a los pilotos en-
contrar y utilizar columnas de aire ascendentes (termas), sin este instrumento, no seria posible el
vuelo de planeo de estos aparatos. Ademads de los instrumentos bésicos, también estan instalados
ordenadores de abordo que recogen medidas de altitud, distancia, actuaciones y el movimiento del
aire que proporcionan a los pilotos informacién precisa para la efectiva navegacién y planeo.

Cabe destacar que, al ser una actividad recreativa con necesidades especificas de entorno, condicio-
nes climéaticas, etc, no puede llevarse a cabo en todos los lugares, es decir, precisa de transporte, lo
que se traduce en ensamblajes y desensamblajes para su transporte. Los aeroplanos estan diseniados
para ser facilmente montados y desmontados para su transporte en trailers especiales.

2.4. Modelo de estudio

De entre la variedad de aeroplanos existentes en el mercado, o a lo largo de la historia, se ha
seleccionado el modelo Standard Cirrus para realizar los estudios del presente documento. De esta
aeronave se tienen datos geométricos, asi como planos tres vistas (Documento II) y manuales de
uso.

Las caracteristicas principales de la aeronave se recogen en la Tabla 2.1.

Pesos (kg) Geometria Velocidades (m/s)
Vacio 215 Longitud (m) 6.35 Miax 61.2
Méx 390 Envergadura (m) 15 Maéx maniobra 47.3
Maéx maniobrable 330 Altura (m) 1.32 Pérdida 17
Min piloto* 70  Superficie alar (m?) 10  Min descenso  0.57
Méx piloto 110  Alargamiento (-) 22.5 EA max (-) 38

Tabla 2.1: Caracteristicas principales del modelo Standard Cirrus

*Si el piloto pesa menos, es necesario realizar una compensacién mediante lastres.

Las caracteristicas especificas de los perfiles aerodinamicos del ala y estabilizadores se recogen en
la Tabla 2.2.
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Raiz Punta Estab. Horiz. Estab. Vert.

FX FX NACA NACA
Perfil S 02-197 66-17 A T1-183 65-013  63-0113A
Cuerda (m) 0.933 0.399 0.682 0.858
Angulo incidencia (°) 1.5 - - -
Torsién geométrica (°) - -1.5 - -

Tabla 2.2: Caracteristicas principales de los perfiles aerodindmicos

Finalmente, en cuanto al centro de gravedad, para determinar su posicién, es necesario seguir el
esquema mostrado en la Figura 2.4, tomando a = 0.122 m y b = 3.960 m y calcular la distancia x
a partir de los pesos aplicando la ecuacién 2.1.

Datum g

*x - ——

!

r=-—2—+a (m) (2.1)
Donde

= W: peso en vacio (kg).

= W7: peso aplicado en el tren de aterrizaje (kg).

= Ws: peso aplicado en el patin posterior (kg).
Encontrandose siempre el centro de gravedad, dependiendo del peso de la aeronave, dentro de
ciertos limites establecidos por el fabricante. Estos datos se encuentran explicitos detalladamente

en el Manual de Vuelo y Servicio [5], por lo que en el presente texto tnicamente se incluyen los
limites durante el vuelo: rango de la distancia x comprendido en [0.25-0.4] m.

El modelo Standard Cirrus esta certificado para las siguientes maniobras acrobéaticas:
= Inside loop, a una velocidad de 50 m/s al inicio de la maniobra.
» Stall turn, a una velocidad de 50 m/s al inicio de la maniobra.
= Tight turn, a una velocidad de 33.4 m/s al inicio de la maniobra.
Es recomendable que dichas maniobras se ejecuten a altitudes superiores a 400m sobre el suelo.

Ademas, éste es capaz de realizar vuelos entre nubes siempre y cuando lleve instalado el equipo
instrumental especificado en el manual y realizar vuelos con tanques de agua, siempre y cuando
no se realicen maniobras extremas o acrobéaticas.
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5. Vuelo del aeroplano

En la Figura 2.5 [6] se muestra el aeroplano modelo Standard Cirrus planeando.

Figura 2.5: Fotografia del aeroplano Standard Cirrus durante el vuelo [6]

2.5. Vuelo del aeroplano

En la esta seccién se presenta cémo se lleva a cabo el vuelo de un aeroplano bajo condiciones
normales para su correcto funcionamiento. Se comienza realizando una breve descripcién del vuelo
genérico que puede realizar cualquier aeronave y se prosigue con los modos de vuelo de un aeroplano.

Sustentacién

Resistencia

Empuje
Peso

Figura 2.6: Fuerzas actuantes sobre una aeronave durante el vuelo [7]

En el vuelo horizontal estacionario de una aeronave existen cuatro fuerzas principales equilibradas
entre si (Figura 2.6 [7]): empuje, sustentacion, gravedad, y resistencia. En una aeronave conven-
cional, el empuje se obtiene a partir del motor, en el caso de un aeroplano, al no haber motor que
genere empuje, esta fuerza es nula.
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CAPITULO 2. Aeroplano

La sustentacién, en su mayor parte, contrarresta la fuerza ejercida por el peso. La sustentacion es
producida por los efectos dindmicos del movimiento relativo entre la aeronave y el aire a su alre-
dedor. El ala es la mayor superficie proveedora de sustentacién, aunque el fuselaje y estabilizador
horizontal también suponen cierta contribucién. De forma general:

L:%psw CL (2.2)

La resistencia aerodindmica es la fuerza que se opone al movimiento. En bajas velocidades, sus
componentes mas relevantes son la resistencia parasita y la resistencia inducida, ya que no aparecen
efectos de compresibilidad importantes.

1
D=§pSV2 CD (2.3)
CD = CDpar. + CDjpa. = CDy + k - CL? (2.4)

La resistencia parasita tiene diversas componentes:

= Friccién: provocada en la capa limite, depende del nimero de Reynolds. En capas limites
turbulentas es mayor esta componente que en capas limite laminares.

= De forma, base o presion: provocada por el desprendimiento de la capa limite, depende del
nimero de Reynolds.

= Interferencia: producida por la interaccién entre diversos elementos.
La resistencia inducida depende de la generacién de sustentacién. En flujo bidimensional no existe.

En el caso de un aeroplano, su valor es reducido, ya que al ser alas con elevados alargamientos, los
efectos de punta de ala son reducidos.

2.5.1. Vuelo de largo alcance

Para realizar vuelo de largo alcance es necesaria la combinacion de tramos de ascenso y tramos
de descenso a fin de compensar la altitud perdida durante el planeo. Sin propulsién, el planeo es
un recorrido descendente, ya que la pendiente de la trayectoria (negativa) se define, a partir del
equilibrio de fuerzas (movimiento estacionario) como [8]

AP (2.5)

Por ello, es necesario aprovechar los modos que ofrece la naturaleza de incrementar la altitud de
la aeronave.

I
I

— 11 1]

Lasll
|

Figura 2.7: Método de salida de las termas [9]

La finalidad principal del aeroplano es mantener o ganar altitud durante el vuelo, en lugar de
descender durante el planeo. El objetivo principal, ya sea un vuelo local o de largo alcance, es
utilizar las corrientes de aire ascendentes de la formas mas eficiente posible.

A principio de la década de 1920, los pilotos de planeadores descubrieron que era posible aumentar
el tiempo de vuelo aprovechando las corrientes de aire deflectado creadas cerca de las superficies
de las laderas (Figura 2.8a).

13



5. Vuelo del aeroplano

En los anos 30 se descubrieron las corrientes montanosas, que permitieron realizar los primeros
vuelos de gran altitud. Las termas son las corrientes de mayor uso para el incremento de altitud
ya que aparecen tanto en terrenos planos como en irregulares (Figura 2.8b).

Sailpiane wms away from
fitg= when tuming arouna

oL

) Sink]

(a) Vuelo cercano a la superficie (b) Vuelo en termas

Figura 2.8: Esquema de técnicas de elevacién [10]

2.5.1.1. Elevaciones a bajas altitudes

Realizar maniobras de ascenso cercanas a superficies pueden ser arriesgadas si no se realizan
con cautela. Los vientos superficiales de entorno a 8-10 m/s perpendiculares a los puntos maximos
son idéneos para elevar el aeroplano; también son propicios aquéllos que forman un dngulo de
45°. En cambio, si los vientos tienen velocidades inferiores a 5 m/s debe evitarse el sobrevuelo
de superficies debido a la posibilidad de encontrar zonas de descenso local de altitud que pueden
provocar la precipitacién del aeroplano contra el suelo.

2.5.1.2. Elevaciones por termas

Las termas se producen debido a que el Sol calienta la Tierra de forma no homogénea, por lo
que aparecen vientos de manera natural para homogeneizar la temperatura y caracteristicas de la
atmésfera. Estas corrientes generadas pueden ser tanto corrientes ascendentes como descendentes.
Las ascendentes aumentan la sustentacion, provocando el ascenso de las aeronaves, mientras que las
descendentes producen el descenso de las mismas. Debido a que la atmdsfera busca homogeneizarse,
si aparece una corriente ascendente, en una posicién cercana aparecerd una descendente, por lo
que el objetivo principal de los pilotos de los aeroplanos es maximizar el tiempo de vuelo sobre
corrientes ascendentes y minimizar el de descendentes.

El éxito en el vuelo mediante termas yace en la capacidad de localizarlas, entrar en ellas, permanecer
en el centro de las mismas y finalmente salir de ellas. Es necesario tener en cuenta que cada una
es Unica en términos de tamano, forma e intensidad.

Una vez una terma es localizada, rapidamente se ha de adentrar en ella, para no perderla. El primer
indicador de que hay una terma cercana es un incremento del ratio de descenso repentino, seguido
de un una aceleracién positiva (ya sea sutil o no, dependiendo de la intensidad de la terma).

Existen tres métodos para entrar en la termas:

= Método 1: Decremento del 4ngulo de asiento lateral mientras que el ascenso aumenta (Figura
2.9a).
= Método 2: Vuelo en medio circulo mientras que el ascenso decrementa (Figura 2.9b).

= Método 3: A medida que disminuye el ascenso, incremento del dngulo de asiento lateral y
viceversa (Figura 2.9c).
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CAPITULO 2. Aeroplano

Como se puede observar en la Figura 2.9 [9], el desplazamiento del circulo es méximo en el método
3, mientras que es minimo en el caso del método 2.

(a) Método 1 (b) Método 2 (c) Método 3

Figura 2.9: Métodos de entrada en las termas [9]

Dentro de la terma se incrementa la altitud gracias a la intensidad de la corriente vertical. El
recorrido interno sigue un patrén circular, de mayor o menor radio dependiendo del tamafio de la
corriente de aire en la que se encuentra la aeronave. Una vez disminuye la intensidad de la terma,
cuando el ratio de ascenso se iguala al ratio de ascenso inicial, se debe salir de ella. El método
que George Moffat, campeén mundial de vuelo en glider en 1970 y 1974, recomienda realizar
un recorrido en S que comienza en el extremo opuesto al punto de salida deseado para que la
aceleracion ocurra en el centro de la terma, el punto mas intenso de la misma, antes de encontrarse
con el punto de descenso mayor, en los bordes de la terma.

T—

Figura 2.10: Método de salida de las termas [9]

Al salir es necesario tener fijado el proximo objetivo para buscar la siguiente terma y comenzar de
nuevo el ciclo de ascenso para recuperar la altitud perdida entre una terma y la siguiente.

Maximum
cloud size.
(8) (7) past peak
o It
Maximum
thermal

(8) (9
Dissipation Dissipation
nnnnnnnn sink
from cloud-
bace, sink

A

P

8
L]

f Sink

Figura 2.11: Ciclo de vuelo por termas [9]
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6. Mecénica del vuelo

2.6. Mecanica del vuelo

La Mecénica del Vuelo es definida como la ciencia aplicada que estudia el movimiento de seres
u objetos en vuelo.

Tradicionalmente se han separado las diferentes dreas de estudios para llegar a una mejor com-
prensién de cada una de ellas para posteriormente integrarlas de nuevo y con ello, mejorar su
comprensién global. Dichas 4reas son [8]:

= Estabilidad y control: analiza las rotaciones que realiza la aeronave respecto de su centro de
gravedad. Tratando los elementos como sélidos rigidos que se comportan como tal, sin variar
su distancia al centro de gravedad en ningiin momento.

= Aeroeslasticidad: trata la respuesta de un sistema flexible en presencia de una corriente de
aire, estudia las deformaciones ocasionadas por las fuerzas y momentos aerodindmicos.

= Actuaciones: estudian la distribucién de masas durante la misién de la aeronave. En el caso
de un aeroplano, debido a que no existe consumo de combustible, ya que no es un aparato
motorizado, no es un area relevante.

En este trabajo se supone el aeroplano como un sélido rigido, por lo que, de nuevo, el problema
aeroelastico queda relegado a un segundo plano, siendo tnicamente analizada la estabilidad de la
aeronave.

Se define estado de equilibrio como aquel en el cual la resultante de fuerzas y momentos que acttian
sobre el mismo es nula. A partir del estado de equilibrio se puede definir la estabilidad, por lo que
un estado de equilibrio es estable si es capaz de mantenerse en el tiempo y, ante una perturbacién,
aparecen fuerzas y momentos que tienden a reestablecer una posicién de equilibrio (ya sea la si-
tuacion originaria, estabilidad positiva, o una nueva situacién de equilibrio, estabilidad neutra).

Existen dos condiciones, no excluyentes entre ellas, para que una aeronave tenga un comporta-
miento estable:

= Estabilidad estatica: un estado de equilibrio es estable si se mantiene en el tiempo y, tras
una perturbacién, aparece una serie de fuerzas y momentos que tienden a reestablecer el
equilibrio.

= Estabilidad dindmica: la aeronave vuelve a su estado de equilibrio a través de una serie de
oscilaciones. Si éstas se amortiguan con el tiempo, es dindmicamente estable el sistema.

2.7. Derivadas aerodinamicas

A fin de realizar la caracterizacién aerodindmica del aeroplano, es necesario calcular las deri-
vadas aerodindmicas, también conocidas como derivadas de estabilidad. Estas proporcionan infor-
macién sobre el comportamiento natural de la aeronave durante el vuelo. Es necesario conocerlas
para poder realizar durante el proceso de diseno, el cual llevé a cabo el fabricante de la aeronave,
una adecuada implementacién del sistema de control.

Las ecuaciones que rigen el movimiento de las aeronaves en el mundo real son no lineales y con
muchas dependencias de variables. Sin embargo, estos son sistemas, en general, muy complejos y
no admiten el estudio detallado mediante métodos mateméaticos analiticos. Para poder estudiar
el movimiento, partiendo de una posicién de equilibrio (vuelo estacionario horizontal nivelado) se
linealizan las ecuaciones de Bryan, deducidas a partir de la Segunda Ley de Newton en términos re-
lativos a un sistema de coordenadas no lineal y fijo en la aeronave. Con ello, se puede describir como
el calculo de pequenas perturbaciones -pequenos movimientos- alrededor del punto de funciona-
miento. Asi bien, es posible linealizar el sistema y poder obtener resultados analiticos que permiten
establecer relaciones entre las diferentes variables del sistema y como estan interrelacionadas entre
si, pudiendo analizar las dependencias de forma sencilla [11].
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CAPITULO 2. Aeroplano
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Figura 2.12: Esquema de ejes cuerpo, fuerzas, momentos, velocidades y velocidades angulares en
una aeronave [7]

Se introduce brevemente la nomenclatura empleada para la definiciéon de los componentes de las
posiciones, velocidades, dngulos, velocidades angulares, fuerzas y momentos (cuyos sentidos se han
definido en la Figura 2.12) en la Tabla 2.3.

Posicién ~ Velocidad ~Angulo Vel angular Fuerza Momento

(m) (m/s) (rad) (rad/s) (N) (N'm)
Componente
longitudinal x Y ¢ p X L
Componente
transv. horiz. y v 0 q
Componente ; w " , 7 N

transv. vert.

Tabla 2.3: Resumen de nomenclatura utilizada

Cabe destacar que L representa el momento de alabeo, no fuerza de sustentacion.

Los movimientos que puede realizar la aeronave estan clasificados segin pertenezcan a la dindmica
longitudinal (perturbaciones en el eje longitudinal de la aeronave) o lateral direccional (perturba-
ciones en los ejes transversales, tanto horizontal como vertical).

= Movimiento longitudinal: Ecuaciones gobernadas por las fuerzas en ejes cuerpo X y Z y el
momento en ejes cuerpo M, momento de cabeceo.

= Movimiento lateral direccional: Ecuaciones gobernadas por la fuerza en el eje cuerpo Y y los
momentos en los ejes cuerpo L y N, momentos de alabeo y guinada respectivamente.

En general, los movimientos longitudinales y lateral direccionales se encuentran acoplados, sin
embargo, debido a la presencia de un plano de simetria en el plano X — Z de la aeronave, se
pueden tratar de forma desacoplada ambos movimientos.

Para los calculos realizados para este proyecto, inicamente se ha evaluado la dindmica longitudinal
de la aeronave, la cual se rige mediante las ecuaciones de Bryan de fuerzas 2.6 y 2.7, momento 2.8
v las relaciones de Euler que permiten definir los angulos 2.9.

Aplicando las simplificaciones pertinentes, partiendo del punto de equilibrio (vuelo estacionario
horizontal), perturbando las variables se linealizan las ecuaciones, obteniendo las ecuaciones
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7. Derivadas aerodindmicas

m(t+wqg—vr)=T,+X —m g siné (2.6)
mWw+vp—uq)=T,+Z—m g cosfcosd

. ]- Izz - Ixz Imz 2 2
g=—M+ ——pr+ e —p (2.8)
Ly Ly Ly ( )
0 =qcos¢ —rsinf (2.9)
Simplificaciones:
s Plano de simetria en X — Z (I, = 0).
= Ejes principales de inercia.
= Movimiento en un plano vertical (¢ = 0).
= No traccién generada por motores (T, =T, = 0)
Ecuaciones linealizadas:
m Atu=AX —m g cosfy A (2.10)
m Aw=AZ —m g sinfy A0 —m g Uy Aq (2.11)
1
Ajg=—AM (2.12)
Lyy
Al = Agq (2.13)

Cabe destacar que los incrementos de fuerzas, momentos, angulos, velocidades y velocidades an-
gulares se expresan de la siguiente manera:

X =Xo+AX (2.14)
Donde, obviando las variables no relevantes en la dindmica longitudinal, se tiene:
AX =X, Au+ X, Aa+ X, Ag+ Xg Ad+ X5 Adg (2.15)
Analogamente, las expresiones de la fuerza Z y momento de cabeceo M son:

ANZ =7, ANu+Z, Aa—|—Zq Aq+ Zy A+ Zsp Adg (216)
AM =M, Au+ M, Aa+ My Aq+ My A+ Msg Adg (2.17)

Las derivadas aerodinamicas se clasifican de la siguiente manera:

= Derivadas de la velocidad: derivadas respecto de la velocidad lineal u de la aeronave.
= Derivadas estaticas: derivadas respecto del angulo de ataque «.

= Derivadas dindmicas: derivadas respecto de la velocidad angular ¢ y variacion del angulo de
ataque c.

= Derivadas de control: derivadas que expresan la efectividad de la deflexién de las superficies
de control . En el caso de estudio, no se contempla la deflexién de las superficies de control.

En la Figura 2.13 se muestran las fuerzas aerodindmicas que aparecen como efecto del avance del
perfil con cierto angulo de ataque a.
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CAPITULO 2. Aeroplano

Figura 2.13: Esquema de fuerzas actuante sobre los ejes cuerpo del perfil

Para obtener las fuerzas aerodindmicas en los ejes cuerpo (X y Z), es necesario proyectar la fuerza
de sustentacion y la fuerza de resistencia (L y D respectivamente) en los ejes = y z. Para ello:

X —sina  cosa L
_ ) (2.18)
Z cosa  sina D
Linealizando los angulos para pequenas variaciones, sina ~ a y cosa ~ 1, se obtiene:
X=L-a—-D (2.19)
Z=—-L—-D-« (2.20)
L=X -a—-Z7 (2.21)
D=-X-7 « (2.22)

En concreto, en este Trabajo Final de Grado, los coeficientes aerdoninamicos de interés son C'L,,
CLs, CM, y CMg. Teniendo en cuenta que la sustentaciéon se puede expresar, ignorando las
derivadas de control, como:

AL=L, Au+ Ly, Aa+L; Aq+ Ly Ac (2.23)

se puede obtener la expresién andloga para el coeficiente de sustentacién adimensionalizando con
las correspondientes magnitudes.

C C
w A CL w
g ST O T

De este mismo modo se puede obtener una expresién para el coeficiente de momento aerodindmico:

ACL = CL, Au+ CLy Aa+ CL Ad (2.24)

Cw

ACM = CM, Au+ CMy Ao+ CM, —2— Aq+ CM; R (2.25)

2 - Us

Cabe destacar que debido al modo en el cual se realizan las simulaciones dindmicas en CFD (Seccién
4.2.4.4), no existe diferencia entre los pare de derivadas aerodindmicas CLs, CL, y CMg, CM,.

2.7.1. CAlculo de derivadas estaticas

Para llevar a cabo el calculo de las derivadas estaticas, se realizan simulaciones variando el
dngulo de ataque progresivamente [12].

Ademas, en el caso tridimensional, a partir de la informacién contenida en DATCOM [13], es posible
realizar una estimacién de los valores de los coeficientes de sustentacién y momento mediante, en
su mayor parte, pardmetros geométricos de la aeronave.

2 TAR,,
2
2+ \/4 + AR, (1 — M? +tan(A., 2) )
zCG — a:C’Aw> 0

Cw

CLo(M) = (-) (2.26)

CM,(M) = CL, ( (2.27)
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7. Derivadas aerodindmicas

Existen procedimientos méas detallados para el cdlculo mediante DATCOM del efecto de unas
superficies sustentadoras sobre otras, las cuales permiten calcular la contribucién de las superficies
sustentadoras en el conjunto de la aeronave.

2.7.2. CAlculo de derivadas dinamicas

En el andlisis estatico, los términos de velocidades y aceleraciones del perfil son despreciables, sin
embargo, cuando éste se encuentra en movimiento (situacién no estacionaria), interacciona con el
aire que se encuentra a su alrededor y modifica las fuerzas aerodinamicas resultantes, restando éstas
en funcién del tiempo. Es decir, cuando se introduce movimiento al perfil, las fuerzas y momentos
resultantes no dependen tnicamente de su situacion sino de su velocidad y de su aceleracion. En la
Figura 2.14 se puede observar los movimientos que puede realizar un perfil aerodindmico dentro de
una corriente de aire, desplazamiento vertical (Figura 2.14a) y rotacién alrededor de un eje (Figura
2.14Db). El origen de coordenadas se encuentra en el punto medio del perfil aerodindmico, mientras
que el eje de rotacion estd a una distancia a - b (m) del origen de coordenadas.

+Z

b X b

:a-b

(a) Movimiento de translacién vertical (b) Movimiento de rotacién

Figura 2.14: Movimientos permitidos en el perfil aerodinamico

Las fuerzas y momentos aerodinamicos que aparecen se pueden clasificar segin su naturaleza en
quasi-estacionarios y debidos al efecto de la estela tras el perfil.

= Quasi-estacionarias: consecuencia del movimiento vertical de los puntos del perfil relativos al
fluido.

= Procedentes del efecto de estela: debido a que la circulacion total en el campo fluido es nula,
como al generar sustentacién se produce una variacién en la circulacién sobre el perfil, por lo
que para mantener la vorticidad constante, se generan en el borde de fuga vértices en sentido
opuesto a aquéllos sobre el perfil. Los vértices que se generan en cada instante producen una
distribucién de vorticidad en la estela que modifica la distribucién de presiones sobre el perfil,
por tanto modifica la sustentacién que se genera.

A fin de llevar a cabo el calculo de las derivadas dindmicas correspondientes al caso bidimensional
se hace uso de la teorfa de Theodorsen [14] para la aerodindmica no estacionaria de perfiles, la
cual introduce el efecto producido por el desprendimiento de la vorticidad y varia las fuerzas y
momentos que se generas de manera que modifica la amplitud y desfasa su efecto en el tiempo.

La funcién de Theodorsen C(x)[15] provee de niimeros complejos para frecuencias reducidas enteras.
Esta estd4 compuesta por un valor absoluto Cy(x) y un argumento v(x) de forma que:

C(k) =R[C(K)] +1i I[C(K)] = Co(r)e! 7 (2.28)

Donde & se corresponde con la frecuencia reducida del sistema, ratio que relaciona el tiempo de
paso,tiempo que la masa de aire tarda en pasar del borde de ataque al borde de fuga, y tiempo de
oscilacién, tiempo necesario para realizar un movimiento completo, un ciclo oscilatorio, donde w
es la velocidad angular de rotaciéon del perfil. La velocidad incidente es Uy, y la semicuerda b.

2-b
_ Thaso _ Use
K= T oo ) (2.29)
w
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CAPITULO 2. Aeroplano

El efecto de la estela en el perfil pierde importancia (es atenuado) con bajas frecuencias reducidas
ya que
lim C(k) =1 (2.30)

k—0

La interpretacion de la sustentacién y momento no estacionario por unidad de envergadura se
realiza a partir de los términos en los cuales se forman [15].

LIh="1 poo b* (h+ Uss & —a &) +2 T poo Uso b C(k) [f.L—i-Uooa—i-b(;—a)a} (2.31)

My/h =7 poo b? [ab}iUmbGa)ab? <é+a2)d]+

X X (2.32)
+ 27 poo Uso b? <2+a> C(k) [iH—UOO a—|—b<2—a> d]
Adimensionalizando, se obtiene:
c =C(k) clg +cla (2.33)
ecm = C(k) emg + cma (2.34)

Cuyos términos se corresponden con:
= clg, cmg: parte circulatoria ligada a las presiones generadas por el efecto de la velocidad
relativa entre el perfil y la corriente.

s C(k) clg, C(k) cmq: la funcién de Theodorsen permite introducir el efecto del desprendimiento
de vorticidad sobre la superficie y afecta a la sustentacién generada.

= cla, cm4: masa aparente, asociada con la aceleracion instantanea del fluido alrededor del
perfil. Este parametro tiene a su vez términos internos con interpretacion fisica:

e Términos relativos a h: inercia del cilindro de aire de radio equivalente a la semicuerda
b que se desplaza a una aceleraciéon h.

e Términos relativos a &: velocidad angular que genera una aceleracién de tipo coriolis.
Fuerzas de inercia en las particulas de aire alrededor del perfil debidas a la aceleracién.

e Términos relativos a &: fuerza de inercia del aire girando a una aceleraciéon angular é.

Para calcular las derivadas dindmicas se introduce en las simulaciones CFD un movimiento de
cabeceo alrededor de un eje transversal, por lo que tinicamente se tiene en cuenta el movimiento
de rotacion (h(t) = h(t) = h(t) =0, a(t), &(t), é&(t) # 0) correspondiente a la Figura 2.14a.
2.7.2.1. Coeficiente de sustentacién

A partir de la Ecuacién 2.31 relativa a la fuerza de sustentacién, teniendo en cuenta la posicién
del centro de giro localizada en el punto medio de la cuerda del perfil aerodinamico a fin de calcular
la fuerza de sustentacién es posible despejar los coeficientes correspondientes.

L/h =1 po b2 (KJOF Us & —wd) +2 7 po Us b C(K) [%\JOF Usott +b (; —n;a} (2.35)

La expresién de los coeficientes aerodindmicos C L, y CLy resta:

ocL 1
cw OCL

2.7.2.2. Coeficiente de momento

A partir de la Ecuacién 2.32 relativa al momento de cabeceo, teniendo en cuenta la posicion
del centro de giro localizada a un cuarto de cuerda (a = —1/4) del borde de ataque del perfil
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7. Derivadas aerodindmicas

aerodinamico para simplificar la localizacién de dicho punto a la hora de establecer los parametros
de simulacién CFD, es posible despejar los coeficientes correspondientes.

. 1 ) 1 .
M, /h =7 pso b [a b\h\E Uso b<2—a>a—b2 (8 +a2> a] +

(2.38)
+ 27 poo Uso b 1—&—a C(r) \iz\—l—U a+b l—a ot
oo e 2 0o 2
La expresién de los coeficientes aerodindmicos C M, y C M, resta:
oCM 1
M, =227 — = 2.
C e 77(2+a) C(k) (2.39)

G)Cen) e
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Capitulo 3

Estudio mediante CFD

En este capitulo se justifica la necesidad del estudio mediante CFD para obtener los resultados
de este proyecto. Se describen los pasos que deben ser seguidos para la elaboracién del calculo CFD
completo.

3.1. Introduccion

El motivo por el cual en este estudio se emplean técnicas CFD (Computational Fluid Dyna-
mics) es la facilidad que ofrece esta técnica para resolver y analizar gran variedad de problemas
relacionados con diferentes flujos y sus interacciones con el entorno.

Las herramientas CFD utilizan métodos numéricos y algoritmos que permiten resolver las ecuacio-
nes que modelan el comportamiento del fluido en la regiéon que se desea estudiar, asi se obtienen
soluciones cuantitativas a los problemas que no serian posibles mediante métodos analiticos debido
a su complejidad. Para la realizacién de este trabajo, se ha utilizado el software comercial STAR
CCM+

A fin de realizar dicho andlisis, es necesario crear, en primera instancia, la geometria a analizar,
a continuacién, discretizar el dominio de estudio mediante el mallado para después resolver las
ecuaciones de conservacion discretizadas en cada punto. Una vez se han resuelto las ecuaciones, se
procede al postproceso de los resultados y la validacién de los tanto analiticamente como experi-
mentalmente haciendo uso de la bibliografia existente.

Estos pasos conforman la estructura general del hilo conductor de las siguientes secciones. En este
estudio, se han realizado diferentes andlisis, tanto en el plano (2D) como en el espacio (3D).

3.2. Fases del calculo CFD

Para realizar calculos CFD es necesario llevar a cabo de forma correcta cada una de las etapas
fundamentales:

= Preproceso
= Calculo

= Postproceso

3.2.1. Preproceso

El preproceso es la primera etapa de la resolucién de problemas mediante CFD. En ella se
definen los elementos necesarios para poder realizar una buena configuracién del célculo.

= Modelado conceptual: decisién de simplificaciones que se pueden llevar a cabo. Es necesario
realizar una revisién bibliografica para abordar por primera vez un problema.
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2. Fases del calculo CFD

= Dominio y geometria: identificaciéon de la region de célculo.

= Mallado: punto fundamental ya que determina el coste computacional, precision y tasa de
convergencia del calculo.

= Modelos y propiedades del fluido: seleccién de las caracteristicas del fluido y el tratamiento
a llevar a cabo,

= Condiciones de contorno: seleccién de las condiciones de frontera, tanto la localizacién como
el tipo y los valores caracteristicos de la misma.

= Valores de inicializacion: seleccion de la magnitud y direccién, en caso de magnitud vectorial,
de un valor que facilite en primera instancia la convergencia del calculo.

Es fundamental realizar el preproceso de manera correcta ya que es un primer indicador de que
los resultados obtenidos pueden ser satisfactorios. Sin embargo, una deficiente etapa de preproceso
lleva a la resolucion incorrecta de un problema, o de la resolucién de un problema distinto al estudio
que se requiere.

3.2.2. Calculo

Las ecuaciones a resolver (dependiendo del modelo introducido durante el preproceso) se re-
suelven de manera discreta. STAR CCM+ utiliza el modo de discretizacién basado en voliimenes
finitos.

El tiempo de célculo y coste computacional estdn fuertemente ligados al tamano del dominio y
celdas empleadas en la malla (nimero de celdas). Por ello, al aumentar el ntimero de celdas, el
coste computacional aumenta.

El proceso seguido para realizar los calculos es el siguiente:
1. Ecuaciones del flujo introducidas en cada celda del dominio.
2. Discretizacion de las ecuaciones para pasar de un sistema diferencial a uno algebraico.
3. Resolucion del sistema mediante métodos numéricos iterativos.

Es necesario establecer los criterios de convergencia para dar por finalizado el célculo. Una vez
finalizada la etapa de cédlculo se da paso a la etapa de postproceso.

3.2.3. Postproceso

El objetivo de la fase del postproceso es la extraccién de resultados para su analisis. Permite
evaluar las diferentes variables de interés, ademés de realizar estudios de interés tales como la
independencia de malla y validaciéon de los resultados.

Existen multiples herramientas de postproceso integradas en STAR CCM+.
= Independencia de malla: compromiso entre el error asociado a la discretizacién del dominio
y el coste computacional requerido para realizar el cdlculo.

= Andlisis de sensibilidad: evaluacién realizada sobre un valor verosimil cuando existe incerti-
dumbre sobre algin dato.

= Validaciéon del modelo: comparacién de resultados con los obtenidos mediante experimentos
o calculos numéricos de calidad. Permite evaluar si los resultados obtenidos representan
fielmente la realidad.

= Presentacion de resultados:

e Visualizacién de magnitudes de interés (escalares y/o vectoriales): obtener graficas que
muestren contornos de variables.

e Lineas de corriente: permiten observar el comportamiento general del flujo a lo largo del
dominio o regiones concretas.

e Generacion de reports: necesarios para realizar un seguimiento de las variables, fuerzas,
momentos o cualquier otra magnitud.
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CAPITULO 3. Estudio mediante CFD

e Visualizacién de la malla: atil para introducir refinamientos en las regiones con mayores
gradientes de propiedades.

= Conclusiones: anélisis de los resultados obtenidos y justificacién de los fenémenos presentes.

3.3. Dominio y geometria

Tras el modelado conceptual del problema, la seleccién del dominio y geometria de estudio es
crucial a la hora de establecer el problema que se va a resolver. Dependiendo del tipo de estudio
que se desea realizar la geometria es unidimensional, bidimensional o tridimensional.

Para la realizacién de este proyecto, se llevan a cabo simulaciones bidimensionales y tridimensiona-
les. El coste computacional de las simulaciones 2D es mucho menor que aquel de las simulaciones
3D, por lo que se pueden realizar mas pruebas y variaciones de los calculos de manera rapida y
sencilla. Este es el principal motivo de la introduccién de simulaciones bidimensionales en este
proyecto.

En el caso 2D se resuelve el flujo alrededor de un perfil aerodindmico (simulando ser éste un ala de
envergadura infinita, ya que no aparecen efectos tridimensionales de punta de ala), mientras que
en el caso 3D se lleva a cabo el estudio de un ala, ya sea como elemento tinico del sistema o parte
del conjunto de la aeronave completa..

Para el estudio del ala se introduce la simplificacién de simetria, se reduce a la mitad el coste
computacional asociado ya que la mitad del dominio se extrapola del resultado obtenido.

3.4. Mallado

La forma de discretizar el dominio es mediante la introduccién de la malla, la divisién de las
diferentes regiones en pequenos subdominios en los cuales se resuelven las ecuaciones que modelan
el flujo, como previamente se ha comentado. La malla no es sino un elemento fundamental en la
etapa del preproceso ya que influye en gran medida en el posterior tiempo de célculo y fiabilidad
de los resultados.

El mallado debe ser tal que permita captar los fenémenos aerodindmicos presentes en el problema
y su modelado, por tanto, existen diferentes zonas de mallado en las cuales se introduce un mayor
refinamiento para poder captarlos. A su vez, debe respetarse la geometria del cuerpo que se quiere
modelar ya que, sobretodo en elementos aerodindmicos, su forma es de vital importancia para
el posterior cdlculo de fuerzas, momentos y diferentes distribuciones actuantes sobre el cuerpo.
Finalmente, es necesario llegar a un compromiso entre la calidad/resolucién de la malla y el tiempo
de célculo asociado.

El mallado, dependiendo de la tipologia de la geometria, puede realizarse tanto en dos como en tres
dimensiones. Ademas, la geometria de los diferentes elementos que componen la malla depende del
método de mallado seleccionado.

3.4.1. Elementos de malla bidimensionales

Como su nombre indica, éstos son elementos contenidos en el plano, por lo que no constan de
volumen sino superficie. Constan de vértices y aristas.

,“\“\‘w\ [ y | I T

(a) Poligonal (b) Cuadrilateral (c) Triangular

Figura 3.1: Extractos de mallado bidimensional
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4. Mallado

3.4.1.1. Elementos poligonales

Estos elementos (Figura 3.1a) son vilidos para el mallado de cualquier clase de geometria, ya
sea compleja o simple. Estos no presentan predisposicién para el cdlculo de con flujo que tenga
direccién preferente, por lo que son idéneos cuando no es conocida la direcciéon del flujo.

3.4.1.2. Elementos cuadrilaterales

Son elementos de facil manejo en regiones de geometria sencilla y/o ortogonal. Sin embargo, en
regiones angulosas o con geometrias curvas producen contornos irregulares y celdas puntiagudas,
por lo que producen errores en el calculo.

Esta clase de elementos (Figura 3.1b) facilita la discretizacién de las ecuaciones en el dominio.
Estos se emplean, sobretodo, cuando es conocida la direccién preferente del flujo.

3.4.1.3. Elementos triangulares

Caso particular de los elementos poligonales, los cuales presentan tnicamente tres lados (Figura
3.1c). Comprende las caracteristicas principales de los elementos poligonales que anteriormente se
han explicado.

Al ser elementos mas simples, es necesario un mayor nimero de elementos que en el caso general
para captar la geometria con detalle.

3.4.2. Elementos de malla tridimensionales

Los elementos tridimensionales son elementos de volumen. Constan de caras, vértices y aristas.

3.4.2.1. Elementos poliédricos

Los elementos poliédricos son una extensién tridimensional de los poliedros. Esta clase de
elementos es la mas utilizada en el calculo CFD.

En general, no es necesario que las celdas estén alineadas con la direcciéon preferente del flujo para
obtener. Un caso particular es el de los prismas de base rectangular. Estos si precisan de una
alineacién con la direccién preferente del flujo para obtenerse resultados mas fiables.

3.4.2.2. Elementos tetraédricos

Los elementos tetraédricos no son sino que una extensién de los tridngulos, formando una pira-
mide triangular, como su nombre indica. Las caracteristicas que poseen son semejantes a aquellas de
los elementos triangulares. Es necesario un mayor niimero de elementos tetraédricos que poliédricos
para cubrir un mismo volumen debido a su menor tamano.

3.4.3. Estructura y tipologia de malla

Una vez presentados los tipos de elementos posibles para el mallado, es necesario introducir la
tipologia de la malla segin su estructura.

3.4.3.1. Malla estructurada

Una malla estructurada es aquella formada por un conjunto de n x m elementos regulares. Para
poder crear una malla estructurada sus elementos deben en 2D rectangulos, mientras que en 3D
hexaedros de caras rectangulares (octoedros).

La ventaja de este tipo de mallado es su sencillez a la hora de realizar la discretizaciéon, ademés de
su mayor precision en el calculo si el mallado estd alineado con el flujo. En cambio, su contrapartida
es la dificultad de implementacion en geometrias complejas, ya que se debe descomponer el dominio
en bloques més sencillos, ademas del bajo nivel de automatizacién de dicho mallado por parte del
programa. Requiere de mucha conduccién por parte del usuario a fin de conseguir un resultado
aceptable en el mallado.
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3.4.3.2. Malla no estructurada

Una malla no estructurada es aquella que no requiere de ningin criterio limitante para su
creacion. Se genera a partir del algoritmo de mallado del programa, por lo que su nivel de automa-
tizacién es elevado. A pesar de no prestar atenciéon al mallado se pueden generar mallas de gran
calidad.

Como no tiene criterio limitante a la hora de eleccion de los elementos, se puede utilizar cualquier
tipo de ellos, incluyendo regulares. A la hora de analizar la precisién del célculo realizado mediante
malla no estructurada, éste no sufre grandes cambios a pesar de no estar alineado con la direccién
del flujo, es decir, se pueden simular flujos cuya direccién principal es desconocida.

3.4.4. Calidad y tamano de malla

A fin de evaluar la calidad de la malla se debe comprobar el nivel de deformacién de sus celdas.
Una elevada deformacién (relacién de aspecto - aspect ratio) puede provocar célculos que lleven a
soluciones incorrectas, incluso a un fallo a la hora de inicializar el cilculo. STAR CCM+ permite
calcular facilmente, mediante reports, los valores para definir la calidad de la malla.

3.4.4.1. Relacién de aspecto

La relacién de aspecto es el cociente entre el eje més largo y el mas corto de un elemento. Dicha
relacién puede tomar diferentes valores dependiendo de la localizacién de los elementos de la malla.

= Menor que 10 si el elemento estd orientado en direccién del flujo.
= Menor que 3 si el elemento esta orientado en perpendicular a la direccion del flujo.

= Mayor que 100 en la capa limite, siempre que el elemento esté orientado en la direccién del
flujo.

Entendiéndose como orientaciéon la direccién del lado mayor de la celda.

Relacién
de aspecto

/N ——\

Figura 3.2: Esquema de relaciones de aspecto en un elemento 2D

Elevada relacién de aspecto

3.4.4.2. Asimetria/ortogonalidad

El error de discretizacién debido al mallado aumenta cuanto menos regular es el elemento, por
lo que es de interés tener un valor de asimetria (skewness) reducido. Cuanto més distorsionado
el elemento, pueden obtenerse incoherencias en la solucién y aparecer problemas a la hora de
lograr la convergencia de la misma. Si existen en la malla elementos muy deformados, es posible
que aparezcan celdas con volumen negativo, cosa que no es fisicamente posible, por lo que no se
permite la inicializacién de la solucién y si ya es una ejecucién en marcha, ésta se detiene.

‘" — Baja asimetria
- Elevada asimetria

Figura 3.3: Esquema de asimetria en un elemento 2D
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5. Modelos fisicos béasicos

3.4.5. Capa limite

Como posteriormente se explicard en la condicién de contorno de pared (wall), sobre la super-
ficie del cuerpo la velocidad del fluido es nula, por lo que existe una regiéon de pequeno espesor,
denominada capa limite, en la cual aparecen elevados gradientes en las propiedades del fluido, como
se muestra en la Figura 3.4 [17]. Es importante capturar los fenémenos de dicha regién, por lo que
se debe realizar un mallado especial, el mallado de capa limite.

Figura 3.4: Esquema de desarrollo de capa limite sobre placa plana [17]

Los elementos empleados para mallar la capa limite, independientemente del tipo de mallado
exterior, se realiza siempre con elementos rectangulares en 2D y hexaédricos en 3D. ya que la
direccién del flujo en esta zona es conocida. Como ya se ha expuesto anteriormente, la relaciéon de
aspecto en dichos elementos puede ser mucho mayor que aquella del resto del dominio. Sin embargo,
existe un limite de relaciéon de aspecto que no debe ser sobrepasado a fin de no tener elementos
demasiado deformados; éstos podrian llevar a la divergencia del calculo debido a problemas en las
discretizacion. Conforme se incrementan las capas de mallado, el grosor de los elementos aumenta
hasta conseguir un grosor en cierta medida similar al del primer elemento del mallado adyacente.
Con ello se consigue un crecimiento de malla que no produzca saltos abruptos entre elementos.

Un parametro utilizado para obtener de modo fiable la capacidad de resolucién de la capa limite
es el parametro yT. Este pardmetro es un indicador de la distancia minima desde la pared hasta
el centroide de un elemento situado en la primera capa de mallado de la capa limite.

y = 2 () (3.1)
Uy = p—w (3.2)

Una forma sencilla de observar los valores de y™ en la capa limite es, una vez realizado un célculo
réapido de una simulacién, representar los valores de yT sobre la superficie del cuerpo e iterar
(cambiar los pardmetros de la capa limite) hasta alcanzar el valor deseado.

STAR CCM+ permite un elevado control en la configuracién del mallado de la capa limite, tanto
en el caso 2D como en el 3D. Permite un control especifico de:

= Numero de capas
= Tamano del elemento
= Ratio de crecimiento entre capas

= Espesor total de la capa limite

3.5. Modelos fisicos basicos

Para modelar el comportamiento del aeroplano, es necesario configurar el solver a emplear
y las condiciones de contorno apropiadas para simular las diferentes situaciones en las cuales el
aeroplano vuela. Las condiciones de vuelo del aeroplano béasicas en las simulaciones

El programa STAR CCM+ ofrece una amplia gama de opciones para el modelado fisico: flujo
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CAPITULO 3. Estudio mediante CFD

compresible e incompresible, laminar y turbulento, simulaciones estacionarias y transitorias, etc.
Todo ello es posible gracias a la introducciéon de ecuaciones de conservacién en el software del
programa:

= Ecuacién de conservacién de la masa, conocida como ecuacién de continuidad
= Ecuacién de conservacién de la cantidad de movimiento
= Ecuacién de conservacion de la energia

Ademas de tener en cuenta que para cada uno de los modelos de turbulencia es necesario aplicar
unas u otras ecuaciones para resolver las ecuaciones de Navier Stokes. Segtin el modelo de tur-
bulencia requerido, se emplean modelos de una, dos o més ecuaciones para modelar o resolver la
turbulencia. Dependiendo de la aplicacién, el modelo de turbulencia éptimo varia.

3.5.1. Ecuacién de conservacion de la masa

La ecuacién de conservacion de masa postula que en un volumen de control a través del cual
existe un flujo entrante y saliente, la variacién global de la masa serd nula, es decir, la cantidad de
masa saliente es la misma que la cantidad de masa entrante en el volumen de control. Su expresién
se muestra en la Ecuacion 3.3:

;(/Vpx) dv+£p7da:/vsmdv (33)

En 3.3 se expresa de forma integral la ecuacién de continuidad. Las integrales se corresponden con
integrales de volumen en el dominio de estudio e integrales de linea en los bordes del dominio. Esta
ecuacion es valida tanto en el caso de flujo compresible como incompresible. En el supuesto de
haber reacciones quimicas dentro del sistema analizado, es necesario introducir en el lado derecho
de la ecuacion el término fuente S,,, la masa afiadida a una fase continua por el resto de fases de
un fluido multifase. En las simulaciones realizadas en el presente proyecto, no es preciso el uso de
dicho término fuente, ya que no existen reacciones quimicas de interés en el volumen de control.

3.5.2. Ecuacién de conservacion de la cantidad de movimiento

A partir de la Segunda Ley de Newton aplicada sobre un volumen de control en el cual existe
un flujo entrante y saliente a través de sus fronteras se define la ecuacién de conservacion de la
cantidad de movimiento. La variaciéon de la cantidad de movimiento de la masa dentro del volumen
de control y flujo a través de las fronteras del mismo es igual a la resultante de todas las fuerzas
externas que actiian sobre el volumen de control.

;(/vp?> dV—i—ﬁpv><Vdaz—j{‘pfda-i-]gTda-i-/vfde‘F/vfpdV (3.4)

Donde los términos representan:
= pr I da: fuerzas de presién.
] fv fp dV: fuerzas actuantes sobre el cuerpo.
» ¢, T da: fuerzas externas.

= [, fpdV: término de resistencia porosa.

3.5.3. Ecuacién de conservacion de la energia

El Primer Principio de la Termodindmica postula que la diferencia entre la variaciéon de calor
anadido a un volumen de control y la variacién de trabajo que se realiza en el volumen es igual a
la variacién de energia del fluido dentro del volumen de control y flujo a través de sus fronteras.
Todo ello queda reflejado en la ecuacién 3.5:

% ((X (P E) jryia + (1= %) (P Cp) yoia T) dV) dv + j{; P HV da —

—]{q"da+7§T-7da+/ fb-7XdV+/ Sy dV
A A \% v
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5. Modelos fisicos béasicos

Donde los términos representan:

= H: entalpia total.
= ¢": flujo de calor.

= ¢, T da: fuerzas externas.

Esta ecuacién se puede expresar en términos de la energia total, entalpia o entalpia total.

3.5.4. Modelo de turbulencia

Un flujo turbulento tiene por caracteristica principal la variacién cadtica de sus propiedades,
es decir, existe una componente aleatoria en todas las variables que lo caracterizan. En un flujo
turbulento aparece:

» Tridimensionalidad: la turbulencia siempre es tridimensional, a pesar de que el flujo promedio
sea unidimensional o bidimensional.

= Irregularidad: los flujos turbulentos no son lineales, sino irreglulares, aleatorios, cadticos.
= Difusividad: la energia del flujo tiende a acelerar la homogeneizaciéon del mismo.

= Rotacionalidad: vorticidad no nula caracterizada por la generacién de fuertes vértices tridi-
mensionales.

= Disipacion: necesidad de aporte constante de energia. Conversiéon de energia cinética en in-
terna debido a los esfuerzos tangenciales viscosos.

= Re 1T (>20000 en flujo libre).

La turbulencia, finalmente, no es una propiedad del fluido, sino que es un estado del flujo. La
turbulencia se presenta en diferentes escalas. Como se muestra en la Figura 3.5, las escalas grandes
generan energia cinética turbulenta que disminuye a medida que los torbellinos se rompen, gene-
rando torbellinos méas pequenos hasta llegar a su disipacién en las escalas méas pequenas. Esta es
debida a la viscosidad, que es capaz de disipar la energia cinética turbulenta en forma de calor.

log(E(k))
A - Escalas de
* Kolmogorov
Produccién (escalas de energia)

de energia

Disipacién

de energia

kin <<<k, log(k)

\4
=

kin <
Figura 3.5: Energifa cinética turbulenta por unida de niimero de onda

Las ecuaciones de Navier-Stokes no son sino la representacién matematica del movimiento del flujo
en un fluido. Es posible resolver dichas ecuaciones sin introducir hipétesis adicionales mediante
simulaciones DNS (Direct Numeric Simulation), sin embargo, para ello es necesario una malla
muy fina capaz de resolver la escalas de Kolmogorov, con una discretizacién temporal también
de gran resolucién a fin de conseguir gran nivel de detalle y poder captar todos los fenémenos
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del fluido. Sin embargo, emplear esta clase de métodos suponen una gran inversién de tiempo y
recursos, para la realizaciéon de este proyecto resulta inabarcable no sélo para el presente proyecto,
sino para proyectos a realizar en el DMMT; por tanto, para abordar el problema de turbulencia se
emplean contemplan otras alternativas: LES (Large Eddy Simulation) y RANS (Reynolds Average
Navier Stokes).

La metodologia LES es una metodologia de filtrado, permite especificar el tamafio del filtro (escalas
que se pretenden calcular) y aquellas més pequenas son modeladas. Esta clase de resolucién también
implica elevado coste computacional, por ello no se realizan simulaciones de este tipo para la
realizacién de este proyecto.

La metodologia RANS, la utilizada en este Trabajo de Final de Grado, es la mas utilizada a
la hora de realizar cédlculos CFD. Este método consiste en el promediado de las ecuaciones de
Navier-Stokes, por lo que las variables quedan separadas en término medio y término fluctuante:

=i+ ¢ (3.6)

Existen diferentes modelos para flujo turbulento implementados en los programas comerciales:
Spalart-Almaras, k—e, k—wSST, Reynolds Stress Turbulence. Para el modelado del flujo turbulento
en este estudio, se hace uso del modelo k — wSST.

3.5.4.1. Modelo k£ — wSST

Este modelo de turbulencia consta de dos ecuaciones, es un modelo alternativo al k — €. Las
dos ecuaciones de transporte resueltas por dicho modelo son las siguientes [18]:

ok ok v .
UI%—‘FU/y@ :’UtS2+v X <’U+ O’]i) Vk:| —ﬂ wk (37)
300 8w 2 (7 * 2 1
Upm— F Uy =S "+ V X ||v+ — | Vw| — f*w* + F,—Vk X Vw (3.8)
or oy Ow w

Las ecuaciones resueltas permiten calcular la energia cinética turbulenta k y la tasa de disipacién
especifica w. Este modelo ofrece un buenos resultados en el tratamiento de la capa limite ante
gradientes adversos de presiéon. La principal ventaja de este método su capacidad de adaptarse
segin su la cercania a la pared mediante el uso del modelo k — € en zonas lejanas a la pared,
mientras que utiliza la aproximacién resultante del modelo & — w en zonas cercanas a la pared.
Esta forma de variar la funcion que describe la turbulencia da mejores resultados que tinicamente
aplicar el modelo k — w en todo el dominio.

Este modelo es empleado en [18]. En dicho estudio se realiza una comparativa de modelos de
turbulencia y junto con el modelo v — Rey, el k —wSST es el que mejores resultados presenta.

3.6. Modelos numéricos

En esta secciéon se expone uno de los puntos clave a la hora de realizar la configuracién del
calculo, ya que de ésta dependen los tiempos de resolucién y su precisiéon.

3.6.1. Modelado del flujo

El modelado del flujo implica la selecciéon del método mediante el cual se procede a la resolucién
de las ecuaciones anteriormente mencionadas: conservacién de la masa, cantidad de movimiento,
energfa, turbulencia y transporte de especies (en caso de haberlas).

STAR CCM+ emplea el método de volimenes finitos para realizar la discretizaciéon del dominio, es
decir, la division del dominio en voltimenes de control menores a partir de la malla integrada. En
cada uno de dichos volimenes de control se resuelven todas las ecuaciones y variables de interés.
Para la resolucion se linealizan las ecuaciones discretizadas y de forma iterativa se obtiene una
solucién al converger el calculo.

Para resolver las ecuaciones se puede emplear el modelo de flujo separado o flujo acoplado.
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6. Modelos numéricos

3.6.1.1. Flujo segregado

El solver de flujo segregado resuelve las ecuaciones de transporte (a excepcién de la presion y
velocidad) de manera secuencial, es decir, desacoplada. Para resolver presién y velocidad existen
varios métodos, ya que éstas deben ser resueltas de manera acoplada. Los métodos que tiene
implementados STAR CCM+ son:

= SIMPLE: método predictor-corrector Pressure Implicit Split Operator. Disenado para casos
no estacionarios.
= PISO: método predictor-corrector Semi Implicit Methods Pressure Linked Equations. Dise-

niado para casos estacionarios.

Este modelo es apto para flujos incompresibles, aunque también se pueden llevar a cabo cédlculos
en flujos ligeramente compresibles y flujos con bajo niimero de Rayleigh (medida del valor de la
intensidad de la conveccién natural en el fluido). Se trata de un método difusivo, por lo que las
ondas de choque no aparecen bien definidas, tal y como sucede con otros métodos.

El funcionamiento de este modelo se rige (de forma simplificada) por los siguientes pasos:
1. Actualizacién de las propiedades.

Resolucién de la ecuacién del momento.

Resolucion de la ecuacién de la presién.

Actualizacién de resultados en las celdas.

Resolucion de la ecuacién de la energia, turbulencia y especies.

S e W

Verificacién de convergencia.
= Converge: parar.

= No converge: volver al paso 1.

Finalmente, éste es un método de menor robustez en comparacién con otros, pero que permite de
forma rapida y con bajo coste realizar calculos de forma eficaz.

3.6.1.2. Flujo acoplado

El solver de flujo acoplado resuelve las ecuaciones de transporte de manera acoplada (resolucién
simultdnea de las ecuaciones) simulando la resolucién de un sistema de ecuaciones. El campo de
velocidades es obtenido a partir de las ecuaciones de momento, de la ecuacién de continuidad se
calcula la presién y se evalia la densidad mediante la ecuacién de estado.

Este es un método robusto vélido tanto para evaluacion de transitorios de manera explicita como
implicita.

Este modelo es el mas adecuado si se requiere elevada precision en la solucion de flujos compresibles.
A diferencia del solver de flujo desacoplado, las ondas de choque en el caso compresible si que
aparecen perfectamente definidas.

El funcionamiento de este modelo se rige (de forma simplificada) por los siguientes pasos:
1. Actualizacién de las propiedades.
2. Resolucion de las ecuaciones de continuidad, momento y especies de forma simultanea.
3. Resoluciéon de la ecuacién de la turbulencia.
4. Verificacion de convergencia.
= Converge: parar.
= No converge: volver al paso 1.

Finalmente, éste es un método de gran robustez utilizado en el cdlculo bidimensional, ya que el
incremento de coste computacional no es de elevada relevancia ya que se trata de una discretizacién
de bajo nimero de celdas. En cambio, en el caso tridimensional se emplea el modo segregado ya
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CAPITULO 3. Estudio mediante CFD

que el coste computacional es muy elevado y la resolucién del problema en este Trabajo Final de
Grado se dilataria en el tiempo de forma excesiva.

3.6.2. Modelado del tiempo

Existen modos de estudiar un problema acorde a su dependencia temporal. Por ello es de interés
la explicacién del modelo estacionario y el no estacionario.

3.6.2.1. Flujo estacionario

En los calculos con flujo estacionario el tiempo no es una variable, sino que se calcula indepen-
dientemente de él. Se simula a fin de encontrar la convergencia del flujo en un instante de tiempo
definido, bajo unas condiciones invariantes. Con ello se obtienen resultados estacionarios de las
diferentes variables del sistema.

Debido a sus caracteristicas atemporales, los resultados obtenidos que reflejen fenémenos tran-
sitorios no son fiables, puesto que no se muestra ninguna clase de evoluciéon temporal de dichos
fenémenos.

En este Trabajo Fin de Grado se han realizado simulaciones estacionarias a fin de obtener las
derivadas aerodindmicas estaticas.

3.6.2.2. Flujo no estacionario

En los calculos con flujo no estacionario, el tiempo es una variable, por lo que se obtienen
diferentes soluciones en cada instante de tiempo.

Se resuelve el problema de forma discreta temporalmente, es decir, se resuelve en diferentes instantes
de tiempo en incrementos de tiempo constantes y, en cada instante de tiempo, se realiza una
simulacién estacionaria, con un niimero de iteraciones intermedias preestablecidas por el usuario
(de tal manera que se alcanza la convergencia). Una vez finalizadas las iteraciones intermedias
se pasa al siguiente instante de tiempo estableciendo como condiciones iniciales los resultados
obtenidos en el paso temporal previo.

Existen dos modos de cédlculo no estacionario: modo implicito y modo explicito.

= Explicito: uso tnicamente en flujo acoplado. Sélo compatible con los regimenes no viscosos
y laminares no viscosos.

= Implicito: uso tanto en flujo segregado como acoplado. Alternativa al modo explicito en flujo
acoplado.

Ademads de las propiedades del flujo, la seleccién del modelo depende de las escalas temporales
principales del problema a resolver.

En los calculos no estacionario realizados en el presente Trabajo Fin de Grado el modelo utilizado
para la resolucion es el modelo no estacionario implicito.

3.7. Condiciones de contorno

Para completar el modelo matematico es necesario introducir las condiciones de contorno,
las cuales limitan el comportamiento del flujo en las fronteras estipuladas. Con ello se resuelven
inequivocamente las ecuaciones diferenciales de conservacién, ya que se las obliga en dichas regiones
a satisfacer ciertos valores.

Para cada una de las fronteras del dominio se debe elegir una condicién de contorno (localizacion,
tipo y propiedades). El problema debe estar bien condicionado tanto fisicamente, eligiendo la
mejor combinaciéon de tipos de condiciones de contorno, como numéricamente, ya garantizado por
el cédigo comercial.

En los siguientes apartados se explican las diferentes condiciones de contorno que STAR CCM+
dispone para su aplicabilidad [16].
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7. Condiciones de contorno

3.7.1. Free stream

Conocida en otros programas como Pressure-Far-Field. Se definen la direccién y velocidad del
flujo y temperatura estatica lejos del cuerpo, en una regién sin perturbar de flujo libre. Por ello,
es necesario que ésta se localice lejos de la posicién en la cual se presenta el cuerpo. Dependiendo
de si se trata de flujo subsénico o supersénico se requieren unas distancias diferentes (en caso de
flujo externo):

= Flujo supersénico: 5 cuerdas aguas arriba y aguas abajo.

= Flujo subsoénico: 5 cuerdas aguas arriba y 5-20 cuerdas aguas abajo.

Todo ello para que el flujo llegue al cuerpo bien desarrollado y evitar los efectos de estela aguas
abajo.

Esta condicién de contorno no diferencia entre flujo entrante y/o saliente, por lo que se calculan
las variables termodinamicas mediante extrapolacién a partir de la condicién de contorno o de las
celdas adyacentes.

3.7.2. Mass flow inlet

Este tipo de condicién de contorno es apropiada en el caso de conocer el gasto masico en ella.
Se especifica el gasto méasico por unidad de area que cruza la condicién de contorno. Vélido tanto
en régimen de flujo subsénico como supersoénico.

3.7.3. QOverset mesh

Esta es una condicién de contorno que permite la unién entre dos mallas creadas independien-
temente a fin de ser tratada su interseccién de tal manera que no existan saltos de propiedades a
un lado y a otro. Dicha unién se lleva a cabo a partir de una interpolaciéon de la soluciéon a ambos
lados de la zona de interés.

3.7.4. Pressure outlet

Esta condicion de contorno, a pesar de denominarse de salida, es de uso en cualquier regién en
la cual se conozca la presion, siendo indiferente si entra o si sale el flujo de ella.

Se define la presién en la entrada o salida del fluido. Su uso puede darse tanto en flujo compresible
como incompresible.

Esta condicién de contorno es empleada en muchos casos debido a que la presiéon es una variable
facilmente calculable experimentalmente, por lo que simplemente es necesario introducir en la
simulacion dicho valor para definir las propiedades de la regién.

3.7.5. Stagnation inlet

Este tipo de condicién de contorno consiste en una entrada de flujo en la cual se define por el
usuario los valores de presién y temperatura total, ademéas de la direccién del flujo.

3.7.6. Symmetry plane

Esta clase de condicién de contorno es utilizada para reducir el coste computacional ya que
permite la division del dominio en varios subdominios simétricos y tnicamente calcular uno de
ellos. Esta sélo se puede aplicar si existe en la geometria y dominio de interés algin plano de
simetria. Este es el caso del ala tridimensional estudiada. Se aplica simetria a fin de reducir a la
mitad el nimero de celdas del dominio.
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CAPITULO 3. Estudio mediante CFD

3.7.7. Velocity inlet

La condicién de contorno de entrada de velocidad se utiliza cuando es conocida la distribucién
de velocidad del flujo. Se fijan la velocidad y direccién del flujo. Sin embargo, quedan libres las
propiedades totales, por lo que seran calculadas para poder satisfacer la distribuciéon de velocidad
del flujo.

3.7.8. Wall

La condicién de contorno de pared se utiliza para representar la superficie del cuerpo. En
los casos de estudio, se impone por defecto velocidad del flujo nula sobre las paredes del cuerpo
(condicién de no deslizamiento) debido a que el flujo es viscoso, ademés de impermeabilidad de la
pared (no se permite que el flujo entre ni salga a través de la superficie).

Existen muchas otras propiedades de este tipo de condicién de contorno, tal como el intercambio
de calor entre pared y medio, porosidad de la superficie.

En el caso de flujos turbulentos, como el tratado, existen diversos tratamientos para el calculo de la
fuerza cortante del fluido dependiendo del modelo de turbulencia escogido. Estas aproximaciones
pueden ser funciones de pared algebraicas, modelos de varias capas o modelos para bajos nimeros
de Reynolds.

En este caso, los valores que calcula STAR CCM+ son tales que:

= Presién estatica interpolada desde el interior del dominio.

= Presion en la pared calculada en la pared.

Velocidad del fluido calculada en la pared.

= Temperatura estatica calculada en la pared.

Esta condicién permite el posterior calculo de fuerzas y momentos debidos a la perturbacién del
flujo por la presencia de un cuerpo en el seno del fluido.

3.8. Convergencia de la solucién

Una vez esta realizdndose el calculo debe existir algtn criterio que permita tomar la decisién de
dar el calculo por finalizado y que la soluciéon ha convergido. Cabe destacar que los criterios que se
exponen en esta seccién no indican per se que ésta ha convergido, sino que es altamente probable
que lo haya hecho.

La combinacién de varios de los criterios expuestos es una forma, en gran parte de los casos,
favorable de sentenciar la finalizacién del calculo.

3.8.1. Monitorizacién de residuales

Los residuales son un indicador del grado de oscilacién que presentan las diferentes ecuaciones
que se estan resolviendo. Se suele tomar como criterio de convergencia (arbitrario) de los residuales:

= Continuidad: R < 1073

= Resto de ecuaciones: R < 1076

Es posible que un célculo se dé como convergido aplicando tinicamente dichos criterios y que las
variables de interés o cualquier otra clase de monitor evidencie que no se ha llegado a un nivel
adecuado de convergencia. Asimismo, se puede dar el caso de que la solucién haya convergido y
que los residuales no hayan llegado a los limites establecidos.

3.8.2. Monitorizacién de variables

Ademaés de monitorizar los residuales, STAR CCM+ permite la creacién de nuevos monitores
que contemplen las variables de interés. Estos se evaliian y se observa su estabilizacion a lo largo
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8. Convergencia de la solucién

de las iteraciones.

Un monitor importante es aquel que permite realizar un balance entre flujo entrante y flujo saliente,
ya que segun la ecuacién de conservacion de la masa, la cantidad de masa entrante en el volumen
de control es equivalente a la saliente.

Esta clase de monitores permiten evaluar las ecuaciones globales de conservacion. Un criterio que
deben cumplir para no rechazarse la posibilidad de convergencia en las ecuaciones de continuidad,
cantidad de movimiento, etc. es una variacién menor de 0.1 %. En caso contrario, la solucién no
puede haber convergido.

3.8.3. Flujo sin fenémenos espurios

Ademas de los criterios anteriores, es importante vigilar durante el calculo que el flujo no presen-
ta ninguna caracteristica antinatural, ya que su presencia indica que la solucién no ha convergido.
En cambio, la no aparicién de dichos fenémenos no indica que la soluciéon haya convergido, es un
indicador, pero no es tan fiable como muchos de los anteriores.
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Capitulo 4

Estudio CFD realizado

4.1. Introducciéon

En las siguientes secciones se exponen detalladamente los pasos seguidos para realizar los ana-
lisis del presente proyecto. En ellas se incluye tanto el caso del andlisis bidimensional como el
tridimensional, cada uno con sus caracteristicas especificas.

Para ello, en un primer momento se presentan las geometrias de estudio, siguiendo con la configu-
racion del modelo CFD, se contintia con el proceso de mallado y finalmente la configuracién del
calculo, para dar paso a los resultados en el Capitulo 5.

4.2. Caso 2D

La primeras primeras geometrias de estudio se corresponden con aquellas del perfil bimensional.
La realizacion de un estudio 2D previo al estudio 3D permite que, con un coste computacional
reducido, se puedan realizar pruebas para posteriormente extrapolar la metodologia empleada al
3D sin ello suponer un elevado indice de error. Es decir, se pueden realizar estudios con un bajo
coste a nivel de cdlculo y de tiempo.

Se detalla a continuacién el proceso seguido durante la realizacién de este Trabajo Fin de Grado.

4.2.1. Configuraciones de vuelo a simular

Se realizan simulaciones tanto en transitorio como en estacionario, a fin de calcular las derivadas
estaticas y dindmicas respectivamente.
4.2.1.1. Estacionario

Los calculos realizados se recogen en la Tabla 4.1. Con ellos se permite obtener la polar del
perfil, asimismo se calculan fuerzas y momentos generados.

# Vfs) a(®) # V) a(®) # V) a®) # Vm/s) o)
1 50 0 6 50 5 11 50 10 16 50 15
2 50 17 50 6 12 50 1117 40 0
3 50 2 8 50 713 50 12 18 45 0
4 50 39 50 8§ 14 50 13 19 55 0
5 50 4 10 50 9 15 50 14 2 60 0

Tabla 4.1: Configuraciones de vuelo estudiadas en el caso estacionario 2D
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4.2.1.2. Transitorio

Los calculos realizados se recogen en la Tabla 4.2. Con ellos se permite obtener coeficientes
aerodindamicos dindmicos y realizar una comparativa con resultados analiticos. Existen términos
estaticos que aparecen en las simulaciones dindmicas, por lo que se realiza una comparativa entre
resultados obtenidos. Ademaés, las simulaciones permiten obtener fuerzas y momentos debidos al
movimiento.

# V(m/s) a(?) g (rad/s)

21 50 [-3, +3] 0.1
22 50 [-3, +3] 0.7

Tabla 4.2: Configuraciones de vuelo estudiadas en el caso transitorio 2D

4.2.2. Geometria

El perfil analizado en el caso 2D es el modelo Wortmann FX S 02-196, ya que éste se tiene
informacién de anteriores estudios tanto mediante CFD como experimentales [19]. Mediante la
base de datos Airfoil Tools [20] se obtiene, de forma discretizada, el perfil aerodindmicos. Con la
herramienta de CAD Autodesk Inventor se crea el perfil aerodinamico para posteriormente, ser
importado a STAR CCM+.

Las dos geometrias tratadas son el perfil original, extraido de la nube de puntos de Airfoil Tools,
y el mismo perfil sustituyendo el acabado afilado del borde de fuga por una curva tangente al
perfil. La cuerda del perfil de estudio en dos dimensiones tiene una longitud de 46 cm. Con la
simplificacion introducida se pretende reducir la probabilidad de aparicién de celdas angulosas
que pueden llegar a producir fallos durante la resolucion. Como se muestra en la Figura 4.2, el
acabado original produce una regiéon de dificil mallado, mientras que mediante la curva tangente,
esta geometria queda suavizada.

Figura 4.1: Geometria de los perfiles.

Figura 4.2: Detalle borde de fuga de la geometria de los perfiles.
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Una vez el perfil ha sido creado en Inventor, se procede a importar la geometria a STAR CCM+
como modelo de CAD.

Stmulation » Geometry » 3D-CAD Models » New » Import » CAD Model

Tras importar la geometria, se genera el dominio de la solucién en la aplicaciéon de CAD de STAR
CCM+, teniendo en cuenta que el origen del sistema de referencia se encuentra en el borde de
ataque del perfil. Este estd formado por dos figuras geométricas simples unidas de tal manera
que se obtiene una tnica superficie (de ahora en adelante denominada Dominio): un semicirculo
de radio 5 m y un cuadrado de lado 10 m. Con ello se obtiene una regién alrededor del perfil
distanciada (en sus limites) del perfil 10 cuerdas aguas arriba y 20 cuerdas aguas abajo, ya que
el coste computacional introducido no es elevado. De este modo, el flujo en los correspondientes
contornos del Dominio no es perturbado por la presencia del perfil. En la Figura 4.3 se muestra un
esquema del Dominio con las diferentes zonas de refinamiento incluidas para obtener una mayor
resolucién en las zonas de interés, zonas cercanas al perfil y la estela.

Se introducen unas zonas de refinamiento que permiten reducir el tamafio de las celdas en ciertas
superficies para obtener una mayor resolucién en la solucién. De esta forma, no se incrementa de
forma excesiva el coste computacional ya que el tamano de las celdas no queda reducido en la
totalidad del Dominio.

Dominio

Inlet Estela Il m Outlet

Figura 4.3: Esquema del dominio utilizado en el caso bidimensional

Las regiones de refinamiento introducidas son:

= Circulo de refinimiento: circulo de radio 1.5m centrado en el punto x = 0.23 m.

Refinamiento alrededor del perfil que permite captar mejor los fenémenos localizados a poca
distancia del mismo.

= Estela: rectangulo de dimensiones 1 m x 6.3 m cuya finalidad es capturar el efecto de la estela
producida por el perfil. El inicio de la estela se encuentra en la posicién x = 0.23 m de nuevo.

Refinamiento en la zona de la estela que produce la presencia del perfil, perturbando el
desarrollo libre del flujo a su alrededor. Esta estela, debida al efecto de la viscosidad va
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2. Caso 2D

perdiendo importancia, desvaneciéndose, a medida que se aleja del perfil, por ello, ésta no es
necesario que llegue hasta la condicién de contorno de salida.

La geometria empleada en ambos casos, para ambas terminaciones del borde de fuga, es idéntica.
Se pretende obtener, en un primer momento, qué perfil es mas adecuado para realizar los calculos,
por lo que tanto la geometria empleada como los tamanos de las diferentes regiones son andlogos
en el caso del perfil redondeado respecto del perfil original.

4.2.3. Mallado

En esta seccién se explican las caracterisiticas principales de la malla utilizada para las simu-
laciones; el estudio de independencia de malla se explica ampliamente en la Secciéon 4.2.5.1. El
mallado del dominio computacional del perfil aerodindmico se realiza mediante la incorporacién de
elementos poligonales, adaptando el tamafio de los elementos segtin las necesidades de cada region.

A fin de poder utilizar el mallado tanto en el caso estacionario como en el transitorio, se implemen-
ta un mallado superpuesto (Owverset Mesh), también conocido como quimera, en el cual diversas
mallas se superponen de forma arbitraria.

Para poder crear dicha superposicién, es necesario definir diferentes regiones: una que comprende
el perfil aerodindmico y su refinamiento en la zona circular (overset) y otra en la cual se encuentra
el Dominio completo, sin tener en cuenta la presencia del perfil aerodindmico (background); estas
zonas se ven diferenciadas en la Figura 4.3; En la Figura 4.4 se observa la divisién entre ambas
partes del mallado, las cuales acaban superpuestas tal y como se muestra en la Figura 4.7. El circu-
lo de refinamiento, el cual contiene el perfil aerodindmico sera el que introduzca el movimiento en
las simulaciones dindmicas; para ello se define una rotacién alrededor del punto central de dicho
circulo.

(a) Mallado de fondo (background) (b) Mallado superpuesto (overset)

Figura 4.4: Desglose del mallado en background y overset

Por otra parte, tratando las dos geometrias del perfil aerodindmico, en la Figura 4.5 se observa el
mallado en el borde de fuga de ambos perfiles, el original (Figura 4.5a) y el modificado (Figura
4.5b).

En el primer caso, debido a que la geometria forma un angulo agudo, la adaptacién del mallado
en el borde de fuga es muy pobre, provocando la apariciéon de elementos potencialmente peligrosos
para la resolucién de los casos CFD. En cambio, en el perfil modificado, la geometria suavizada
permite una adaptacién mas propicia para el adecuado mallado del borde de fuga. Por ello, entre
otros motivos, se realiza el estudio de independencia de malla (Seccién 4.2.5.1), para determinar
qué geometria es la adecuada para llevar a cabo los posteriores andlisis. Como resultado, se descarta
el uso del perfil original.
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Figura 4.5: Detalle de borde de fuga de ambos perfiles

4.2.3.1. Refinamientos

Para obtener una buena resolucion de los fenémenos que aparecen en el flujo alrededor del
perfil aerodinamico sin incrementar el coste computacional de manera indiscriminada, el dominio
se divide en subregiones, cada una de ellas con un tamano de elemento especifico.

Las subregiones en las cuales se divide el Dominio son:

= Superficie del perfil aerodinamico
= Estela

= Circulo de refinamiento.

En el caso de la superficie del perfil aerodindmico, es de vital importancia que se reproduzca debi-
damente la geometria del mismo, ya que, una resolucién deficiente de su curvatura (Figura 4.6a)
provoca un comportamiento inadecuado del flujo alrededor del perfil y, como ya se sabe, en las
regiones cercanas al perfil es donde aparecen los mayores gradientes de propiedades del fluido, y con
ello, mayor discrepancia entre resultados. En cambio, un menor tamano de elementos sobre la su-
perficie del perfil produce una mejor adaptacién a la geometria (Figura 4.6b) y, consiguientemente,
un comportamiento del flujo mas adecuado en las regiones adyacentes a la pared del perfil.

/
N
/
S
) —
N
S \\
N
»\\\?f\\
\
AN

\ ) / 74)%0 f«f{

\ S~ || ’I‘/»/“/

//%\‘\&/ > | u’fl‘d:
"\ \ Y \\\ \;Qt\\\»

\ /\\\\(/ \ L\\*\

\ \ \ \V\\\

\ N\
|\ T S
(a) Elementos de gran tamafo (b) Elementos de reducido tamafio

Figura 4.6: Detalle de borde de ataque del perfil aerodindamico

La region rectangular posterior al perfil consta de un tamano de elemento pequeno para captar
los efectos del flujo en la estela originada por la presencia de un cuerpo en el seno del fluido en
movimiento. Con ello, la zona de la estela tiene una mayor densidad de elementos que las zonas
adyacentes, inicamente siendo superada por la envoltura del perfil aerodindmico.

En el caso del circulo de refinamiento, que a su vez tiene una pequena zona en la cual se super-
pone con la estela y asimila sus caracteristicas, se mejora la resolucién del mallado en las zonas
razonablemente cercanas al perfil, siendo ésta menor que la de la estela. Es decir, el tamano de
los elementos del circulo de refinamiento es menor que el de los elementos del Dominio y, a su vez
mayor que el de los de la estela.

Por dltimo, la superposicién de las diferentes partes que componen el Dominio queda reflejada en la
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Figura 4.7. En ella se puede apreciar a simple vista la diferencia entre los diferentes refinamientos,
con sus diferentes tamafios de malla. Cuanto menor es el elemento, mayor concentracion de trazos
oscuros aparece. Con ello se puede distinguir la superficie del perfil, el circulo de refinamiento y
la estela respecto del grueso del Dominio. Cabe destacar que, debido a las caracteristicas de la
implementaciéon del mallado superpuesto aparece un aro en la unién del background y el overset.
Ello no significa que haya mayor densidad de celdas, tinicamente indica que no es posible ajustar
la coincidencia de los elementos de las diferentes partes milimétricamente. Sin embargo, el hecho
de que el aro sea de pequeno grosor implica que hay un buen ajuste de tamano de elementos entre
mallas.

Figura 4.7: Mallado del dominio

4.2.3.2. Capa limite

Sobre la superficie del perfil aerodinamico, ademas de reducirse el tamano de los elementos para
adaptarse bien a la geometria, se hace uso de la capa limite ya explicada anteriormente. El mallado
de la capa limite se realiza mediante elementos prisméaticos de elevada relacion de aspecto.

En la Figura 4.8 se muestra el detalle de una seccién sobre la superficie del perfil en la cual esta
presente el mallado con capa limite. Estos elementos aumentan en grosor a medida que se separan
de la pared para adaptarse al tamano de los elementos externos a dicha capa. Con ello trata de
crearse un mallado homogéneo que facilite la discretizacién del célculo.

Figura 4.8: Detalle de la capa limite sobre el perfil aerodindmico
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Cabe destacar que la relacién de aspecto méxima encontrada en la capa limite tiene un valor de
118.87 unidades, lo cual, en principio, segin cierta variedad de autores, no crea ninguna clase de
conflicto con el célculo ya que las celdas de capa limite quedan alineadas con el flujo.

Finalmente, se realiza un pequefio resumen de las caracteristicas de la malla empleada:

= Numero de celdas: 27439

= Tamano base del elemento: 1 m

= Numero de capas en capa limite: 25

= Grosor de la capa limite: 0.005 m

= Target surface size en el Dominio: 50 % de tamano base, 0.5 m

= Minimum surface size en el Dominio: 20 % de tamano base, 0.2 m

= Surface growth rate: 1.09

= Surface curvature: 50 puntos por circulo

= Target surface size en el circulo de refinamiento: 7% de tamaifio base, 0.07 m
s Target surface size en la estela: 3% de tamarfio base, 0.03 m

= Target surface size en la superficie del perfil: 0.65 % de tamano base, 0.065 m
s Minimum surface size en la superficie del perfil: 0.05% de tamano base, 0.0005 m

= Surface curvature en la superficie del perfil: 200 puntos por circulo

4.2.4. Configuracién de los casos

Para modelar el comportamiento del aeroplano, es necesario configurar el solver a emplear
y las condiciones de contorno apropiadas para simular las diferentes situaciones en las cuales el
aeroplano vuela, las condiciones de vuelo del aeroplano basicas en las simulaciones.

El programa STAR CCM+ ofrece una amplia gama de opciones para el modelado fisico: flujo
compresible e incompresible, laminar y turbulento, simulaciones estacionarias y transitorias, etc.
Todo ello es posible gracias a la introduccion de ecuaciones de conservacién y de tratamiento de la
turbulencia en el software del programa anteriormente mencionadas.

A continuacion se realiza una breve descripcion de las condiciones de contorno, solver y modelos
utilizados.

4.2.4.1. Condiciones de contorno

Como se ha visto en la Figura 4.3, en el Dominio existen tres condiciones de contorno diferentes:
velocity inlet, pressure outlet y wall. Ademads, cabe destacar que, debido al mallado superpuesto
(Overset Mesh), existe una condicién de contorno en la interseccién con el circulo de refinamiento
con su mismo nombre.

= Velocity inlet: conocido el perfil de velocidades en la entrada, se requiere la especificacién de
diferentes pardmetros.

= Pressure outlet: conocida la presién, se requiere la especificaciéon de diferentes parametros.

= Wall: sobre el perfil aerodindmico se impone una superficie impermeable al flujo, con veloci-
dad nula. Con ello queda definido el cuerpo del perfil aerodinamico.

= Querset mesh: unién entre regiones, no requiere de parametros anadidos.

En la Tabla 4.3 se recogen todos los parametros especificados para la aplicacién de las condiciones
de contorno.
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Condicién contorno Condiciones fisicas Especificacién
Direccién del flujo [1, 0, 0]
Especificacién de velocidad En funcién del caso
Velocity inlet Especificacién de la turbulencia Intensity + Viscosity Ratio
Intensidad de la turbulencia 0.1

Ratio de viscosidad de la turbulencia 10

Flujo reverso Boundary - Normal
Presion 79500.0 Pa

Pressure outlet Especificaciéon de la turbulencia Intensity + Viscosity Ratio
Intensidad de la turbulencia 0.1

Ratio de viscosidad de la turbulencia 10

Espeficacién de fuerza tangencial No-Slip
Wall Especificacién de velocidad tangencial — Fized
Superficie Smooth

Tabla 4.3: Parametros de las condiciones de contorno utilizadas

4.2.4.2. Modelos utilizados

Los modelos utilizados en las simulaciones son en resumen tres (ya que se derivan de elecciones
de modelo anteriores), sin contar el modo bidimensional, que se da por supuesto en el presente
caso 2D. En primer lugar, el modelo del comportamiento del flujo alrededor del perfil, mediante el
uso de Gas Ideal que permite modelar el aire mediante la ecuacién de estado de los gases ideales:

%:m-R-T (4.1)

Donde:
= p: presion estatica del fluido (Pa)
= p: densidad del fluido (kg/m?)
= m: masa del fluido (kg)
= R: constante de los gases ideales, 287.058 (J/kg/K)
= T temperatura estéitica del fluido (K)
En cuanto al modelo de turbulencia, como se ha explicado anteriormente, se habilita el modelo

k — w, en concreto la variante SST'. Los valores utilizados son los valores por defecto, los cuales se
recogen en la Tabla

Especificacién ~ Valor Espec. Valor Espec. Valor Espec. Valor
Tke minimo 1E-10 Beta Star 0.09 Sigma_wl 0.5 Sigma_ w2 0.856
Sdr minimo 1E-10 Beta 1 0.075 Beta 2 0.0828 al 0.31
Kappa 0.41 Sigma_ k1 0.85 Sigma_ k2 1 Zeta_Star 1.5

Tabla 4.4: Constantes del modelo de turbulencia k — w SST

Finalmente, dependiendo si se trata de una simulacién estacionaria, se hace uso del modelo Steady,
mientras que si se trata de una transitoria, se utiliza el modelo Implicit Unsteady.
4.2.4.3. Calculo estacionario

Para realizar las simulaciones estacionarias, para garantizar la convergencia del célculo en los
casos de elevado dngulo de ataque, es necesario inicializar el calculo a partir de angulos de ataque
mas bajos y aumentar progresivamente el angulo de incidencia del flujo. En los casos realizados,
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al buscar la obtencién de la polar, se calcula el caso con o = 0° y, una vez estabilizada, aumentar
el angulo de ataque de grado en grado hasta llegar a un méximo de o = 15°. Es decir, a partir de
a = 0° se calcula o = 1°, a partir de éste tltimo se calcula o = 2° y los siguientes.

4.2.4.4. Calculo transitorio

En el caso del calculo de las derivadas dinamicas, se introduce un movimiento de cabeceo.
Para ello, se implementa el movimiento de rotacién correspondiente. Es la regiéon anteriormente
definida como owverset la cual realiza la rotacién, restando el Dominio y las condiciones de contorno
inalteradas.

El movimiento que se trata de simular es que el aeroplano parte de un vuelo estacionario con
un angulo de ataque nulo y comienza a efectuar el giro alrededor de su eje transversal horizontal
incrementando y decrementando el dngulo de ataque. Siendo la forma de proceder:

1. Vuelo en transitorio emulando condiciones estacionarias, es decir, configuracion del solver en
modo transitorio sin introducir la variacién de ninguno de los pardmetros y/o condiciones de
contorno hasta estabilizar la solucion.

2. Afiadir el movimiento transitorio de cabeceo girando el mallado superpuesto del circulo de
refinamiento respecto de su centro, el cual coincide con el eje de giro del perfil.

Con ello se reproduce el movimiento relativo entre el fluido y el perfil, obteniéndose el movimiento
de cabeceo deseado.

Partiendo de la solucién estacionaria, se impone una ley de movimiento de cabeceo sinusoidal de
tal manera que el dngulo de ataque quede comprendido en el rango [-3°, +3°] con una velocidad
angular establecida. Las ecuaciones que definen el movimiento son:

a=ay+aa-sin(w-t) (rad) (4.2)
d=qg=aas w-cos(w-t) (rad/s) (4.3)

Donde ag = 0 y los parametros a4 y w de cada uno de los casos quedan reflejados en la Tabla 4.5.

q (rad/s) aa (°) s (rad) w (s7!) Periodo (s)

0.1 3 0.052 1.910 3.290
0.7 3 0.052  13.369 0.470

Tabla 4.5: Parametros caracteristicos de los movimientos oscilatorios

En la Figura 4.9 aparece representada la oscilacion efectuada y la variacién del velocidad angular
durante la oscilacién en los casos de ¢ = 0.1 rad/s (Figura 4.9a) y ¢ = 0.7 rad/s (Figura 4.9b). Se
pueden apreciar los ciclos del movimiento y el efecto de una mayor frecuencia en la reducciéon del
periodo del ciclo.

q 0.1 rad/s ¢ 0.7 rad/s
3 ~ . ;0.1 3 : 1
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3 ! ' ! £ 03 \ ! \ ' N
' [ 1 ! 1 1 1 1
-1F 1 1 1 ! & -1F A ) \ &
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‘S v ‘\ II
-3 A L N4 4 ! -0.1 -3 L L L
0 2 4 6 8 0 0.2 0.4 0.6 0.8
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(a) Velocidad angular ¢ = 0.1 rad/s (b) Velocidad angular ¢ = 0.7 rad/s

Figura 4.9: Angulo de ataque « y velocidad angular ¢ en cada instante de tiempo
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Los pasos seguidos para la configuracién del calculo son:

1. Seleccién del modelo Implicit Unsteady.
2. Vuelo estacionario (en modo transitorio) con a = 0°.

3. Activacién de los monitores de fuerzas y momentos y las escenas necesarias para el postproceso
de los calculos.

4. Introduccién del movimiento del perfil.
= Seleccién del paso temporal (Time Step) adecuado para la resolucién del célculo.

A partir del nimero de Courant se calcula el paso temporal (previamente se realiza un
estudio de independencia temporal, Seccién 4.2.5.2). El ntimero de Courant introducido
tiene un valor de 20 unidades.

Vma:c - At C - Ax

O = tmaz BY Ay
Ar Vo

(4.4)

Donde
e C: nimero de courant, 20 (-).
® Vinaz: velocidad méxima del flujo en el Dominio, 76 m/s.
e Az: minima discretizacién espacial, minimo tamafio de elemento, 5 - 10~% m.
e At: paso temporal (s).
Dependiendo de la velocidad angular se introduce un paso temporal.

e ¢ = 0.1 s: Time Step = 0.01 s, por lo que se realizan 328 pasos temporales por
oscilacién, obteniéndose un ratio de rotacién de 0.036° por paso temporal.

e ¢ = 0.7 s: Time-Step = 0.0001315 s, por lo que se realizan 3572 pasos temporales
para completar un ciclo de oscilacion, lo cual se traduce en una rotacién de 0.00336°
por paso temporal, la cual se convierte en la resoluciéon del movimiento.

= Seleccién del nimero de iteraciones intermedias en cada paso temporal. Debido a que el
movimiento se realiza de tal manera que la variaciéon es muy pequena, y como resultado
del estudio de independencia temporal, se introduce Mazimum Inner Iterations = 5
para ¢ = 0.1 s y Mazimum Inner Iterations = 1 para ¢ = 0.7 s.

= El movimiento de la regiéon superpuesta del mallado se implementa mediante una rota-
cién sobre el eje y-cuerpo del aeroplano [0, -1, 0] situdndose el punto de giro a 23 cm
del borde de ataque del perfil.

5. Ejecucién del célculo en modo transitorio con el movimiento del perfil impuesto.

4.2.5. Estudios adicionales

Previamente del lanzamiento de casos para su andlisis se realizan estudios de independencia de
malla y estudios de independencia temporal. El estudio temporal, inicamente en el caso transitorio.

4.2.5.1. Independencia de malla

A fin de minimizar el error asociado a la discretizacién del dominio y su resolucién y reducir el
coste computacional de la evaluacién del sistema, es necesario realizar un estudio de independecia
de malla. Con ello se establece cudl es el tamafio de celda adecuado cercano a la pared para
obtener una solucién independiente de la malla empleada. Asimismo, se realiza también un estudio
de independencia de capa limite.

El estudio de independencia de malla es uno de los primeros pasos realizados en este Trabajo
Fin de Grado. Partiendo de una malla gruesa (gran tamafio de elementos y bajo nimero de los
mismos) se incrementa el nimero de elementos presentes sucesivamente. Al tratarse de un mallado
bidimensional, la tasa de crecimiento entre mallas consecutivas tiene un valor en torno a 2.25.

Las herramientas que posee STAR CCM+ para modificar el tamano de los elementos son:
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= Target surface size: tamano de elemento deseado.
= Minimum surface size: minimo tamafno que puede adquirir un elemento.
= Surface growth rate: tasa de crecimiento entre elementos adyacentes.

= Surface curvature: nimero de puntos en los cuales puede haber vértices de elementos en las
ZONas curvas.

= Modificacién de dichos pardmetros en las superficies de control creadas.

Con la variacién de los valores se obtienen diferentes mallas con resoluciones distintas. Los valores
obtenidos en cada uno de los casos se recogen en la Tabla 4.6, en ella se muestra en el caso de
los dos perfiles utilizados (original y modificado) el niimero de celdas dentro del Dominio, con la
consiguiente variacién entre dos mallas consecutivas. Se emplean los coeficientes de sustentacién y
de resistencia como monitores para observar su tendencia hacia un valor limite.

Mallado 1 Mallado 2 Mallado 3 Mallado 4 Mallado 5

Celdas 5428 12510 27692 63022 139876

Variacién (%) - 2.305 2.214 2.276 2.219

Perfil CL (-) 1.404 1.300 1.251 1.247 1.250
original ~ Variacién (%) - 7.427 3.768 0.343 -0.255
CD (-) 0.083 0.079 0.078 0.078 0.078

Variacién (%) - 5.462 0.910 -0.445 0.125

Celdas 4645 10436 25143 57868 129637

Variacion (%) - 2.247 2.409 2.302 2.240

Perfil CL (-) 1.273 1.233 1.224 1.218 1.217
modificado  Variacién (%) - 3.129 0.717 0.450 0.118
CD (-) 0.082 0.076 0.076 0.076 0.076

Variacion (%) - 7.272 0.023 0.645 0.053

Var. entre  CL (%) -10.348 -5.452 -2.211 -2.321 -2.702
geometrias  CD (%) -1.343 -3.321 -2.404 -3.527 -3.453

Tabla 4.6: Recopilaciéon de datos del estudio de independencia de malla

En la Figura 4.10 se puede observar una comparativa entre las dos mallas mas extremas: la malla
més gruesa, con el minimo ndmero de celdas, Ginicamente cuenta con 5428 celdas (Figura 4.10a) y
la malla més fina, con el méximo nimero de celdas, un total de 139876 celdas (Figura 4.10b).

(a) Mallado més grueso del dominio (b) Mallado maés fino del dominio

Figura 4.10: Mallas extremas en el estudio de independencia de malla

En las Figuras 4.11a y 4.11b aparecen reflejados los valores mostrados en la Tabla 4.6 de forma
grafica, para su mejor visualizacién. En la primera de ellas se representa el valor del coeficiente
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de sustentacién respecto del niimero de celdas, obteniéndose un valor asintético al cual tiende
CL. Existe una diferencia practicamente constante entre el valor del coeficiente de sustentacién
obtenido mediante el perfil original y el perfil redondeado, esta diferencia de en torno al 3% puede
ser debida en primer lugar por la reduccién de la cuerda del perfil para aplicar el redondeo del borde
de fuga y, en segundo lugar, por la variaciéon de la estructura del mallado, es decir, discretizacién
del dominio, cosa que se estudia en la independencia de malla. Por tanto, como la discrepancia
es minima y no se puede independizar de la discretizacién del dominio, el perfil que se utiliza en
posteriores simulaciones es el modificado, ya que no se observan deficiencias en su mallado.

Un comportamiento andlogo se encuentra en la evolucion del coeficiente de resistencia representado
contra el nimero de celdas. Se decide emplear la tercera malla (marcada en ambos casos con el
cuadrado negro) del perfil modificado, conteniendo un total de 25143 celdas, ya que se obtiene a
partir de ella un valor con pequenas variaciones tanto en el coeficiente de sustentacién como en el
de resistencia.

CL vs Numero de celdas CD vs Numero de celdas
1.45 | | | | 0.084 | | | T
—1— Perfil original —— Perfil original
1.4¢ - Perfil TE redondeado| 0.082 - Perfil TE redondeado|
\
—~ 135} 1~ 008k} ]
= a ! -
C 13} 13 0078} 1 —
1
u b-
1.95 1 \|:| - 00 0.076 === a
B

1.2 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ 0.074 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 2 4 6 8 10 12 14 0 2 4 6 8 10 12 14
Numero de celdas x10* Numero de celdas x10*

(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de resistencia

Figura 4.11: Resultados del estudio de independencia de malla

En cuanto al estudio de independencia de capa limite, se llevan a cabo calculos andlogos a los de
la independencia de malla variando el nimero de capas y tamano de los mismos. En la Tabla 4.7
se recogen los datos mas significativos de las mallas empleadas.

Mallado 1 Mallado 2 Mallado 3 Mallado 4 Mallado 5

Celdas 23948 24830 27439 28457 31215
Capas 20 20 25 25 25
CL (-) 1.225 1.225 1.258 1.261 1.263
Variacién (%) - 0.001 -2.717 -0.231 -0.122
CD (-) 0.077 0.076 0.071 0.071 0.071
Variacion ( %) - 0.601 6.412 0.725 -0.244

Tabla 4.7: Recopilacién de datos del estudio de independencia de capa limite

Unicamente se efectiian simulaciones con 20 y 25 capas internas en la capa limite ya que, como
se muestra en la Figura 4.12, evaluando el valor de y™ sobre el extradds el perfil se observa el
gran decremento que sufre al aumentar a 25 el nimero de capas; pasando de valores cercanos a la
decena en regiones cercanas al borde de ataque (no se representa completo el rango de y* para
permitir una mejor visualizaciéon del conjunto) en el caso de 20 capas a un valor en torno a 1.5.
En el segundo caso, el valor de y+ se encuentra en la mayor parte del perfil valores cercanos o por
debajo de la unidad. Con ello se puede asegurar que el flujo en la capa limite del perfil se encuentra
en la subcapa laminar (valores de y™ menores que cinco unidades).

El hecho de incrementar el niimero de capas una vez pasadas las 25 inicamente incrementa el coste
computacional sin ayudar a obtener una mayor resoluciéon de la capa limite, ya que obtener valores
de y™ m&s cercanos a cero no aporta necesariamente mas fiabilidad al calculo.
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y+ extradds

20 capas

= = =25 capas

Figura 4.12: Valores de y* sobre el extradés del perfil aerodindmico

En las Figuras 4.13a y 4.13b se muestran los valores mostrados en la Tabla 4.7 de forma grafica, para
su mejor visualizacion. De nuevo, en la primera se representa el valor del coeficiente de sustentacién
respecto del nimero de celdas. Se obtiene un valor asintdtico en cada conjunto de mallados con el
mismo niimero de capas.

Se repite la analogia de comportamiento en la evolucién del coeficiente de resistencia representado
contra el nimero de celdas. Como ya se ha mencionado, se escoge la familia de mallas cuya capa
limite es formada por 25 capas y, dentro de ésta la de menor niimero de celdas, ya que la discrepancia
con las siguientes es menor al 1 %. Finalmente, la malla escogida consta de 27439 elementos.

CL vs Nuamero de celdas CD vs Numero de celdas
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(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de resistencia

Figura 4.13: Resultados del estudio de independencia de capa limite

4.2.5.2. Independencia temporal

Del mismo modo que es necesario obtener una buena discretizacién del dominio mediante una
malla que se ajuste a las necesidades del calculo, es preciso utilizar un adecuado paso temporal y
el niimero de iteraciones intermedias a la hora de llevar a cabo simulaciones transitorias, es decir,
dependientes en el tiempo. Asimismo, también se realiza un estudio de independencia del ntimero
de iteraciones intermedias.

Debido a la gran diferencia de frecuencias de oscilacién entre ambos casos, se ha realizado un estudio
de independencia temporal para cada una. En el caso de la menor velocidad angular, ¢ = 0.1 rad/s,
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se varia el paso temporal de forma significativa para observar mediante los monitores qué sucede
en las variables de interés. Los diferentes pasos temporales se corresponden a:

= Time Step = 0.5 s

= Time Step = 0.1 s

= Time Step = 0.05 s
= Time Step = 0.01 s
= Time Step = 0.001 s

En la Figura 4.14 se muestra la evolucién de una de las variables de interés, el coeficiente de
sustentacién, para diferentes valores de paso temporal. El error cometido (Figura 4.14b) respecto
de Time Step = 0.001 s se reduce a medida que se incrementa la resolucién, es decir, con un menor
paso temporal. El paso temporal seleccionado para realizar los calculos es 0.01 s, ya que el error,
tanto en el coeficiente de sustentacién como en el de resistencia y momento tiene un error inferior

al 5%

Error cometido en CL

CL vs tiempo

0.8 %0 ‘ | | ‘ < ‘
——T. Step 0.5s

06 ---.T. Step 0.1s
............. T. Step 0.05s]| |

o ————— T. Step 0.01s

CL (-)
Error %

——T. Step 0.5s
0l |----T. Step 0.1s T Step 0.01s |
--—---T. Step 0.05s ——T. Step 0.001s
0.2 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ -10 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 1 2 3 4 5 6 7 8 0 1 2 3 4 5 6 7 8
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Comparativa del coeficiente de sustentacién  (b) Error cometido en el coeficiente de sustentacién

Figura 4.14: Variacién del coeficiente de sustentacién con cambios en el paso temporal

En el caso de la independencia del nimero de iteraciones intermedias, se realizan evaluaciones
caracterizadas por tener:

= 10 iteraciones intermedias
= 7 iteraciones intermedias
= 5 iteraciones intermedias

= 3 iteraciones intermedias

s Error cometido en CL 6 Error cometido en CD
o [remeemeneene 3 iteraciones
4+ 54 . 4
- - -+ iteraciones|;
9 7 iteraciones| |
g 80
= =
m i M -2k
Q0L RE e 3 iteraciones| |
- - -5 iteraciones 4
7 iteraciones
_15 1 1 1 1 1 1 1 _6 1 1 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 5 6 7 8 0 1 2 3 4 5 6 7 8
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Error cometido en el coeficiente de sustentacién (b) Error cometido en el coeficiente de resistencia

Figura 4.15: Comparativa de cometidos debido a cambios en el niimero de iteraciones intermedias
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En la Figura 4.15 aparece el error cometido respecto del calculo con 10 iteraciones intermedias. El
error cometido por el cdlculo con cinco iteraciones intermedias se encuentra siempre por debajo del
5% (en valor absoluto) en el caso del coeficiente y sustentacién y por debajo del 2% (de nuevo, en
valor absoluto) en el coeficiente de resistencia. Es por ello por 1o que no es necesario incrementar en
maés de 5 iteraciones intermedias el calculo si el paso temporal es de 0.01 s. Con lo cual, se establece
para el estudio con velocidad angular ¢ = 0.1 rad/s un paso temporal de 0.01 s y 5 iteraciones
intermedias.

Para la velocidad angular ¢ = 0.7 rad/s, el estudio de independencia temporal se realiza a partir del
nuimero de Courant, varidandolo de forma significativa, teniendo éste un valor inferior a 50 unidades.
Los dos casos de estudio, ambos con una tinica iteracién intermedia, son:

» Courant 1, paso temporal 6.579 1076 s
= Courant 20, paso temporal 0.0001318 s

El error cometido entre ambos niimeros de Courant aplicados queda representado en la Figura
4.16. El error relativo del coeficiente de sustentacién (Figura 4.16a) es inferior a 0.5 %, teniendo
en cuenta que inicialmente aparecen mayores oscilaciones ya que debe adaptarse la solucién al
movimiento impuesto. El error relativo del coeficiente de resistencia (Figura 4.16b), atn siendo
superior al de sustentacion, sigue una tendencia similar, con un error en torno al 1 %.

s Error cometido en CL s Error cometido en CD

Error %
Error %

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1. 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Error cometido en el coeficiente de sustentacién (b) Error cometido en el coeficiente de resistencia
Figura 4.16: Comparativa de cometidos debido a cambios en el niimero de Courant
Con todo ello, para la velocidad angular ¢ = 0.7 rad/s el paso temporal empleado es aquel corres-

pondiente a un nimero de Courant de 20 unidades, ya que el coste computacional requerido es
reducido 20 veces respecto del coste asociado a un Courant de 1.

4.3. Caso 3D (ala)

La geometria de estudio que se trata en la resolucién tridimensional se corresponde a la semiala
del aeroplano Standard Cirrus. Se detalla a continuacién el proceso seguido para el analisis 3D.

4.3.1. Configuraciones de vuelo a simular

Se realizan simulaciones tanto en transitorio como en estacionario, a fin de calcular las derivadas
estaticas y dindmicas respectivamente.
4.3.1.1. Estacionario

Los célculos realizados se recogen en la Tabla 4.8. Con ellos se permite obtener la polar del
semiala, extrapolable al ala entera, asimismo se calculan fuerzas y momentos generados.
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3. Caso 3D (ala)

# Vm/fs) a(®) # Vm/s) a(®) # Vm/s) a(®) # V(mfs) af()
23 50 0 26 50 4 2 50 10 32 50 16
24 50 2 27 50 6 30 50 12 33 50 18
25 50 3 28 50 8 31 50 14 - - -

Tabla 4.8: Configuraciones de vuelo estudiadas en el caso estacionario 3D

4.3.1.2. Transitorio

Los célculos realizados se recogen en la Tabla 4.9. Como en el caso 2D, permiten obtener
coeficientes aerodindmicos dindmicos y realizar una comparativa con resultados analiticos.

# Vm/s) a(°) g (rad/s)
34 50 [-3, +3] 0.7

Tabla 4.9: Configuraciones de vuelo estudiadas en el caso transitorio 3D

4.3.2. Geometria

El ala analizada en el caso 3D se corresponde con aquella del aeroplano Standard Cirrus. A
partir de los datos proporcionados por los manuales de vuelo de la aeronave [5], es posible recons-
truir la geometria de la misma.

Un resumen de la geometria del ala se encuentra en las Tablas 2.1 y 2.2. Mediante la base de datos
Airfoil Tools [21] y [20] se obtienen, de nuevo, de forma discretizada, los perfiles aerodindmicos FX
66-17 A II-183 y FX S 02-197 respectivamente. Debido a que anteriormente se ha determinado que
es mas propicia la modificacion en el borde de fuga del perfil bidimensional, esta misma modifica-
cién, el redondedo del borde de fuga, se aplica en toda la extensién del ala.

Utilizando el software de CAD Autodesk Inventor se crea la geometria a estudiar para posterior-
mente ser importada a STAR CCM+. Una vez se tiene la geometria (Figura 4.17), se genera el
dominio de la solucién en la aplicacién de CAD de STAR CCM+.

Figura 4.17: Geometria del semiala del aeroplano

La estructura de la geometria del dominio es completamente andloga a la bidimensional (Figura
4.3) extendida a las tres dimensiones. El grosor de la estela pasa de 1 m a 1.3 m para poder
adaptarse al diedro del ala. La extensién a las tres dimensiones se realiza mediante una extrusién
de cada una de las zonas de refinamiento en el eje transversal hasta una distancia de 8 m, siendo
ésta superior a la semienvergadura de la aeronave. Asimismo, el dominio queda extruido de la
misma forma y cerrado mediante un semicilindro y un cuarto de esfera para cerrar la geometria
externa. Asi se consigue, ademds de la distancia requerida del ala a las condiciones de contorno en
el eje longitudinal, una distancia propicia en el eje transversal, dejando margen para la captacién
de los fenémenos de punta de ala que aparecen.
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CAPITULO 4. Estudio CFD realizado

Figura 4.18: Geometria del dominio generado

4.3.3. Mallado

Del mismo modo que en el mallado 2D, en esta seccién se explican las caracteristicas principales
de la malla utilizada, restando el estudio de independencia de malla en la Seccién 4.3.5. Tal y como
se efectiia en el caso 2D, el mallado del dominio computacional del semiala se ha realizado mediante
la incorporacién de elementos poligonales, en su extension tridimensional, poliédricos, adaptando
el tamano de los elementos segin las necesidades de cada regién.

Figura 4.19: Mallado del dominio generado

Para poder utilizar el mismo mallado tanto en el caso estacionario como en el transitorio, se hace
uso del mallado superpuesto, tal y como se ha explicado en el caso bidimensional, siguiendo pasos
analogos a los anteriormente explicados. Esta vez el desglose de regiones queda con la misma
estructura que aquella de la Figura 4.4, pero extendido en las tres dimensiones.
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3. Caso 3D (ala)

4.3.3.1. Refinamientos

A fin de obtener una buena resolucién de los fenémenos del flujo alrededor del semiala, se
introducen las mismas subregiones que en el calculo 2D:

= Superficie del semiala
= Estela

= Circulo de refinamiento.

Nuevamente, es de vital importancia la adecuada adaptacién de la malla a la geometria del ala, ya
que una resolucién insuficiente de su curvatura provoca un comportamiento inadecuado del flujo.
Con un menor tamano de los elementos se consigue una mejor adaptacién de la malla a la superficie
alar. En la Figura 4.20 aparecen contrapuestos un ejemplo de un mallado insuficiente en el borde
de ataque (Figura 4.20a) frente a un mallado que sigue de forma maés eficaz la curvatura del borde
de ataque (Figura 4.20b).

(a) Elementos de gran tamafo (b) Elementos de reducido tamafio

Figura 4.20: Detalle de borde de ataque del semiala

4.3.3.2. Capa limite

Debido al elevado coste computacional asociado a la extension a las tres dimensiones del dominio
y los recursos limitados de los cuales se dispone para realizar el presente Trabajo Fin de Grado, es
necesario realizar ajustes en la capa limite respecto del caso bidimensional. No es posible elaborar
una capa limite con el mismo tamano de los elementos ni la misma cantidad de capas.

~~——,

Figura 4.21: Detalle de la capa limite sobre la superficie del ala

En la Figura 4.21 aparece una muestra del mallado de capa limite, el cual, como se puede apreciar
es mucho mds pobre que en el caso andlogo bidimensional (Figura 4.8). Sin embargo, ello no indica
que la resolucién no sea del todo adecuada, ya que cambiando el tratamiento por parte del modelo
de turbulencia, teniendo unos valores de y+ adecuados, se puede hacer un buen tratamiento de la
regién cercana a la pared. Es por ello por lo que se calcula y+ sobre el perfil, obteniéndose una
variedad de valores comprendidos en el rango [6, 60] (Figura 4.22). Se puede observar que en el
borde de ataque, zona critica para el establecimiento de la capa limite, se obtienen valores de y+
superiores a 50, siendo el tratamiento de la capa limite el de subcapa limite logaritmica, a diferencia
del caso 2D que es tratamiento de subcapa limite laminar, ya que su y+ es menor a cinco unidades.
Es una vez cuando ha desprendido la capa limite, en torno a la mitad de la cuerda, cuando el valor
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CAPITULO 4. Estudio CFD realizado

de y+ cae y se ve comprendido en la capa buffer, sin embargo, no es de gran relevancia para el
tratamiento de la turbulencia que se emplea en el modelado de la semiala.

Wall Y+
Y x 6.935 14.36 21.79 2922 36.64 44.07 51.5 5893

=¥ B
Figura 4.22: Valor de y+ sobre el ala

Se presenta un pequeno resumen de las caracteristicas de la malla:

= Numero de celdas: 1309627

= Tamafio base del elemento: 1 m

= Numero de capas en capa limite: 7

= Grosor de la capa limite: 0.01 m

= Target surface size en el Dominio: 250 % de tamano base, 2.5 m

= Minimum surface size en el Dominio: 30 % de tamano base, 0.3 m

= Surface growth rate: 1.2

= Surface curvature: 50 puntos por circulo

= Target surface size en el circulo de refinamiento: 30 % de tamaiio base, 0.3 m

= Target surface size en la estela: 3% de tamano base, 0.03 m

= Target surface size en la superficie del perfil: 10 % de tamafio base, 0.1 m

= Minimum surface size en la superficie del perfil: 0.25 % de tamano base, 0.0025 m

= Surface curvature en la superficie del perfil: 72 puntos por circulo
El tamano de todas las regiones de mallado es mucho mayor que en el caso 2D debido a las
limitaciones computacionales. Si se realiza un mallado con los mismos tamanos de elementos, el

numero de celdas supera los 22 millones, lo cual es completamente irreal para poder llevar a cabo
el proyecto en tiempos razonables.

4.3.4. Configuracion de los casos

La configuracion de los casos es similar a la del andlisis bidimensional, la cual se encuentra en
la Seccién 4.2.4. Tanto las condiciones de contorno como los modelos utilizados son los mismos a
excepcion del modelo empleado para modelar el fluido; para facilitar la convergencia, debido a que
se encuentra el cuerpo en condiciones de M = 0.15 (-), se trata el aire como un fluido con densidad
constante ya que no aparecen efectos de compresibilidad. Existen, ademds, pequenas diferencias en
las especificaciones del cdlculo estacionario y el transitorio. Estas dos dltimas especificaciones son
las tratadas en la presente seccién.

4.3.4.1. Calculo estacionario

Las simulaciones estacionarias realizadas se basan en el incremento progresivo del angulo de
ataque e inicializacién del caso con la solucién del anterior. Se calcula la polar partiendo de un
angulo de ataque o = 0° hasta llegar a v = 18° con un incremento de dos grados en cada una de
las simulaciones, a diferencia del caso 2D que el incremento es unitario.
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3. Caso 3D (ala)

4.3.4.2. Caélculo transitorio

Para el calculo de las simulaciones dinamicas, se introduce un dngulo de cabeceo, inicamente con
una velocidad angular ¢ = 0.7 rad/s, cuyos pardmetros caracteristicos de movimiento se encuentran
recopilados en la Tabla 4.10.

q (rad/s) aa (°) aa (rad) w (s7!) Periodo (s)

0.7 3 0.052  13.369 0.470

Tabla 4.10: Pardmetros caracteristicos de los movimientos oscilatorios

En la seleccion del paso temporal, éste es distinto que el del caso 2D, ya que el tamano minimo de
mallado aumenta, por tanto, a partir de la Ecuacién 4.4 se recalcula el Time Step.

= C: ndmero de courant, 20 (-)

# Vot velocidad maxima del flujo en el Dominio, 77 m/s

= Az: minima discretizacién espacial, minimo tamafio de elemento, 0.0025 m

= At: Time Step = 0.000649 s

4.3.5. Estudio de independencia de malla

Previamente al lanzamiento de casos para su analisis se realiza un estudio de independencia de
malla. En este caso no se realiza un estudio de independencia temporal, se asumen y escalan los
resultados obtenidos en el caso 2D para extrapolar el caso 3D.

Mediante el estudio de independencia de malla se llega a un compromiso entre el coste compu-
tacional asociado a la resolucién del problema y el error debido a la discretizacion del dominio. El
procedimiento seguido para llevar a cabo dicho estudio es andlogo al 2D: incremento progresivo del
niumero de celdas para llegar a una malla refinada.

En la En la Figura 4.23 se puede observar una comparativa entre las dos mallas méas extremas: la
malla mds gruesa, con el minimo nimero de celdas, tinicamente cuenta con 1086594 celdas (Figura
4.23a) y la malla més fina, con el maximo niimero de celdas, un total de 8190619 celdas (Figura
4.23Db).

(a) Mallado més grueso del dominio (b) Mallado més fino del dominio

Figura 4.23: Mallas extremas en el estudio de independencia de malla

En las Figuras 4.24, se muestran los valores mostrados en la Tabla 4.11 de forma grafica, para su
mejor visualizacion. En la Figura 4.24a se representa el valor del coeficiente de sustentacion respecto
del niimero de celdas, obteniéndose un valor asintético al cual tiende CL. Un comportamiento
similar tienen el coeficiente de resistencia (Figura 4.24b) y el coeficiente de fuerza lateral (Figura
4.24c). Es por ello por lo que la malla escogida consta de 1309627 elementos.
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CL ()

1.4}

1.2+

0.8 -

0.6 -

0.4

Mallado 1 Mallado 2 Mallado 3 Mallado 4 Mallado 5
Celdas 1086594 1309627 2774194 4439105 8190619
Variacion - 1.205 2.118 1.600 1.845
CL (-) 0.525 1.408 1.398 1.421 1.412
Variacién (%) - -168.192 0.757 -1.668 0.644
CD (-) 0.019 0.064 0.065 0.065 0.063
Variacién (%) - -230.747 -0.566 0.423 1.679
CY (-) -0.666 -0.704 -0.705 -0.706 -0.706
Variacion ( %) - -5.694 -0.064 -0.209 -0.023

Tabla 4.11: Recopilacién de datos del estudio de independencia de malla

CL vs Numero de celdas

a
@)
2 4 6 8 10
Numero de celdas x 109

(a) Resultados de coeficiente de sustentacién

CD vs Numero de celdas

0.06 -

0.05 -

0.04 |

0.03 -

0.02 |

0.01

0

2 4 6 8 10

Niimero de celdas %109

(b) Resultados de coeficiente de resistencia

CY vs Numero de celdas

-0.71

4

6

Numero de celdas

8 10
x10°

(c) Resultados de coeficiente de fuerza lateral

Figura 4.24: Resultados de la independencia de malla 3D en términos de CL, CD y CY

4.4.

Caso 3D (aeroplano)

La geometria de estudio que se trata en la resolucion tridimensional se corresponde a la mitad

del aeroplano Standard Cirrus, aquella mitad correspondiente a la delimitada por el plano de
simetria de la aeronave. Se detalla a continuacién el proceso seguido para el andlisis 3D.

4.4.1.

estaticas y dindmicas respectivamente.

Configuraciones de vuelo a simular

Se realizan simulaciones tanto en transitorio como en estacionario, a fin de calcular las derivadas
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4. Caso 3D (aeroplano)

4.4.1.1. Estacionario

Los célculos realizados se recogen en la Tabla 4.12. Con ellos se permite obtener la polar
del semiaeroplano, extrapolable al aeroplano completo, asimismo se calculan fuerzas y momentos
generados.

# Vm/s) a(®) # Vm/s) a®) # Vm/s) o) # Vm/s) o)
35 50 0 38 50 4 41 50 10 44 50 16
36 50 2 39 50 6 42 50 12 - - -
37 50 340 50 8 43 50 4 - - -

Tabla 4.12: Configuraciones de vuelo estudiadas en el caso estacionario 3D del aeroplano

4.4.1.2. Transitorio

Los célculos realizados se recogen en la Tabla 4.13. Como en el caso 2D y 3D del ala, permiten
obtener coeficientes aerodinamicos dinamicos y realizar una comparativa con resultados analiticos.

# Vm/s) a(°) g (rad/s)
45 50 [-3, +3] 0.7

Tabla 4.13: Configuraciones de vuelo estudiadas en el caso transitorio 3D

4.4.2. Geometria

El aeroplano analizado se corresponde con el modelo Standard Cirrus. A partir de los datos
proporcionados por los manuales de vuelo de la aeronave [5] y los planos presentes en el Documento
IT es posible realizar una reconstruccién de su geometria haciendo uso de herramientas de CAD,
en concreto, el programa Autodesk Inventor.

Una vez creada la geometria (Figura 4.25), ésta es importada a STAR CCM+ para generar el
dominio de la solucién dentro de su complemento de CAD.

Figura 4.25: Geometria del semiaeroplano

La estructura de la geometria del dominio es completamente analoga a la utilizada en el caso del
semiala (Figura 4.27) pero con diferentes medidas. Por tanto, es también similar a aquélla bidi-
mensional extendida a las tres dimensiones.

Del mismo modo que se realiza anteriormente, se introducen unas zonas de refinamiento que per-
miten reducir el tamafio de los elementos en las regiones que lo precisen.
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CAPITULO 4. Estudio CFD realizado

Figura 4.26: Esquema del dominio utilizado en el caso tridimensional

Las regiones de refinamiento introducidas son:

= Circulo de refinimiento: circulo de didmetro 11 m centrado en el punto x = 2.2m (del sistema
de referencia de la figura), coincidente con el centro de gravedad de la aeronave.

= Estela: rectdngulo de dimensiones 4 m x 31.25 m cuya finalidad es capturar el efecto de la
estela producida por la aeronave.

Figura 4.27: Geometria del dominio generado
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4. Caso 3D (aeroplano)

Cabe destacar que los limites del dominio estan situados a 5 cuerpos aguas arriba y 6.5 cuerpos
aguas abajo debido a los limites computacionales de los cuales se depende en el presente Trabajo
Fin de Grado.

La extension a las tres dimensiones se realiza mediante una revolucién del dominio, el cual se
encuentra a una distancia de 18.75 m del aeroplano respecto del eje de simetria del dominio, el
cual permite que los limites del dominio no se encuentren cercanos a la punta del ala, permitiendo
la correcta evolucion de los fenémenos de punta de ala.

4.4.3. Mallado

El mallado del aeroplano es completamente analogo al del semiala, cambiando tinicamente el
tamafio de ciertos elementos del dominio. Este estd basado en el mallado mostrado en la Figura
4.19. A diferencia de los casos anteriores, debido a la falta de recursos y tiempo para realizar
los célculos pertinentes para este proyecto, no tiene lugar un estudio de independencia de malla;
se respeta, sin embargo, el tamafno de los elementos cercanos a la superficie del aeroplano para
cumplir, en la medida de lo posible, con el paradigma impuesto anteriormente.

Figura 4.28: Detalle del mallado superficial del aeroplano

En la Figura 4.28 aparece el mallado sobre la superficie del aeroplano. En ella se puede observar
cémo se adaptan a la geometria del aeroplano los elementos.

Para poder utilizar el mismo mallado tanto en el caso estacionario como en el transitorio, se hace
uso del mallado superpuesto, tal y como se explicd anteriormente.

4.4.3.1. Refinamientos

A fin de obtener una buena resolucién de los fenémenos del flujo alrededor del aeroplano, se
introducen las mismas subregiones que en los calculos anteriores:

= Superficie del semiala

= Estela

= Circulo de refinamiento.
Es importante que sobre la superficie del aeroplano la malla se adapte perfectamente a la geometria
a fin de que el comportamiento del flujo sea el correcto sobre la superficie del aeroplano, por ello

se introducen elementos de reducido tamafno para conseguir dicha adaptaciéon. En la Figura 4.29
se muestran diversos ejemplos de zonas de interés.
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CAPITULO 4. Estudio CFD realizado

(a) Detalle del encastre del ala (b) Elementos de reducido tamafio

Figura 4.29: Detalle del encastre del elevador

4.4.3.2. Capa limite

Debido al elevado coste computacional asociado a la extensién a las tres dimensiones del dominio
y los recursos limitados de los cuales se dispone para realizar el presente Trabajo Fin de Grado,
es necesario realizar ajustes en la capa limite respecto del caso bidimensional. Se decide emplear
una capa limite con las mismas caracteristicas que en el mallado tridimensional del semiala, tal y
como se muestra en la Figura 4.30.

Figura 4.30: Detalle de capa limite sobre el elevador del aeroplano

Se presenta un pequeno resumen de las caracteristicas de la malla:

= Numero de celdas: 4575882

= Tamano base del elemento: 1 m

= Numero de capas en capa limite: 7

= Grosor de la capa limite: 0.01 m

= Target surface size en el Dominio: 250 % de tamano base, 2.5 m

s Minimum surface size en el Dominio: 30 % de tamano base, 0.3 m

= Surface growth rate: 1.2

= Surface curvature: 50 puntos por circulo

= Target surface size en el circulo de refinamiento: 30 % de tamano base, 0.3 m
s Target surface size en la estela: 3% de tamarfio base, 0.03 m

= Target surface size en la superficie del perfil: 10 % de tamarno base, 0.1 m

= Minimum surface size en la superficie del perfil: 0.25 % de tamafio base, 0.0025 m

= Surface curvature en la superficie del perfil: 72 puntos por circulo

4.4.4. Configuracién de los casos

La configuracién de los casos es idéntica a aquella presentada para el semiala, por lo que no
resulta necesario explicitar dichas condiciones pudiendo ser remitido el lector a la Seccién 4.3.4.
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Capitulo 5

Resultados

5.1. Introduccion

En las siguientes secciones se exponen los resultados obtenidos de los distintos casos descritos
en el Capitulo 4. En las Figuras 5.1, 5.2 y 5.3 se muestran los esquemas de los sistemas de refe-
rencia utilizados para el computo de las fuerzas y momentos necesarios para la evaluacion de los
coeficientes aerodinamicos.

En el caso bidimensional (5.1) se emplean dos sistemas de referencia a fin de poder calcular mas
cémodamente el momento de cabeceo localizado a un cuarto de cuerda del perfil. Estos ejes no
estan ligados al perfil aerodinamico, sino que éste gira mientras los ejes permanecen en la misma
posicién en todo momento.

L 3

L J

L J

Figura 5.1: Esquema de sistemas de referencia utilizados sobre el perfil aerodindmico (2D)

y

L J

L J

(a) Vista de perfil del ala

9

rtrtrtrtrtrt gttt

(b) Vista en planta del ala

Figura 5.2: Esquema de sistemas de referencia utilizados sobre el ala (3D)
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2. Caso 2D

A diferencia del caso bidimensional, en el caso del ala tridimensional 5.2 se utiliza un tinico sistema
de referencia para efectuar el giro imponiendo el momento de cabeceo, ya que resulta de elevada
complejidad determinar qué eje se corresponde a aquél equivalente al localizado en un cuarto de
cuerda del perfil aerodinamico 2D. Nétese que el sistema de referencia queda localizado con origen
en la raiz del ala, sin embargo, no es un sistema de referencia ligado al cuerpo.

Por ltimo, para el aeroplano completo (Figura 5.3) se utiliza un sistema de referencia equivalente
a aquel mostrado anteriormente en la Figura 2.12 en primera instancia, ya que los ejes no son ejes
cuerpo (como en los casos anteriores) sino que son ejes horizonte local, por lo que el aeroplano rota
alrededor de ellos y éstos permanecen fijos.

Figura 5.3: Esquema de sistemas de referencia utilizados sobre el aeroplano (3D)

Es necesario recordar que la adimensionalizacién de los coeficientes aerodinamicos se realiza con
los valores que aparecen en la Tabla 5.1, teniendo en cuenta que la altitud de vuelo es de 2000 m
sobre el nivel del mar.

Valores de referencia

p (kg/m?®)  1.007 T, (K) 275 P, (Pa) 79500
cw 2D (m) 046 ¢, 3D (m) 0.71 S, (m?) 10.033

Tabla 5.1: Valores de referencia para las adimensionalizaciones

Todos los resultados mostrados en las siguientes secciones se corresponden directamente a los
valores de las fuerzas adimensionalizadas, ya que permiten de forma més sencilla la visualizacién
de su influencia, ya que no dependen del tamano, velocidades, etc de las superficies y fluido.

5.2. Caso 2D

Como se ha insistido en diversas ocasiones, la realizacién del estudio 2D permite de forma ligera
realizar calculos y observar fenomenos que posteriormente se pueden tener en cuenta en el caso 3D.
Asi pues, se pueden llevar a cabo diversas pruebas a fin de encontrar los movimientos adecuados
para las diferentes simulaciones.

5.2.1. Resultados estacionarios

En primer lugar, se realizan las simulaciones estacionarias, mediante las cuales se puede obtener
los valores de los coeficientes aerodindmicos C'L,,, CLy, CL,, CM,, CMy, CM, y CD.

Para calcular los coeficientes debidos a la variacién del angulo de ataque se realizan simulaciones
bajo diferentes &ngulos de incidencia de la corriente respecto del perfil aerodinamico. Los resultados
quedan recogidos en la Tabla 5.2.
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a(®) CL() CD() CMyu() a(°) CL() CD() CMu ()

(

0 0.383  0.012 -0.091 8 1.289  0.021 -0.116
1 0.492  0.013 -0.098 9 1.398  0.024 -0.108
2 0.601  0.013 -0.103 10 1.501 0.028 -0.098
3 0.726  0.014 -0.108 11 1.527  0.034 -0.091
4 0.835  0.015 -0.111 12 1.411 0.044 -0.084
5 0.958  0.016 -0.113 13 1.350  0.055 -0.079
6 1.073  0.017 -0.115 14 1.234  0.065 -0.075
7 1.184  0.019 -0.116 15 1.267  0.069 -0.073

Tabla 5.2: Resultados de las simulaciones estéticas con velocidad 50 m/s

En la Figura 5.4 se muestran los contornos de presion con la superposicién de la direccién del flujo
para los casos o = 0° y o = 15°.

Existen grandes diferencias entre un angulo de ataque y otro. En primer lugar, para dngulo de
incidencia de la corriente nulo (Figura 5.4a) el flujo es acelerado hasta una velocidad méxima de
71.17 m/s, mientras que en para un angulo de incidencia de 15° éste es acelerado hasta los 119.65
m/s. Esto es traducido en una mayor depresién del flujo en el segundo caso, ya que existe una
mayor aceleracion del flujo en el extradés del perfil porque el flujo encuentra una mayor curvatura
que debe sobrepasar, adaptdndose a la forma del perfil aerodinamico. Esta mayor aceleracion del
flujo produce un gradiente de presiones acusado lo cual provoca un desprendimiento méas acusado,
reflejado en una recirculacion mas temprana en el borde de fuga respecto de aquélla para un angulo
de ataque nulo.

Por tanto, a mayor angulo de ataque se generard mayor sustentacién debida a una mayor diferen-
cia de presiones entre el extrados y el intradés del perfil, pero también aumentara la resistencia
aerodinamica generada debida al gradiente de presiones adverso que provoca el desprendimiento
de la capa limite y su posterior entrada en pérdida.

(a) Angulo de ataque 0° (b) Angulo de ataque 15°

Figura 5.4: Resultados de contornos de presién superpuestos con direccién de velocidad

En la Tabla 5.3 aparece un sumario de los resultados obtenidos en las simulaciones correspondientes
a un angulo de ataque nulo variando la velocidad de entrada del flujo.

V (m/s) 40 45 50 55 60
CL () 0378 0.381 0.383 0.385 0.387
CD (-) 0013 0013 0.012 0.012 0.012

CM,/4 (-) -0.090 -0.091 -0.091 -0.092 -0.092

Tabla 5.3: Resultados de las simulaciones estaticas con angulo de ataque nulo

De forma visual se representan en las Figuras 5.5, 5.6 y 5.7 los resultados contenidos en las Tablas
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5.2 y 5.3. De forma individual se lleva a cabo el anélisis de cada una de las graficas con los corres-
pondientes resultados.

Realizando el anélisis del coeficiente de sustentacién estatico es posible dilucidar que para el caso
de la variacion del angulo de ataque con una velocidad constante de 50 m/s (Figura 5.5a) el coefi-
ciente de sustentacion para un dngulo nulo tiene un valor C'Lg = 0.383.

El valor de la pendiente de sustentacién respecto del angulo de ataque se calcula mediante una
interpolacién lineal del mismo para bajos dngulos de ataque, donde existe un comportamiento li-
neal (dngulos de ataque dentro del rango [0, 8]° por seguridad, aunque podria aumentarse hasta
un angulo de 10° ya que presenta un comportamiento casi lineal), obteniéndose C'L,, = 6.606.

Para finalizar con el coeficiente de sustentacion estatico, para el calculo del la pendiente de susten-
tacion con la velocidad se sigue el mismo procedimiento que con la variacion del angulo de ataque,
obteniéndose C'L, = 0.00044. Como éste es un valor muy reducido, puede aproximarse a un valor
nulo, por lo que el coeficiente de sustentacién estatico restaria:

CL=CLo+CLq -+ Chy u=0.383 + 6.606 - a (-) (5.1)
0
CL vs « CL vs Re
. . . 0.388 : :
1.5+
0.386
1.25
— ~—~ 0.384 -
) |
= =
o O 0.382 +
0.75 4
05 —O—Re = 1300000 0.38 S p——T
© —— Ajuste Lineal | | —— Ajuste Lineal
. . . | | | 0.3780~ . . , , .
0 2 4 6 8 10 12 14 16 1.1 1.2 1.3 1.4 1.5 1.6
a (%) Re (-) 100
(a) Variacién de « con velocidad constante (b) Variacién de velocidad con « constante

Figura 5.5: Resultados estaticos obtenidos en el coeficiente de sustentacion

En el caso del coeficiente de resistencia es posible realizar una interpolaciéon cuadratica que permite
obtener el coeficiente de resistencia inducida por la sustentacién de manera que el coeficiente de
resistencia tiene la siguiente forma:

CD =CDgy+k-CL? =0.011 +0.0062 - CL? (-) (5.2)

Esta forma es valida para bajos angulos de ataque, en los cuales el comportamiento del flujo
alrededor del perfil aerodindmico sigue tendencias lineales, por lo que fuera del rango indicado
anteriormente la aproximacion deja de tener validez.

CD vs Polar
0.06 - 14k
0.05 | 12r
=z T 1t
0.04 |
8 Sos
0.03 el |
0.02 | —O—Re = 1300000
' —O—Re = 1300000 04 —— Ajuste 1

0.01 I I I I I I 0.2 I I I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07
a () CD ()
(a) Variacién de « con velocidad constante (b) Polar obtenida por la variacién de «

Figura 5.6: Resultados estaticos obtenidos en el coeficiente de resistencia
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De forma andloga al coeficiente de sustentacién se procede a estudiar el coeficiente de momento
alrededor del punto localizado a un cuarto de la cuerda tomando como referencia el borde de ataque
del perfil aerodindmico.

El valor del coeficiente de momento para un angulo de ataque nulo tiene un valor C My = —0.091.

La pendiente del coeficiente de momento respecto del angulo de ataque es CM,, = —0.250. El valor
de la pendiente de la recta, C'M, indica que estaticamente el perfil aerodindmico es estable. Ello
significa que si el perfil esta en equilibrio y es perturbado produciendo el incremento de su angulo
de ataque, aparecerda un momento que tienda a devolver el cuerpo a una posicién de equilibrio, ya
sea la anterior o un nuevo equilibrio. Cabe destacar que C'M, tiene un valor menor del esperado.

Finalmente, la variacién del coeficiente de momento respecto de la velocidad incidente es CM,, =
—0.0001. Al ser un valor reducido, se aproxima a un valor nulo.

Con todo ello, es posible aproximar el coeficiente de momento en un cuarto de cuerda como:

CM = CMy + CM,, - a + OM, - u = —0.091 — 0.250 - & (-) (5.3)
0
CM vs a CM vs Re
-0.07 T T . . . -0.09 . . .
—0—Re = 1300000 —0—a = 0°
-0.08 - Ajuste Lineal -0.0905 —— Ajuste Lineal |
70 -0.09¢ o -0.091¢
= =
O -0.1 1 QO -0.0915 -
-0.11 -0.092 +
-0.12 : -0.0925 — . . . . .
0 2 4 6 8 10 12 14 16 1.1 1.2 1.3 1.4 1.5 1.6
a (‘) Re (-) 100
(a) Variacién de « con velocidad constante (b) Variacién de velocidad con « constante

Figura 5.7: Resultados estaticos obtenidos en el coeficiente de momento de cabeceo

5.2.1.1. Validacién de resultados

Para realizar una validacién de los resultados estaticos obtenidos se leva a cabo una busque-
da bibliografica. Estos se corresponden a ensayos en tunel de viento, calculos CFD y resultados
obtenidos mediante software especifico. Los resultados experimentales pertenecen a dos entidades:

= NASA, en el Tunel de Viento de Langley [19]

= Universidad de Delft, en el Departamente de Ingenieria Aeroespacial [22]

Aquéllos de CFD son obtenidos por la Universidad Noruega de Ciencia y Tecnologia [23]. Final-
mente, los resultados obtenidos mediante software software especifico se corresponden a los que
provee el programa XFOIL.

Se presentan graficas de la variacién del coeficiente de sustentacion respecto del angulo de ataque
(Figura 5.8), la polar (CL vs CD) (Figura 5.9) y la variacién del coeficiente de momento en un
cuarto de la cuerda respecto del dngulo de ataque (Figura 5.10).

El la variacién del coeficiente de sustentacién presenta un buen comportamiento respecto de los
datos experimentales tanto de la NASA como de Delft, a pesar de obtenerse unos valores ligera-
mente inferiores. Asimismo, existe una menor discrepancia, si cabe, respecto de la pendiente de
obtenida por la universidad noruega y XFOIL.

Finalmente, cabe destacar que el presente estudio CFD sobrepredice el dangulo de ataque maxi-
mo al cual se puede llegar, retrasando en torno a un grado la entrada en pérdida respecto de los
datos experimentales y en torno a dos grados respecto del célculo CFD realizado por Norwegian
University.
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CL vs «
1.5+ -
1.25 - =
1+ i
ot |
—
O
0.5+ i
—8— CFD. Re 1.3 - 10°
0.25 + —3— NASA experimental. Re 1.5-10°
—6— CFD Norwegian University. Re 1.5 - 10°
0 —x7— Delft experimental. Re 1.0 - 10°
XFOIL. Re 1.0 - 10°
Il Il Il
-4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14

o (%)
Figura 5.8: Comparativa de resultados de variaciéon de CL respecto de «

A diferencia de los resultados del coeficiente de sustentacion, en el caso del coeficiente de resistencia
no sucede lo mismo. Existen elevadas diferencias en la obtencion del coeficiente de resistencia para
un mismo valor de coeficiente de sustentacion en los casos experimentales y CFD.

Ambos resultados experimentales (NASA y Delft) presentan un comportamiento similar y diferente
a aquéllos obtenidos mediante CFD (presente proyecto y Norwegian University). Ello es debido a
que en el caso CFD la capa limite es modelada como completamente turbulenta, obviando la parte
laminar caracteristica a bajo nimero de Reynolds. Ello incrementa la resistencia generada ya que
aparece un mayor gradiente de presién al esperado en la capa limite laminar.

Polar
T T T T T T
1.5 | . -
1.25 | ' -
1t i
0075+ -
—
O 05t i
0.25 L —B—CFD. Re 1.3 - 106 i
—3— NASA experimental. Re 1.5-10°
0 —6— CFD Norwegian University. Re 1.5-106| |
—s— Delft experimental. Re 1.0 - 10°
Il Il Il Il Il
0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07

CD (-)

Figura 5.9: Comparativa de resultados de polares

En el caso del coeficiente de momento se obtienen mayores variaciones en el comportamiento que
en los dos anteriores. La pendiente en a region lineal es més acusada que aquella correspondiente
tanto a los resultados obtenidos en ensayos en tunel de viento en Delft como aquéllos del caso no
viscoso de XFOIL. A pesar de dicha discrepancia, las tendencias que muestran son similares en los
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tres casos, un descenso en el coeficiente de momento al incrementar el angulo de incidencia estando
en régimen linear, es decir, pequenos angulos de ataque para luego incrementar al pasar a elevados
angulos de ataque.

Uno de los motivos por los cuales puede aparecer la discrepancia entre los ensayos experimentales y
CFD es la localizacién del punto alrededor del cual se realiza la rotacién del perfil, y desplazamiento
del momento hacia el punto de cdlculo (un cuarto de cuerda). En los ensayos experimentales, segiin
el articulo [22], el perfil se encuentra en posicién vertical, en lugar horizontal como cabria de esperar,
por lo que debido al efecto gravitatorio pueden aparecer ciertos momentos, dependiendo de cémo
esté efectuada la calibracion, que no se han tenido en cuenta en CFD.

CM vs «
_0-04 T T T T T T
—B—CFD. Re 1.3 - 106
—s7— Delft experimental. Re 1.0 - 10°
20.06 L |———XFOIL. Re 1.0 - 10°

_012 | | | | |

-4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14

Figura 5.10: Comparativa de resultados de variacién de CM respecto de a en ¢y, /4

Con todo ello, debido al bajo error relativo entre los resultados obtenidos y aquéllos encontrados
en la bibliografia ya sea mediante experimentos, CFD o mediante software quedan validados los
resultados obtenidos.

5.2.2. Resultados transitorios

Los resultados transitorios son aquéllos obtenidos tras la imposicién de un momento de cabeceo
alrededor del cual gira el perfil aerodindmico. El movimiento introducido se corresponde con un
movimiento oscilatorio, periédico explicado detalladamente anteriormente. A modo de resumen,
este movimiento consiste en un incremento sinusoidal del d&ngulo de ataque a partir de una posicién
estacionaria con nulo dngulo de incidencia de la corriente; una vez alcanzado el dngulo maximo (3°)
se reduce el mismo hasta llegar un minimo (-3°) y asi sucesivamente. En los resultados presentados
a continuacién la velocidad de rotacién tiene un médulo ¢ = 0.7 rad/s. El caso ¢ = 0.2 rad/s
presenta una frecuencia reducida muy pequena y no se obtienen resultados concluyentes a la hora
de aplicar la teoria de Theodorsen.

El movimiento ciclico impuesto produce una evoluciéon de la misma naturaleza en las fuerzas y
momentos, lo cual se traduce en una oscilacién de los coeficientes aerdonamicos, representadas en
la Figura 5.11. En ella se representan los coeficientes en cada uno de los tres ciclos superpuestos a
fin de observar su evolucién hasta conseguir un transitorio estable a medida que se suceden éstos.
En el caso del coeficiente de sustentacién (Figura 5.11a) se observa una evolucién que se establece
en el segundo ciclo; es decir, en el primer ciclo existe cierto tiempo de establecimiento, equivalente
a alcanzar el dngulo de ataque maximo, hasta unos valores fijos en los siguientes ciclos, a partir de
los cuales los valores quedan superpuestos.
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El coeficiente de momento de cabeceo (Figura 5.11b), ya sea alrededor de un punto en un cuarto de
cuerda como alrededor de cualquier otro punto (discrepancia comparando entre diversas posiciones
del punto alrededor del cual sucede la rotacién en el mddulo, no en la oscilacién en si) muestra
una naturaleza similar a la del coeficiente de sustentacién. Hasta alcanzarse el dngulo de ataque
maximo existe un tiempo de establecimiento en el cual los valores no son coincidentes en todos
los ciclos. A partir de dicho dngulo, existe una superposicién de los valores para cada angulo de
ataque y tiempo asociado.

El caso del coeficiente de resistencia aerodindmica (Figuras 5.11c y 5.11d) es ligeramente mds
complejo en cuanto a su tipo de oscilacién, ya que, al no ser un perfil simétrico, el comportamiento
del flujo no es el mismo en el movimiento de subida que el de bajada del borde de ataque respecto
del punto inicial. En la Figura 5.11d se puede observar la evolucién a lo largo de los ciclos del
coeficiente de resistencia. Inicialmente, al aumentar el &ngulo de ataque incrementa el coeficiente de
resistencia paulatinamente hasta llegar a su maximo en 2.44°, siendo el 4ngulo de mayor resistencia
aerodindmica menor que el dngulo méximo de incidencia (3°). A continuacién, se reduce el valor
de CD hasta llegar a un minimo en torno a los 0.15° durante el ciclo de bajada, sin haber llegado
todavia a angulos negativos de angulo de ataque; una vez pasado el valor minimo de resistencia
aerodindmica, al pasar a dngulos negativos aumenta la resistencia generada de forma pronunciada
para estabilizarse en torno a los -3° y volver a incrementarse a medida que aumenta el angulo de
ataque.

CL transitorio por ciclos CM transitorio por ciclos

0.8 . . -0.06
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— 7 —
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3 Ut 1= Vs )
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(a) Coeficiente de sustentacién transitorio (b) Coeficiente de momento transitorio
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0.018 |
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(c) Coeficiente de resistencia transitorio (d) Coeficiente de resistencia transitorio en el tiempo

Figura 5.11: Comparativa de coeficientes aerodindmicos por ciclos de oscilacion

En la Figura 5.12 se recogen a modo de contornos de velocidad la evolucién del flujo en los puntos
mas relevantes de la oscilaciéon: 3°; 0°, -3° y 0°. Para una mejor visualizacién se fijan los valores
maximos y minimos de velocidades a partir de los resultados estaticos para los angulos analogos.
La velocidad méaxima del flujo, como es de esperar, se encuentra en el angulo de ataque maximo
del ciclo ya que la curvatura a la cual debe adaptarse el flujo es mas acusada, provocando una
mayor aceleracién del mismo. Por contra, la menor velocidad del flujo se encuentra en el menor
angulo de ataque, ya que la curvatura en el extradés del perfil advertida por el flujo es la menor
de los casos expuestos, y, por tanto, una menor aceleracién sobre la superficie. Finalmente, en los
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casos de angulo de ataque nulo, ya sea en el ciclo de subida como en el ciclo de bajada, se obtienen
resultados similares, ya que estos puntos se encargan de cerrar el ciclo de la oscilacién y asi proveen
de continuidad.

vVelocity: Magnitude (m/s)
0.0000 10.86 21.71 32.57 43.43 54.29 6514 76.00

a) Leyenda de los contornos de velocidad

(b) = 3° (¢c) a=0°
(d) a=-3° (e) a=0°

Figura 5.12: Evolucién temporal de los contornos de velocidad en un ciclo

Pressure (Pa)
77000.0 77666.7 78333.3 79000.0 79666.7 80333.3 81000.0

(a) Leyenda de los contornos de presién

(b) a=3° (¢) a=0°
(e) a=0°

Figura 5.13: Evolucién temporal de los contornos de presién en un ciclo
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Recordando que una mayor aceleracién del flujo estd asociada con una depresiéon en el campo
fluido, la interpretacién de los contornos de presion presentes en la Figura 5.14 es analoga a la
anteriormente realizada para la velocidad.

En la Figura 5.14 aparece una recopilacion de los diferentes coeficientes representados contra el
angulo de incidencia del flujo, asi es posible realizar comparaciones con los casos estacionarios
correspondientes a 0° y 3°. En todos los casos transitorios se puede observar que la evolucién
no se presenta lineal, es decir, no sigue el mismo recorrido en el aumento de dngulos que en el
decremento de los mismos. Ello es debido al ciclo histerético causado por el movimiento de del
perfil respecto del flujo. Este comportamiento tiene lugar porque las caracteristicas del flujo no
solo dependen de la situacién actual del mismo, sino de las circunstancias que lo han llevado a dicha
evolucién; en otras palabras, si hubiera sido calculado un ciclo en modo estacionario aumentando
progresivamente el angulo de ataque y reiniciando la solucién hasta llegar a la convergencia, el
resultado seria una linea recta uniendo los valores de los coeficientes de sustentacion y momento
entre los dngulos -3° y 3° y una curva de segundo grado uniendo los mismos angulos en el caso del
coeficiente de resistencia.

CL vs « CD vs «
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0.018 | 'I(‘fansitqrio . |
0.6 | ] x (° estacionario
0.016 | + 3° estacionario |
o 0471 1 & 0.0141 + |
O
Transitorio 0.012 J
0.2} ; SRR
x 0° estacionario 0.01L |
+ 3° estacionario '
0 1 1 1 1 1 1 1 0008 1 1 1 1 1 1 1
-3 -2 -1 0 1 2 3 -3 -2 -1 0 1 2 3
« (") o (0)
(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de resistencia
CM vs «
-0.04 .
-0.06 + i
= -0.08 + i
O
1 Transitorio
010 0° estacionario i
+ 3¢ estacionario
-0.12 : L I . . | |

-3 -2 -1 0 1 2 3

(¢) Coeficiente de momento

Figura 5.14: Comparativa de coeficientes aerodindmicos estaticos y dindmicos

Los coeficientes de sustentacién y momento (Figuras 5.14a y 5.14c¢ respectivamente) presentan
una mayor concordancia con los resultados estaticos en los dngulos 0° y 3° que el coeficiente de
resistencia (Figura 5.14b).

Una fuente de discrepancia es la adaptacién del flujo al movimiento oscilatorio que, debido a la
elevada frecuencia de oscilacién queda desprendido en mayor medida que en el caso transitorio.

Es interesante la evolucién abrupta que aparece en el coeficiente de resistencia alrededor de -3° ya
que el comportamiento es suave en el resto de transiciones de angulos de ataque. Ello puede ser
causado por el cambio del flujo al encontrarse que el borde de fuga, localizado en su punto mas
elevado reduce su posicién provocando un remolino en el campo fluido que tiene como consecuencia
dicho efecto anguloso en los resultados.
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5.2.2.1. Calculo de derivadas de estabilidad

El célculo de las derivadas de estabilidad transitorias se lleva a cabo a partir de la teoria de
Theodorsen [14] anteriormente expuesta y aplicando un procedimiento detallado en [24].

Dicho procedimiento consiste en el cdlculo de la pendiente del coeficiente estudiado respecto del
angulo de ataque para obtener el valor del mismo respecto del angulo de ataque. A continuacién
con la discrepancia entre la pendiente y el coeficiente se obtiene el valor del mismo respecto de la
variacion del angulo de ataque.

Aplicando la teoria de Theodorsen con los datos de la simulacién se obtiene una frecuencia reducida
k = 0.0615, por lo que C(k) = 0.8896 — 0.1442 i. El hecho de que la funcién de Theodorsen C(k)
devuelva un valor imaginario significa que aparecera un desfase en la oscilacién respecto del angulo
de ataque introducido. Este desfase debe ser alterado a fin de poder comparar con los valores
obtenidos mediante CFD y que ambos resultados se encuentren en fase entre si.

5.2.2.1.1 Coeficiente de sustentacién

Anteriormente, a partir de la Ecuacién 2.35 que define el valor de la fuerza de sustentaciéon
debida al movimiento transitorio introducido por una oscilaciéon del angulo de ataque se obtiene el
valor analitico de los coeficientes CL,, y C'L; (Ecuaciones 2.36 y 2.37 respectivamente).

En la Figura 5.15 se presenta la comparativa entre los resultados obtenidos mediante Theodor-
sen y CFD. En la representaciéon de los mismos en funcién del tiempo (Figura 5.15a) se aprecia
ligeramente el desfase existente entre el valor tedrico de CL y el valor obtenido en CFD debido
a la introduccion de la funcién de Theodorsen a la correspondiente frecuencia reducida. Ademas,
se calcula el desfase correspondiente entre ellos y se modifica a fin de encontrarse con el mismo
tiempo de inicio. As{ pues, la discrepancia entre ambos casos (Theodorsen y CFD) queda reducida
de entorno a un 25 % a un valor inferior al 5% tnicamente cambiando el tiempo de comienzo de
la representacién analitica.

Cabe destacar que, para hacer coincidir el origen del valor de CL, se introduce el valor C'Lg en los

resultados analiticos, ya que la teorfa de Theodorsen no contempla valores de C'Ly # 0.

CL vs tiempo Diferencias entre Theodorsen y CFD

20

Variacién %

-20 + —— Theodorsen /
- = - .Theodorsen en fase

‘—Theodorsen - - - - Theodorsen en fase =-=---- CFD‘

O _30 I I I I I I
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
Tiempo (s) Tiempo (s)
(a) Coeficiente de sustentacién transitorio (b) Discrepancias en CL transitorio

Figura 5.15: Resultados obtenidos de coeficiente de sustentacién transitorio

La representacién del coeficiente de sustentacién respecto del angulo de ataque aparece en la
Figura 5.16. Se puede observar de forma més acusada la discrepancia de valores para el mismo
angulo de ataque entre CFD y Theodorsen sin aplicar el desfase necesario. En la figura, ademas,
queda representado el ajuste lineal por minimos cuadrados del coeficiente de sustentacién obtenido
mediante CFD, ya que la pendiente de dicha recta es el valor de C'L, dindmico. Con ello, se
consigue una aproximacién (escrita de forma genérica) de la forma [24]:

y=0Ci z+ G (5.4)
En este caso C;;, = CLy y Cy, = CLo.
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CL vs «
0»7 T T T T T T
0.6 + ]
0.5 F ]
—~ 0.4 .
=)
O 0.3} ]
02l Theodorsen i
= = = =Theodorsen en fase
01l ——— CFD i
.............. Ajuste Lineal
O 1 1 1 1 1 1

o (%)

2 3

Figura 5.16: Comparativa de CL entre CFD y analitico mediante Theodorsen

Para calcular las derivadas dependientes del tiempo, se aprovecha el fenémeno de histéresis expli-
cado anteriormente. Para hacer una estimacion, se sustrae el valor de la regresion lineal de manera

que genéricamente queda:
¢ =0 —ya")

Rer
0.05 . . . . oL

(5.5)

0.04
0.03 +
0.02
0.01 +

0k
-0.01 -
-0.02 -
-0.03 -
-0.04 +

—

N
=
&)

o

R,
Ajuste Lineal

_005 | | | | | |
-50 -40 -30 -20 -10 0 10

qg=da (°/s)

20

30 40

Figura 5.17: Ajuste de la pendiente de C'L,; mediante ciclo histerético

Con ello (Ecuacién 5.5) se elimina la dependencia de la solucién respecto del dngulo de ataque
dejando tnicamente la variacién R, asociada a la histéresis, produciendo otra relacién lineal de
gran importancia (Figura 5.17) que permite obtener a partir de su pendiente el valor de CLy,.

Cabe recordar que para expresar de forma adimensional el coeficiente de sustentacién, a fin de que
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CAPITULO 5. Resultados

los coeficientes dindmicos sean adimensionales, es necesario introducir una pequena adimensiona-
lizacién auxiliar definida por convenio, como se ha expuesto anteriormente:

CL=CLo+CLy a+CLs—%— G (-) (5.6)
2 U

En la Tabla 5.4 se recogen todos los valores de los coeficientes tanto aquellos obtenidos mediante

CFD como aquéllos de la teoria de Theodorsen, inicamente la parte real de su valor, ya que es

la parte relevante para la comparativa, y su variacién entre ambos en términos de porcentajes.

La discrepancia asociada a la comparativa entre ambos métodos es reducida, teniendo en cuenta,

ademads, que analiticamente se modela el comportamiento de una placa plana.

CFD Theodorsen (parte real) Variacién (%)
CLa (-) 5579 CLa () 5.589 20.18
CLg (-) 5.600 CLg () 5.936 -6.01
Cw Cw

Tabla 5.4: Resultados obtenidos en el cdlculo de derivadas del coeficiente de sustentacién

Cabe destacar, ademads, que existe cierto desfase entre el dngulo de ataque maximo y el maximo
coeficiente de sustentacién alcanzado debido al comportamiento dindmico del sistema. El efecto
producido es similar a aquél de la entrada en pérdida dinamica, a pesar de que tratando angulos de
ataque bajos dicho desprendimiento no llega a suceder. A causa del incremento del dngulo de ataque
se genera un vortice en el borde de ataque del perfil aerodindmico que, a medida que el angulo
de ataque aumenta, se desarrolla y se desplaza hacia el borde de fuga, generando sustentacién
adicional que, por el movimiento oscilatorio, aunque el angulo de ataque haya llegado a su maximo
y comience a reducirse, este torbellino sigue aumentando la sustentacion hasta cambiar su sentido,
tras el tiempo de desfase marcado en la Figura 5.18 en el cual reduce su intensidad al volver a
‘pegarse’ sobre la superficie del perfil por encontrarse éste en menores angulos de ataque.

Desfase de valores maximos

T T T T T 0.7
3k
: 0.6
2L I
: 0.5
1 I
— : 0.4 —~
(=} ~—
E/ 0 I —
| 0.3 O
1k I
: 0.2
2t |
I 0.1
3L :
1 0
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 . 1.4

tiempo (s)

Figura 5.18: Desfase entre angulo de ataque maximo y coeficiente de sustentacién maximo

5.2.2.1.2 Coeficiente de momento

Como en el caso del coeficiente de sustentacion, en el coeficiente de momento se siguen pasos
analogos. Partiendo de la ecuacion que define el valor del momento debido al movimiento transitorio

(0]



2. Caso 2D

(Ecuacion 2.38) se obtienen los valores analiticos de los coeficientes CM, y C M, (Ecuaciones 2.39
y 2.40 respectivamente).

Se presentan, de nuevo, en la Figura 5.19 la comparativa entre los resultados analiticos y los
calculados mediante CFD. Una vez introducido el desfase necesario, la discrepancia observada
entre el modo analitico y CFD se reduce del 10 % a un valor inferior al 5% (en valor absoluto).

Se recuerda que se introduce un valor de C' M, para hacer coincidir el rango de valores del coeficiente
de momento ya que no es un perfil simétrico el estudiado.

Diferencias entre Theodorsen y CFD

-0.04 15 T T T
—— Theodorsen
-0.06 10 | |- = = - Theodorsen en fase 1
SN
= o
= -0.08 ?g
S £
3
-

-0.12 Theodorsen - - - - Theodorsen en fase ------ CFD
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 0.6 0.8
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Coeficiente de sustentacién transitorio (b) Discrepancias en CL transitorio

Figura 5.19: Resultados obtenidos de coeficiente de sustentacién transitorio

Siguiendo los mismos pasos que en el caso del coeficiente de sustentacién, queda representada en
la Figura 5.20 las evoluciones de del coeficiente de momento respecto del angulo de ataque junto
con su ajuste lineal a fin de obtener el valor de C'M,.

CM vs «
-0.04 : T T
-0.06 - ]
= -0.08 - ]
(@)
Theodorsen
-0.1 - |- = = - Theodorsen en fase ]
————— CFD
.............. Ajuste Lineal
_012 1 1 1 1 1 L L

-3 -2 -1 0 1 2 3
a (%)
Figura 5.20: Comparativa de CL entre CFD y analitico mediante Theodorsen
Asimismo, con la pendiente de la Figura 5.21 es posible calcular el valor de C My, de la simulacién

en CFD.
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X1073 RCM,
5 T T I
Al i
5l i
2 i
— |
)
= g i
2L ]
3L ]
Rey,
0 o S Ajuste Lineal |
_5 1 1 1 1 1 1 - 1

50 40 <30 20 -10 0 10 20 30 40 50
q=a (?/s)

Figura 5.21: Ajuste de la pendiente de C' M, mediante ciclo histerético

La expresién de forma adimensional, equivalente aquélla del coeficiente de sustentacion quedas:

CM = CMy+ CM, o+ CMd% a () (5.7)

Finalmente, en la Tabla 5.5 se recogen los valores de los coeficientes de momento tanto obteni-
dos mediante CFD como aquellos analiticos (inicamente la parte real aparece en la tabla), cuya
discrepancia es superior a la del caso del coeficiente de sustentacion, sin embargo, siguen siendo
discrepancias aceptables, ya que se encuentran en torno a un 10%, conociendo las limitaciones
anteriormente comentadas sobre el modelo de estudio de Theodorsen.

CFD Theodorsen (parte real)  Variacion (%)
CM, (-) 0.6341  CM, (-) -0.6987 -10.19
CM; () 0.6381 CM, (-) 0.6541 2.51
Cw Cw

Tabla 5.5: Resultados obtenidos en el cdlculo de derivadas del coeficiente de momento

Un efecto similar al mostrado en la Figura5.18 en la evolucién temporal del coeficiente de momento
en comparacién con el angulo de ataque.

5.2.2.2. Validacién de resultados

A lo largo de la Seccién 5.2.2; en el célculo de las derivadas de estabilidad se ha ido verificando
cada uno de los resultados obtenidos a partir de la teorfa de Theodor Theodorsen [14] mediante la
cual se obtiene de forma analitica los el valor de las derivadas de estabilidad para una placa plana.
Debido a que el perfil aerodindmicos tratado no es una placa plana, existe cierta discrepancia entre
los resultados obtenidos y los cuales se deducen a partir de Theodorsen.

La discrepancia obtenida se encuentra acotada y de un valor del 10 % o inferior. Con lo cual se
puede deducir que los resultados obtenidos superan las expectativas satisfactoriamente.
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3. Caso 3D (ala)

5.3. Caso 3D (ala)

Una vez realizado el andlisis de resultados bidimensionales, los cuales no requieren de elevado
coste computacional a la hora de llevar a cabo las simulaciones mediante CFD, se da paso a los
resultados tridimensionales del ala.

La metodologia llevada a cabo a la hora de recopilar los datos de los coeficientes aerodindmicos
relevantes para el estudio realizado en este proyecto es andloga a la realizada anteriormente.

5.3.1. Resultados estacionarios

A diferencia del caso 2D, debido al elevado coste computacional asociado a cada una de las
simulaciones, como los coeficientes aerodinamicos dependientes de la variacion de la velocidad tie-
nen un valor muy reducido, no se procede a la realizaciéon de dichas simulaciones. Por tanto, se
asume que CL, = CM, = 0.

Para calcular los coeficientes debidos a la variacién del angulo de ataque se realizan simulacio-
nes bajo diferentes angulos de incidencia de la corriente respecto del ala. Los resultados quedan
recogidos en la Tabla 5.6.

a(®) CL() CD() CMgy () a(®) CL() CD() CMyy()

(

0 0.514  0.020 -0.237 10 1.408  0.064 -0.701
2 0.711  0.024 -0.347 12 1.507  0.084 -0.745
3 0.806  0.026 -0.399 14 1.565  0.107 -0.769
4 0.898  0.030 -0.449 16 1.593  0.135 -0.775
6 1.075  0.038 -0.542 18 1.583  0.168 -0.757
8 1.253  0.049 -0.629 - - - -

Tabla 5.6: Resultados de las simulaciones estéticas con velocidad 50 m/s

En la Figura 5.22 se muestran los contornos de presion con la superposiciéon de la direccién del
flujo para los casos a = 0° y o = 18°.

Del mismo modo que sucede en el caso 2D, en su extensién al ala, existen grandes diferencias
entre un angulo de ataque y otro. En primer lugar, las velocidades maximas obtenidas; para un
angulo de incidencia de la corriente nulo (Figura 5.22a) el flujo es acelerado hasta los 72.64 m/s,
mientras que para un &dngulo de incidencia de 15°, ésta llega a los 129,86 m/s. Cuanto mayor
angulo de ataque, mayor desprendimiento de la capa limite en el borde de fuga, ya que el flujo
no es capaz de adaptarse a la curvatura de la superficie. Como ya se detallé en su momento, una
mayor aceleracion del flujo lleva consigo asociada una depresién del mismo. La presién minima
alcanzada por el angulo nulo es notablemente superior a la de 18° de angulo de incidencia.

(a) Angulo de ataque 0° (b) Angulo de ataque 18°

Figura 5.22: Resultados de contornos de presién superpuestos con direcciéon de velocidad

Con todo ello, a mayor angulo de ataque, mayor diferencia de presiones entre extradods e intradés
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del ala, generando una mayor sustentacién, apareciendo el peligro de la entrada en pérdida aero-
dinamica en elevados dangulos de ataque debida al desprendimiento de la capa limite.

En la Figura 5.23 se recopilan todos los resultados de la Tabla 5.6 de forma grafica para una mejor
interpretacién. Del mismo modo que el en caso 2D, se analizan los diferentes coeficientes a fin de
poder llevar a cabo una estimacién de sus componentes.

De forma individual, se realiza el andlisis de cada una de las graficas, ajustando los valores de éstas
a curvas en el rango [0, 8]°, es decir, bajos dngulos de ataque. Para el coeficiente de sustentacién
(Figura 5.23a) se obtiene:

CL=CLy+CLy-a=0.514+5264 -« (-) (5.8)
En el célculo realizado mediante DATCOM se obtiene un valor CL, = 5.75 lo que supone una
desviacién entre los resultados de entorno al 8 %.
Para el coeficiente de resistencia (Figura 5.23b) se realiza una interpolacién cuadrética para obtener
el coeficiente de resistencia inducida

CD =CDy+k-CL*=0.014+0.021 - CL? (-) (5.9)

a partir del cual se obtiene el valor del coeficiente adimensional de Oswald e,, conocido el alarga-

miento alar:
—éz —*—0693 (5.10)
T T ARy, ew  “T T ARy, kO '

Valor lejano a aquel obtenido mediante una distribucion eliptica de sustentacion (e,, = 1).

k

Finalmente, el coeficiente de momento:

CM=CMy+CM, -a=-0.237—-2.795 -« (-) (5.11)
CL vs a CD vs «
! ! 0.2 . .
1.6 1
L4 1 015}
o=l 15
e 15 01t
O o
0.8 , 0.05
0.6 —0—Re = 2000000 -
Ol — Ajuste Lineal | | '—O—Re = 2000000
04 I I I I I I I I I O I I I I I I I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
a (%) o (%)
(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de sustentacién
CM vs « Polar
-0.2 . . . T
03 —0—Re = 2000000 161
et ——Ajuste Lineal | | 141
04 |12l
=05 13
S = 1
8 3}
0.6 108 ]
——Re = 2000000
-0.7 , J
0-6 —— Ajuste Lineal
-0.8 . . . . T ! 0.4 ! . |
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 0 0.05 0.1 0.15 0.
a (%) CD (-)
(c) Coeficiente de momento (d) Polar obtenida por la variacién de «

Figura 5.23: Resultados estéticos de los coeficientes a velocidad constante
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5.3.2. Resultados transitorios

Los resultados transitorios debidos a la imposicion del movimiento de cabeceo alrededor de
un eje de rotaciéon son los mostrados en la presente seccién. Debido a la complejidad del estudio
tridimensional, en comparacién con el estudio del caso bidimensional, a la hora de llevar a cabo el
calculo del coeficiente de momento alrededor de un eje localizado a un cuarto de cuerda, se calculan
los momentos respecto de su eje de giro; por tanto, no se pueden realizar comparativas entre los
casos bidimensionales y tridimensionales del coeficiente de momento. En cambio, si que se pueden
realizar aquéllas de los coeficientes de sustentacién y resistencia aerodinamica, ya que son fuerzas
y no requieren de un punto de aplicacién.

Del mismo modos que sucede en el caso bidimensional, el comportamiento de los coeficientes del
ala es similar. Es necesario que pase el primer ciclo para llegar al establecimiento de los coeficientes
y coincidir en valor a partir del segundo ciclo (Figura 5.24). Tanto el coeficiente de sustentacién
(Figura 5.24a) como el coeficiente de momento (Figura 5.24b) muestran un comportamiento os-
cilatorio puro en el cual la funcién es mondtonamente creciente hasta llegar a un méaximo para
decrecer hasta llegar a un minimo. Sin embargo, de modo parecido al que sucede en 2D, el coefi-
ciente de resistencia tiene un comportamiento diferente, crea una pequena oscilacién adicional en
el incremento de angulo de ataque tras haber llegado éste a un minimo. Ello, de nuevo, es debido a
la no simetria de los perfiles que componen el ala, ya explicado el comportamiento anteriormente
(Seccién 5.2.2).

CL transitorio por ciclos CM transitorio por ciclos

0.8 ‘
s Cliclo 1 -0.1F
----Ciclo 2
J— Ciclo 3| |
s

£

1 V4 e Ciclo 1|
f«’/ ----Ciclo 2
------Ciclo 3
0.2 : : : : . ‘ ‘ ‘
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0 0.1 0.2 0.3 0.4
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Coeficiente de sustentacién transitorio (b) Coeficiente de momento transitorio

CD transitorio por ciclos CD transitorio

0.03 s Ciclo 1] | 0.03
- ---Ciclo 2
e Ciclo 3
— 0.025 1~ 0.025
a /e
© 0.02 £ 19 002
<~
P
0.015 1 0.015
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2
Tiempo (s) Tiempo (s)

(c) Coeficiente de resistencia transitorio (d) Coeficiente de resistencia transitorio en el tiempo

Figura 5.24: Comparativa de coeficientes aerodindmicos por ciclos de oscilacion

En las Figuras 5.25 y 5.26 aparecen reflejadas las posiciones principales en las cuales el ala se
encuentra durante un ciclo de oscilacién en términos de contornos de velocidad y presién respecti-
vamente.

Los puntos principales del ciclo son aquéllos correspondientes a dngulos de ataque de 3°, 0°, -3° y
0°, ya que comportan los extremos en término de dngulo de ataque maximo y minimo y los puntos
intermedios con valor nulo.
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Pressure (Pa)
/73000. 74880. 76760. 78640. 80520. 82400.

(a) Leyenda de los contornos de presién

(b) a=3° (¢c) a=0°
= (e) a=0°

Figura 5.25: Evolucién temporal de los contornos de presién en un ciclo

Vorticity: Magnitude (/s)
3 52 74 96 12 14 16 18 21 23 25

(a) Leyenda de la vorticidad

Solution Time: 1.057 (s) Solution Time: 1.174 (s)
(b) a=3° (¢) a=0°
Solution Time: 1.293 (s) Solution Time: 1.409 (s)

) S

(d) a=-3° (e) a=0°

Figura 5.26: Evolucién temporal de los contornos de presién en un ciclo

De nuevo, la velocidad méxima se encuentra en el mayor dngulo de ataque, por tanto, en dicho
angulo se encuentra el menor valor de la presién. Aparece representado en la figura un plano a
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3. Caso 3D (ala)

fin de poder visualizar los contornos de presién en secciones mas cercanas a la punta del ala,
tapando parte del ala, pero se puede intuir de forma méas que razonable la evolucién de ésta sobre
la superficie del ala.

Resulta de interés ver como en cada oscilaciéon se genera un remolino de vorticidad con magnitud
mas acusada en la punta de ala el cual comienza a aumentar de tamano a medida que aumenta el
angulo de ataque para iniciar su desprendimiento reducirse el angulo de ataque hasta llegar a su
minimo valor.

En la Figura 5.27 aparece una recopilacion de los diferentes coeficientes representados versus el
angulo de incidencia del flujo. Con ello, es posible realizar comparativas con los casos estacionarios
correspondientes.

Se puede observar cémo aparece el fendémeno histerético, debido a los efectos dindmicos, que produce
la diferencia entre los valores de los coeficientes en la parte del ciclo de incremento del dngulo de
incidencia y aquélla caracterizada por el decremento del angulo de incidencia.

CL vs o CDvs a
T 0.035 T
0.8l + Transitorio
0.03F| x 0° estacionario ]
+ 3¢ estacionario
T06] 1 0.025 1
= A
o O 0.02+ 1
04l Transitorio
x (° estacionario 0.015 - 1
+ 3° estacionario
02 1 1 1 1 1 1 1 0()1 1 1 1 1 1 1 1
-3 -2 -1 0 1 2 3 -3 -2 -1 0 1 2 3
a (%) o (%)
(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de resistencia
CM vs a
-0.1+ 1
— -0.2 + 1
=
2
© 03¢} — 1
Transitorio
x (° estacionario
-0.4+| 4 3° estacionario +
-3 -2 -1 0 1 2 3

a (%)

(¢) Coeficiente de momento

Figura 5.27: Comparativa de coeficientes aerodindmicos estaticos y dindmicos

El comportamiento que presentan a nivel cualitativo es similar a aquél del perfil aerodinamico
bidimensional (Figura 5.14). A excepcién del coeficiente de resistencia aerodindmica (Figura 5.27b),
tanto el coeficiente de sustentacién (Figura 5.27a) como el de momento (Figura 5.27c) tienen un
valor méximo (en valor absoluto) similar tanto en el calculo estacionario como en el transitorio. En
cambio, el coeficiente de resistencia muestra un comportamiento distinto explicado con anterioridad
(Seccién 5.2.2).

5.3.2.1. Calculo de derivadas de estabilidad

El calculo de las derivadas de estabilidad se lleva a cabo siguiendo el procedimiento utilizado en
2D. En este caso, no se realiza la comparativa con la teoria de Theodorsen debido a sus limitaciones
previamente explicadas.

Por tanto, se muestran escuetamente los resultados obtenidos.
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5.3.2.1.1 Coeficiente de sustentacién

Aplicando el método utilizado en 2D, la representacion grafica de las soluciones se muestra en
la Figura 5.28. La pendiente de ambas gréaficas permite obtener el valor de CL, y CLg.

0.8 cL YS a : : : 0.04 : : : : R(;Ll
o7l 0.03 —ﬁgw, ' 1
oozl woe Ajuste Lineal | |
— 061 o 001¢
0.4} '
0sl m—er |02
44444444 Ajuste Lineal -0.03 -
0.2 . . . . . : : -0.04 . : - : : . . : .
-3 -2 -1 0 1 2 3 -50 -40 -30 -20 -10 O 10 20 30 40 50
a (%) g=a(/s)
(a) Célculo de CLo (b) Calculo de CLg

Figura 5.28: Calculo de derivadas de estabilidad del coeficiente de sustentacién

Los resultados obtenidos de forma numérica quedan recogidos en la Tabla 5.7.

CFD 3D ala

CLa () 4970 CLs () -6.388 CLQ% (s) -0.045

o0

Tabla 5.7: Resultados obtenidos en el cdlculo de derivadas del coeficiente de sustentacién

Del mismo modo que se presenta en la Figura 5.18, en la Figura 5.29 se representa el desfase
temporal entre el dngulo de ataque maximo y el maximo coeficiente de sustentacion.

Desfase de valores maximos

T T T T T T T T 0-8
3L 2
I ) I
| | | 0.7
2L I I I
I I I
; : | 0.6
1 I I I
s I I I —
> I I I -
= 0 | | | 0.5 3
I I I o
1k I I I
I I I
21 I I I
| | | 0.3
I I I
-3 I 4 I I
1 1 1 1L 1 1 1 1 0‘2
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4

tiempo (s)

Figura 5.29: Desfase entre dngulo de ataque maximo y coeficiente de sustentacién maximo
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5.3.2.1.2 Coeficiente de momento

Del mismo modo que para el coeficiente de sustentacion, la pendiente de las graficas de la
Figura 5.30 permite obtener el valor de CM, y C M.

Los resultados obtenidos quedan reflejados de forma numérica en la Tabla 5.8.
CM vs « Ry
. . 0.03 C"AL
——CFD
-0.1 1 L
‘‘‘‘‘‘‘‘‘‘‘‘‘ Ajuste Lineal 0-02
— oot =
202 - ==
2 5 oz
“ ol L7
0.3 e
—Rew,
-0.02 i 1
e Ajuste Lineal
_04 1 1 1 1 1 1 _003 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-3 -2 -1 1 2 3 -50 -40 -30 -20 -10 O 10 20 30 40 5(
a (%) q=2c(°/s)

(a) Calculo de CM,

(b) Célculo de C' M

Figura 5.30: Célculo de derivadas de estabilidad del coeficiente de momento

CFD 3D ala

CM, (-) -2.813 CM, (-) 0.033 CMQ% 4.662

(s)

Tabla 5.8: Resultados obtenidos en el cdlculo de derivadas del coeficiente de sustentacién

5.4. Caso 3D (aeroplano)

Tras el andlisis tridimensional del ala, se amplia la geometria a la del aeroplano en su conjunto.
Este comporta un elevado coste computacional debido a los grandes dominios y pequefios tamafios
de los elementos cercanos a la superficie del aeroplano. El elevado coste computacional no permite
un refinamiento exhaustivo en las regiones que lo precisen, véase en la regién de interaccion fuselaje-
ala. La inversion en tiempo y recursos necesaria para poder llegar a resultados fiables que no
presenten anomalias se escapa al alcance de este proyecto. Ello produce que en los resultados
obtenidos aparezcan valores en los coeficientes de fuerza y momento andémalos en las regiones
cercanas al fuselaje. Por ello, se recogen los resultados obtenidos en la zona més cercana al encastre
a partir de los valores de las regiones en las cuales los resultados no son anémalos. Cabe destacar
que la superficie de referencia utilizada para la adimensionalizacion de los coeficientes es la del ala
para asi poder realizar comparativas.

5.4.1. Resultados estacionarios

De nuevo, del mismo modo que en el caso 3D del ala, no se realizan las simulaciones correspon-
dientes a la variacién de la velocidad, Gnicamente se varia el angulo de incidencia de la corriente
respecto del aeroplano a fin de calcular los coeficiente debidos a esta variacién de angulo de inciden-
cia. Los resultados obtenidos para cada una de las superficies aerodindmicas y aeronave completa
quedan recogidos en la Tabla 5.9.

En la Figura 5.31 se muestran los contornos de presiéon con la superposicién de la direccién del
flujo para los casos a = 0° y o = 16°.

En este caso vuelven a existir notorias diferencias entre bajos y elevados angulos de ataque. En
el caso de nulo dngulo de ataque (Figura 5.31a) la velocidad méxima alcanzada es de 80.52 m/s,
mientras que en el caso de elevado dngulo 5.31b), ésta llega a los 128.46 m/s. Del mismo modo que
sucedia en los casos anteriores, 2D y 3D ala, el hecho de encontrarse el flujo con mayores provoca
mayores aceleraciones locales, por tanto disminuye méas su presién localmente.

84



CAPITULO 5. Resultados

(a) Angulo de ataque 0° (b) Angulo de ataque 16°

Figura 5.31: Resultados de contornos de presiéon superpuestos con direcciéon de velocidad

En el morro de la aeronave se encuentra un punto de estancamiento del flujo con elevada presiéon
asociada, asimismo, en el borde de ataque del ala, timén y elevador también existen regiones de
remanso destacadas por su valor de la presién. Sobre el extradés del ala se encuentran las mayores
aceleraciones de la corriente, por tanto, menores presiones locales.

En la Figura 5.32 aparece representada a modo de grafico circular la contribucién de cada uno
de los elementos de la aeronave en el coeficiente de sustentaciéon (Figura 5.32a) y coeficiente de
resistencia aerodindmica (Figura 5.32b) en el caso de dngulo de ataque nulo.

a (°) 0 2 3 4 6 8 10 12 14 16
CL (-) 0.500 0.690 0.782 0.873 1.060 1.243 1.393 1.440 1.463 1445
Ala CD (-) 0.022 0.026 0.029 0.032 0041 0.052 0.066 0.090 0.116 0.144
CMu.e (-)  -0.071 -0.635 -0.756 -0.863 -1.034 -1.169 -1.268 -1.276 -1.247 -1.192
CL (-) 0.014  0.004 0.013 0.022 0.039 0.056 0073 0.093 0.103 0.103
Elevador CD (-) 0.002 0.002 0.002 0.003 0004 0.006 0008 0011 0.014 0.017
CM,.. (-)  -0.107  0.027 0.094 0.160 0288 0419 0552 0.702 0.788  0.793
CL (-) -0.004 -0.004 -0.004 -0.004 -0.003 -0.003 -0.003 -0.003 -0.003 -0.003
Timén  CD (-) 0.007 0.009 0.009 0.010 0.012 0.013 0015 0.016 0.017 0.019
CMype (1) -0.247  -0.247 -0.247 -0.247 -0.247 -0.248 -0.248 -0.248 -0.248 -0.248
CL (-) 0.225 0.227 0228 0229 0230 0232 0232 0230 0229 0.226
Fuselaje  CD (-) 0.009 0.012 0.014 0015 0018 0.021 0025 0.028 0.031 0.034
CM. () 0353 0351 0351 0350 0.348 0.346 0.345 0.343  0.343  0.342
CL (-) 0.707 0918 1.019 1.120 1.326 1527 1.695 1.759 1.792 1.772
Total CD (-) 0.041 0.050 0.055 0.061 0.075 0.093 0.113 0.144 0.178 0.213

CM,., (-)) -0.072 0.005 0.047 0.090 0.182 0.285 0.396 0.544 0.634 0.650

Tabla 5.9: Resultados de las simulaciones estéticas con velocidad 50 m/s

Contribucién en CL por elementos Contribucién en CD por elementos
1% 2%
18%
30%
1%

[ JAla 55% [ JAla
[ |Fuselaje [ |Fuselaje
67% I Elevador 23% | M Elevador

B Timoén B Timén

(a) Contribucién en el coeficiente de sustentacién (b) Contribucién en el coeficiente de resistencia

Figura 5.32: Contribucién de cada uno de los elementos en CL y CD (a = 0°)
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4. Caso 3D (aeroplano)

Asimismo, en la Figura 5.33 aparece la variacién de la contribuciéon de cada uno de los elementos
con el dngulo de ataque en el coeficiente de sustentacion (Figura 5.33a) y en el coeficiente de
resistencia (Figura 5.33b). A medida que aumenta el dngulo de ataque, la contribucién a éstos
es fundamentalmente producida por el ala. Alcanzando en el caso de nulo angulo de ataque una
contribucién del 67 % en CL y una contribucién del 55 % en CD.

Esté intimamente ligado el hecho de que si una superficie genera mas sustentacién también genere
maés resistencia, debido al término de la resistencia dependiente de la sustentacién, la resistencia
inducida.

CL vs « CD vs «
‘— ---Ala -—-- Fuselaje - Elevador Timén Total‘ ‘— ---Ala - Fuselaje - Elevador Timén Total
sl ] 021
— Pt ~ 015}
e -7 1 a
@) PPLae O 0.1
05¢°"
0.05
0 0

0 2 4 6 8 10 12 14 16
a (0) o (0)

(a) Contribucién en el coeficiente de sustentacién (b) Contribucién en el coeficiente de resistencia

Figura 5.33: Contribuciéon de cada uno de los elementos a coeficientes aerodinamicos de fuerza

Cabe poner en duda la exactitud de los resultados del porcentaje de sustentaciéon generada por
el elevador, al menos en el caso nulo angulo de ataque y pequenios valores, ya que éste tiene una
gran importancia, introduciendo la deflexién de las superficies de control (Figura 5.34 [25]), en el
control de estabilidad de la aeronave. Es destacable el hecho de que el elevador genere sustentacion
en el mismo sentido que la genera el ala, es decir, opuesta al peso, ello es debido, entre otros, a
que como se ha explicado, no se reproducen en las simulaciones las deflexiones de los diferentes
controles, por lo que el dngulo de ataque efectivo entre el elevador y la corriente es positivo, y no
se varia la curvatura de los perfiles a lo largo de elevador, se produce sustentaciéon y no una fuerza
en sentido del peso.

Sustentacién

Figura 5.34: Esquema de deflexién del elevador en condiciones de vuelo normales [25]

En la Figura 5.35 se recopilan los resultados de la Tabla 5.9 referentes al ala del aeroplano de forma
grafica, ya que permite una mejor interpretacion. El analisis de los diferentes coeficientes se lleva
a cabo de forma individual, como en casos anteriores.

CL=CLo+ CLq - = 0.500 + 5.313 - o (-) (5.12)

En el calculo realizado mediante DATCOM se obtiene un valor CL, = 5.75 lo que supone una
desviacion entre los resultados de entorno al 8 %.

Para el coeficiente de resistencia (Figura 5.23b) se realiza una interpolacién cuadrética para obtener
el coeficiente de resistencia inducida

CD = CDy+k-CL*=0.016 + 0.0217 - CL? (-) (5.13)

a partir del cual se obtiene el valor del coeficiente e,, = 0.65.

Finalmente, el coeficiente de momento:
CM=CMy+CM, -a=-0.071-2.795-« (-) (5.14)

En la Figura 5.35 se recopilan andlogamente los resultados de la Tabla 5.9 obtenidos en el caso de
la aeronave completa.
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CL vs « CD vs
1.6 . . . 0.15 . . .
1.4+
1.2+ 0.1t
a Ir a
O o
0.8+ 0.05 +
061 —0—Re = 2000000] |
’ —— Ajuste Lineal —1—Re = 2000000
0'/1 L L L L L L L 0 L L L L
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 [§ 8 10 12 14 16
a (9) a (%)
(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de sustentacién
CM vs « Polar
0 T T T T 1.6 T
——Re = 2000000 14
L —— Ajuste Lineal T

CM (-)

—O—Re = 2000000 |

——Ajuste
0o 2 4 6 8 10 12 14 16 "0 0025 005 0075 01 0125
a (%) CD (-)
(c) Coeficiente de momento (d) Polar obtenida por la variacién de «

Figura 5.35: Resultados estaticos de los coeficientes a velocidad constante del ala

CL vs a CD vs «
1.8 . 0.25 .
1.6+ 02l
14+
- -w 0.15 -
3 1.2+ A
O O 0.1f
1k
0.8 | 005k ]
——Re = 2000000 ——Re = 2000000
L L L L L L L 0 1 1 1 1 1 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 2 4 6 8 10 12 14 16
a (%) a (%)
(a) Coeficiente de sustentacién (b) Coeficiente de sustentacién
CM vs «a Polar
0.2 . . . . . 1.8 . .
——Re = 2000000 .
0 | 1.6}
14+
O -0.2 _
= 12t
= —
O -04 |®)
1¢F
-0.6 08 ]
) ——Re = 2000000
0 2 4 6 8 10 12 14 16 0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.2f
a () CD (-)
(c) Coeficiente de momento (d) Polar obtenida por la variacién de «

Figura 5.36: Resultados estéticos de los coeficientes a velocidad constante del aeroplano completo
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5.4.2. Resultados transitorios

Los resultados debidos a la imposicion del movimiento de cabeceo alrededor de un eje de ro-
tacién, en este caso el centro de gravedad de la aeronave, se presentan en esta seccion. Tanto la
representacién por ciclos de los coeficientes de cada una de las superficies de la aeronave como la
adicién de todos ellos se muestra en las Figuras 5.37, 5.38, 5.39, 5.40, 5.41, respectivamente: ala,
elevador, fuselaje, timén y total.

De modo genérico, a diferencia de los resultados del caso 2D y 3D del ala sin la presencia del resto
de superficies del aeroplano, es necesario realizar al menos 3 ciclos de oscilacién a fin de obtener
una solucién invariante de ciclo a ciclo. Ello es debido a la interaccién entre elementos, dificulta el
establecimiento del flujo alrededor de la aeronave.

Existen algunos aspectos notorios en la evaluacién de los coeficientes separadamente. En el anélisis
del ala, resulta de interés mostrar que tal y como ocurre en el caso 2D y en el 3D anterior, aparece
una segunda oscilacién en el desarrollo del coeficiente de resistencia aerodindmica (Figura 5.37d).
Ademas, resulta interesante observar que en el dngulos de ataque negativos, cuando el ciclo esta
avanzado, el coeficiente de momento asociado (Figura 5.37b) resulta positivo. Es el comportamien-
to del ala el que rige en mayor medida la evolucién de los coeficientes del aeroplano completo.

Como se ha mencionado previamente, el coeficiente de sustentacién asociado al elevador (Figura
5.38a), en bajos dngulos de ataque, positivos, tiene un valor positivo. Ademds, los resultados obte-
nidos son, en valor absoluto, menores a lo esperado. De forma similar, el coeficiente de resistencia
del fuselaje (Figura 5.39¢c) presenta valores reducidos respecto de aquéllos del ala.

En el caso del timén, cabe destacar la pequena influencia que tiene la variacién de angulo de ataque
de la aeronave tanto en el coeficiente de sustentacién (Figura5.40a) y en el coeficiente de momento
(Figura 5.40b). Ademads, su coeficiente de resistencia aerodindmica (Figura 5.40c), tiene un bajo
valor en comparativa con el ala. No es de extrafiar que la contribucién del timén en el coeficiente
de sustentacién sea de baja relevancia, ya que éste estd diseniado para regir la dindmica lateral
direccional generando fuerzas laterales sobretodo, no axiales.

CL ala transitorio por ciclos CM ala transitorio por ciclos

T i

---.Ciclo 2

e Ciclo 3 -0.05 |

J— Ciclo 4|4 ==

— Cio 1 = p—g T !
) 2 G |

e Ciclo 3

ol | -0.15 ----=-Ciclo 4| -
. ----—-Ciclo 5
‘ ‘ ‘ ‘ 02 e ‘ ‘
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0 0.1 0.2 0.3 0.4
Tiempo (s) Tiempo (s)

(a) Coeficiente de sustentacién transitorio

CD ala transitorio por ciclos

(b) Coeficiente de momento transitorio

CD ala transitorio

0.03} v Ciclo 1)1 0.03
----Ciclo 2
----—-Ciclo 3
O 0.025 + ———— Ciclo 4| 4 = 0.025
=) ————— Ciclo 5| | o
@) ®)
0.02k---""_~ %N\ 0.02
0.015 . | ‘ e 0.015 - ' ' '
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0 0.5 1 1.5 2

Tiempo (s)
(c) Coeficiente de resistencia transitorio

Figura 5.37: Comparativa de coeficientes
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Figura 5.38: Comparativa de coeficientes aerodindmicos del elevador por ciclos de oscilacién
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Figura 5.39: Comparativa de coeficientes aerodindmicos del fuselaje por ciclos de oscilacion
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CL ()

58 «10-3 CL timén transitorio por ciclos CM timén transitorio por ciclos
e Ciclo 1 02922 | [-=Ciclo 1
----Ciclo 2 ----Ciclo 2
351 -----Ciclo 3| | -----Ciclo 3
----=-Ciclo 4| | 7= .0.2924 | |-----Ciclo 4
-----Ciclo 5| | = -----Ciclo 5
4
O
-3.52
-3.54 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.2 0.3 0.4
Tiempo (s) Tiempo (s)
(a) Coeficiente de sustentacién transitorio (b) Coeficiente de momento transitorio
" «10-3 CD timén transitorio por ciclos " «10-3 CD timén transitorio
//h\
//
st/ ] 8 ]
O o O
‘Q-/ Ve Ciclo 1 \\\ / E
O | |---Ciclo 2 \ O
6 |-—Ciclo 3 \\ ] 6 i
----—--Ciclo 4
-------Ciclo 5 \"
4 I I I I 4 I I I I
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0 0.5 1 1.5 2
Tiempo (s) Tiempo (s)
(c) Coeficiente de resistencia transitorio (d) Coeficiente de resistencia transitorio en el tiempo

Figura 5.40: Comparativa de coeficientes aerodindmicos del timén por ciclos de oscilacién
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Figura 5.41: Comparativa de coeficientes aerodindmicos totales por ciclos de oscilaciéon
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En la Figura 5.42 se muestra un ciclo de oscilacién, el tercero de los realizados, coincidente en el
tiempo con aquéllos ciclos mostrados en 2D y 3D de ala anteriormente. Se presentan los resultados
de vorticidad obtenidos en dicho ciclo. Del mismo modo que sucede en el ala 5.26, el aeroplano
genera un torbellinos de mayor magnitud en la punta de ala y elevador, ademas aquéllos encontrados
tras el fuselaje. Es interesante observar cémo durante la oscilacion se genera un torbellino en punta
de ala que aumenta su tamano a medida que aumenta el &ngulo de ataque y desprenderse cuando
éste es minimo.

Vorticity: Magnitude (/s)
3 52 74 96 12 14 16 18 21 23 25

(a) Leyenda de la vorticidad

Solution Time: 1.057 (s) Solution Time: 1.174 (s)
- —
P
~
-~
(b) = 3° (¢c) a=0°
Solution Time: 1.293 (s) Solution Time: 1.409 (s)

() a=0°

Figura 5.42: Evolucién temporal de los contornos de presién en un ciclo

En la Figura 5.43 se recoge la evolucién de los diferentes coeficientes aerodinamicos representa-
dos frente al angulo de oscilacion del ala y la resultante del aeroplano. Es posible también notar
cémo es necesario un mayor recorrido en términos de variaciéon de angulos para establecer la solu-
cién invariante en los ciclos anteriormente comentada. Nétese que es la primera oscilacién la cual
presenta en términos generales (en el ala), mayores discrepancias con los resultados estacionarios
presentados anteriormente y marcados en las graficas mediante cruces.

Sigue apareciendo el fenomeno histerético asociado a la naturaleza transitoria de las simulaciones
realizadas, sin embargo, en los extremos (0° y 3°), la discrepancia en los casos del coeficiente de
sustentacién (Figura 5.43a) y coeficiente de momento (Figura 5.43e) del ala se tienen pequefias
desviaciones respecto de los angulos equivalentes estacionarios.

El coeficiente de resistencia acrodindmica del ala (Figura 5.43c) presenta un comportamiento asi-
métrico en el ciclo de subida respecto del de bajada, como se coment6 en los casos anteriores, a
pesar de que esta vez éste tenga una forma ligeramente distinta.

El desarrollo de los coeficientes del la aeronave completa, debido al gran peso de los coeficientes del
ala, es similar cualitativamente al del ala. Los resultados presentan una desviacién similar a la del
ala respecto de las soluciones estaticas tanto en el coeficiente de sustentacion (Figura 5.43b), coefi-
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4. Caso 3D (aeroplano)

ciente de momento (Figura 5.43f) y una discrepancia ligeramente mayor en el caso del coeficiente
de resistencia aerodindmica (Figura 5.43d).

CL vs « ala CL vs « total
1 . . . 1.2 . . .
0.8+ 8 1L 1
~ 0.6 1 —~08} 1
= —
O 04F 7 Q06¢ .
Transitorio Transitorio
0.2 ¢ x 0° estacionario| | 041l x (° estacionario|
+ 3° estacionario + 3° estacionario
0r 1
L L L L L L L 02 1 1 1
-3 -2 -1 0 1 2 3 -3 -2 -1 0 1 2 3
o (r)) o (0)
(a) Coeficiente de sustentacion del ala (b) Coeficiente de sustentacién total
CD vs « ala CD vs « total
0.035 . . . . . . . . . . +
Transitori
ramsitorio 005 ]
003L] X 0° estacionario ]
3° estacionario + 0.045 | i
A 0.025 + 1a 0.04 + —
o ©
0.035 Transitorio
0.02 1 . o
0.03 x 07 estacionario| |
’ + 3° estacionario
0015 1 1 1 1 1 1 1 0025 L 1 1 1 1 1 1
-3 -2 -1 0 1 2 3 -3 -2 -1 0 1 2 3
o (%) a (%)
(c) Coeficiente de resistencia del ala (d) Coeficiente de resistencia total
CM vs « ala CM vs « total
0.05 T T T 0.2 T T T
Transitorio Transitorio
0r x (° estacionario| 1 01l x 07 estacionario| |
+ 3° estacionario + 3° estacionario
- -0.05 + 4 7
= = 1
O -01f 1 8
0.1+ |
-0.15} ] 0
-0.2 20.2 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
-3 -2 -1 0 1 2 3 -3 -2 -1 0 1 2 3
a (%) a (‘)
(e) Coeficiente de momento del ala (f) Coeficiente de momento total

Figura 5.43: Comparativa de coeficientes aerodinamicos estaticos y dindmicos

5.4.2.1. Calculo de derivadas de estabilidad

Se ha llevado a cabo el calculo, mediante los procedimientos presentados anteriormente, de las
derivadas dindmicas de estabilidad. Del mismo modos que se omitieron las comparativas con con
la teoria de Theodorsen en el andlisis 3D del ala, éstas se omiten también en el analisis 3D del
aeroplano completo.

Por tanto, se recogen los resultados a modo de resumen en las siguientes secciones.

5.4.2.1.1 Coeficiente de sustentacién

Aplicando el método del anélisis de las pendientes del ciclo del coeficiente de sustentacién y la
desviacion entre el ajuste lineal y el coeficiente se obtienen los resultados de los valores de CL,, y
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CLg. Estos se presentan en la Tabla 5.10 para cada una de las superficies de la aeronave.

Ala Elevador Timén Fuselaje Total

CLa () 5.639 0.110 0001 0022 5771
CLg (-) -30.746 2.028 ~0 ~0 -28.71
CLQ% (5) -0.218 0.014 ~0 ~0  -0.204

Tabla 5.10: Resultados obtenidos en el cdlculo de derivadas del coeficiente de sustentacién

5.4.2.1.2 Coeficiente de momento

Del mismo modo que para el coeficiente de sustentacion se procede con el coeficiente de mo-
mento. Los resultados del calculo de CM, y CM, de las diferentes superficies del aeroplano se
encuentran recogidos en la Tabla 5.11.

Ala  Elevador Timén Fuselaje Total

CM, (-) 1256 -0.994 -0.003  -0.024 -2.276
CM; (-) 9.127  -17.296 ~0  0.095 -8.112
CMQ% (s)  0.065  -0.123 ~0  0.001 -0.058

Tabla 5.11: Resultados obtenidos en el calculo de derivadas del coeficiente de momento

5.5. Comparativa de resultados 2D y 3D

Tras la exposicién de los resultados obtenidos en los diferentes resultados y la explicacién de
diversos fenémenos que se dan en el flujo ya sea en estado estacionario como en transitorio se
realiza una comparativa entre los resultados presentados anteriormente. Las comparativas tienen
lugar entre el perfil 2D estudiado y el ala 3D, ya sea ella sola en la simulacién o en el caso con
interaccion del resto de la aeronave.

En primer lugar se realiza una comparativa genérica la cual se da en todas las simulaciones para,
a continuacion, realizar la comparativa separando segun el tipo de simulacién.

En términos de evolucion del flujo, en el caso 2D se obtienen unas velocidades méximas menores a
aquéllas de los casos 3D; ello es debido a que el perfil estudiado bidimensionalmente se corresponde a
aquél encontrado en la punta del ala, mientras que en el caso tridimensional, existe una evolucién
desde un perfil aerodindmico localizado en la rafz, con mayor ratio de espesor (t/c), al perfil
localizado en punta de ala. Por tanto, la presién minima, asociada a la méaxima velocidad, es
mayor en los casos 2D que en los 3D para un mismo angulo de ataque.

Las simulaciones bidimensionales son, al fin a al cabo, asunciones de una envergadura infinita,
por lo que no aparecen fenémenos en punta de ala, puesto que ésta no existe, por tanto, en
las simulaciones 3D, debido a que los cuerpos son finitos, aparecen fenémenos de punta de ala,
aumentando la resistencia aerodindmica. Ademads, en el cdlculo CFD de la aeronave completa,
estos fenémenos de punta de ala tienen lugar también en el elevador y, en menor medida, en el
timén.

5.5.1. Resultados estacionarios

En la Figura 5.44 aparecen representadas la variacién del coeficiente de sustentacién respecto
del dngulo de ataque (Figura 5.44a), la variacién coeficiente de resistencia aerodindmica (Figura
5.44b) y la polar (Figura 5.44c) tanto en el caso bidimensional como en el tridimensional del ala sola
y el aeroplano completo. No es posible realizar una comparativa real del coeficiente de momento
debido a las discrepancias del punto de aplicacién del movimiento de cabeceo y la enorme dificultad
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que supone encontrar el eje equivalente al punto localizado a una distancia de un cuarto de cuerda
del caso bimiensional en el caso tridimensional. Por tanto, ésta no se introduce en la comparativa
llevada a cabo.

CL vs CD vs «
| | 0.2 | | |
161 -7 ] ——2D Re = 1300000
1.4+ " = 1 0.15 | |~ = :3D ala Re = 2000000 ad
1916 ] —-—--3D aeroplano Re = 2000000 ,/,"
g |
=
O 0.8 |
061 2% ——2D Re = 1300000
T - = 3D ala Re = 2000000
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o (o)

(a) Coeficiente de sustentacién
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Figura 5.44: Comparativa de coeficientes aerodindmicos en los tres casos de estudio (parte corres-
pondiente a ala: perfil aerodindmico, ala 3D, ala 3D sobre aeroplano)

Comenzando por el coeficiente de sustentacion frente al angulo de ataque, se puede observar que
la pendiente obtenida mediante la simulaciéon bidimensional es sensiblemente superior a aquéllas
obtenidas en las simulaciones tridimensionales. Ello es debido a que el flujo tiende en punta de ala
a pasar de elevadas presiones localizadas en el intradds a bajas presiones del extradés. Por tanto, el
flujo produce una suerte de curvatura produciendo vortices que generan circulacién desde el borde
de fuga hasta ser disipados, los cuales producen una componente de velocidad que reduce el angulo
de ataque original a un angulo de ataque efectivo menor.

Asimismo, nétese la similitud encontrada entre los resultados de tinicamente el ala tridimensional
y aquéllos del ala tridimensiona tratada con el resto de la aeronave.

En cuanto al angulo de ataque con maximo valor de coeficiente de sustentacion, en el estudio del
perfil bidimensional éste es el valor méas reducido de los tres comparados, estando éste en torno a lo
11°. En cambio, en el estudio del ala sola se encuentra el maximo, en torno a los 16° y en el calculo
del ala del aeroplano completo éste queda en torno a los 14°. Uno de los motivos de la discrepancia
entre los valores es la diferencia en el tratamiento de la capa limite, se recuerda que el valor de y™
en 2D en menor a 1, tratdndola con un modelo de aproximacién a subcapa limite viscosa, mientras
que en los casos 3D y+ supera las 50 unidades, por tanto empleando una aproximacién logaritmica.
Esto puede producir el retardo en términos de dngulo de ataque del desprendimiento de la capa
limite respecto de la superficie del cuerpo aerodinamico.

Para concluir con el coeficiente de sustentacion, el valor de éste para un angulo de ataque nulo
(CLy) es superior en los casos tridimensionales debido, entre otros, a que no es un perfil aerodina-
mico Unicamente el que compone el ala, sino que es una composiciéon de diversos perfiles, teniendo
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en la raiz uno con mayor coeficiente de sustentacion para angulo de ataque nulo.

Otra consecuencia directa debida a los vértices que producen que aparezca un angulo de ataque
efectivo menor es la produccion de resistencia inducida originada por una componente paralela a
la velocidad de entrada del flujo. Este incremento de resistencia no estd causado por fenémenos
viscosos, sino por el hecho de existir sustentacién. Se puede observar tanto en la representacion del
coeficiente de resistencia respecto del dngulo de ataque (Figura 5.44b) como en la polar (Figura
5.44c¢) cémo el valor inicial de la resistencia aerodindmica es superior (en torno al doble) en los
casos tridimensionales respecto del bidimensional.

Finalmente, en cuanto al estudio estacionario realizado, queda reflejado que la aeronave es esta-
ticamente estable. En los tres tipos de simulaciones, bidimensional y ambas tridimensionales, el
valor de la pendiente del coeficiente de momento aerodindamico es menor que cero en el rango de
pequeiios angulos de ataque. Ademds el coeficiente de sustentacién es creciente con el dngulo de
ataque también en el rango de pequenos angulos de ataque.

5.5.2. Resultados transitorios

En la Figura 5.45 quedan representadas las evoluciones del coeficiente de sustentacion y de
resistencia para los tres casos estudiados.

Como se puede observar, los coeficientes de sustentacion transitorios del caso bidimensional y del ala
aislada presentan un comportamiento similar entre si, obviando el desplazamiento vertical debido
a CLg que sufren explicado en la seccién anterior. Asimismo, no resulta de extremada dificultad
encontrar la pequena discrepancia en la pendiente de sustentacién, ésta es menor en el caso 3D
como ya se ha comentado. Sin embargo, la evolucién del coeficiente de sustentacién del ala de la
aeronave completa muestra elevadas discrepancias, debidas en su mayor parte a las dificultades
encontradas en el tratamiento de la interaccion entre el fuselaje y el ala.

08 CL vs « ala CD vs « ala
‘ ‘—QD ---.3D ala 3D aeroplano
0.6 -
o 0.4 L |
(®)
—2D r ]
020~ ----3D ala 0.01 1 |
4444444444444 3D aeroplano ’
0 I I I I I I I 0005 I I I I I I I
-3 -2 -1 0 1 2 3 -3 -2 -1 0 1 2 3
a (%) a (%)
(a) Coeficiente de sustentacion (b) Coeficiente de resistencia

Figura 5.45: Comparativa de coeficientes aerodindmicos en los tres casos de estudio (parte corres-
pondiente a ala: perfil aerodindmico, ala 3D, ala 3D sobre aeroplano)

Las evoluciones del coeficiente de resistencia (Figura 5.45b) presentan discrepancias similares a las
encontradas en el coeficiente de sustentacién. Tanto el perfil aerodindmico como el ala aislada tienen
una evoluciéon cuantitativa y cualitativa similar, teniendo en cuenta el desplazamiento vertical
debido a C'Dy. Del mismo modo, el coeficiente de resistencia del caso tridimensional con la aeronave
completa muestra mayores diferencias tanto en forma de evolucién como valores numeéricos.

5.5.3. Validacién de resultados

La validacion de los resultados bidimensionales tanto estacionarios como transitorios se ha lle-
vado a cabo en las Secciones 5.2.1.1 y 5.2.2.2 respectivamente. Para llevar a cabo una validacién
de los resultados tridimensionales se sigue una metodologia basada en la analogia de los resultados
obtenidos en 2D debido a que no se dispone de material bibliografico ya sea de estudios CFD con
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la geometria estudiada o geometrias similares, resultados experimentales o datos similares con los
cuales realizar comparativas.

Los procedimientos seguidos tanto en mallado como en las condiciones de contorno e imposicién
de movimiento son analogos en todos los casos. En el caso 3D del ala en solitario si que es posible
realizar un estudio de independencia de malla, por lo cual, el error cometido debido a la discreti-
zacion se reduce, sin embargo, la capa limite queda prefijada debido al coste computacional. Con
los resultados obtenidos en el mallado 3D del ala se procede a realizar un mallado idéntico, con un
dominio mayor para el caso del aeroplano completo.

En cuanto a la imposiciéon del movimiento de cabeceo, ya que el paso temporal queda regido por el
numero de Courant, y, éste a su vez por ratio del tamanio de celda y paso temporal, manteniendo el
numero de Courant, con la variacién del tamano del elemento es posible obtener un paso temporal
equivalente al utilizado en dos dimensiones.

Como se ha presentado anteriormente, los resultados obtenidos en términos de fuerzas, aquéllos que
se han comparado, no presentan objeciones ni motivos extrafios por los cuales aparecen pequenas
diferencias entre el calculo 2D y 3D del ala. Por todo ello, éste quedaria validado.

Es necesario destacar que, a diferencia del caso en el cual se trata inicamente el ala del aeroplano,
las simulaciones de la aeronave completa si que generan dudas sobre la veracidad de los resultados
ya que, como se insistido en diversas ocasiones, existen secciones cercanas al encastre que producen
valores en los monitores de fuerzas que no generan ninguna confianza tanto por su magnitud como
su sentido. En cambio, tanto los contornos de flujo representados en las secciones de interés como
seguimiento de lineas de corriente no presentan anomalias. Por tanto, no puede sentenciarse que el
célculo de la aeronave completa quede validado teniendo en cuenta los criterios que se toman para
ello.

De nuevo, la aeronave es estable dindmicamente; el indicativo principal de ello es el signo del valor
de C'M,, y éste, al ser negativo en todos los casos estudiados indica que al aparecer un fenémeno que
separe de la posicién de equilibrio la aeronave, ésta tenderd a recuperar una posicién de equilibrio.
El signo de C My no es tan critico como el anterior a la hora de dilucidar el tipo de estabilidad de
la aeronave, ya que ésta acaba dependiendo de un conjunto de factores interrelaciones. Por tltimo,
en todos los casos, el coeficiente de sustentacion incrementa al incrementarse el angulo de ataque
visto por el perfil aerodindmico en el caso 2D o el ala en ambos casos 3D.
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Capitulo 6

Conclusiones y trabajos futuros

6.1. Valoracién final

Este Trabajo Fin de Grado comenzé como una idea que fue propuesta a los ahora tutores de
este proyecto. Comenzo6 como una ilusién debida al interés mostrado por la autora en profundizar
en los conocimientos de aerodindmica y mecanica del vuelo adquiridos, ademés del la necesidad de
dominar la mecanica de fluidos computacional ya que es un campo en auge en los dias que corren.

Una vez aceptada la propuesta de trabajo, dio lugar el proceso de iniciacién y familiarizacién con
las técnicas bésicas del cdlculo mediante CFD a fin de presentar las bases sobre las cuales se desa-
rrollan los estudios mostrados.

Tras el periodo de aprendizaje tiene lugar la indagacién a fin de implementar una buena metodo-
logia que permite resolver el problema deseado. Ademaés de la reproduccion de la geometria de la
aeronave estudiada.

A continuacién se crea el caso de estudio bidimensional el cual permite hacer diversas pruebas de
mallado, ademads de los estudios de independencia de malla. Se prepara ademas el calculo transi-
torio, con su estudio de independencia temporal asociado.

Con la metodologia implementada en el caso bidimensional, se establecen las bases para la realiza-
cién de los casos tridimensionales y, tras ello, se lleva a cabo el andlisis de los resultados obtenidos
y si validacion.

Es necesario destacar la satisfacciéon de haber llevado a cabo un trabajo de las caracteristicas del
presente y la capacidad de desarrollar. La realizacién de este Trabajo Fin de Grado ha conseguido
cumplir los objetivos marcados durante el tiempo estipulado para ello, ademés de conseguir resul-
tados satisfactorios y afianzar los conocimientos adquiridos durante los cuatro afios de Grado en
Ingenieria Aeroespacial.

6.2. Conclusiones

Tras todo el estudio realizado, es necesario presentar las conclusiones que se pueden extraer de
este Trabajo Fin de Grado.

= Kl uso de herramientas de célculo CFD para caracterizar una aeronave presenta ventajas
frente a la realizacion de experimentos equivalentes. Las principales ventajas que ofrece son:

e Reduccién del coste total.

A pesar de los recursos econémicos necesarios para realizar las simulaciones CFD (soft-
ware especifico y licencias de uso en caso de ser éste de indole comercial, maquinaria
capaz de llevar a cabo las simulaciones y recopilacién de datos), éstos son mucho mds
reducidos que realizar ensayos en tunel de viento y ensayos en vuelo entre otros experi-
mentos para caracterizar la aeronave.
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e Reproducibilidad de las condiciones de vuelo.

En ensayos experimentales resulta de extremada dificultad reproducir las condiciones
exactas en las cuales éstos se llevan a cabo, sobretodo en los ensayos en vuelo. En cambio,
las condiciones impuestas en el cdlculo numérico son las deseadas en las simulaciones.

Es necesaria la implementacién de buenas préacticas en el estudio CFD. El dominio fluido de
estudio debe ser lo suficientemente grande alrededor de la geometria para que el flujo en la
lejania del cuerpo sea flujo libre. Asimismo, el mallado debe ser tal que permita una buena
resolucién de los fenémenos que suceden en el flujo, haciendo hincapié en las proximidades
de las superficies aerodindmicas. Destacando también la importancia de la realizaciéon de
estudios de independencia de malla e independencia temporal para optimizar los tiempos de
calculo.

El modelo de turbulencia escogido para realizar las simulaciones k —w SST reproduce satis-
factoriamente los resultados experimentales del perfil aerodindmico en términos de coeficiente
de sustentacion, aunque incremente ligeramente el dngulo de ataque maximo. En cambio, so-
brestima el valor del coeficiente de resistencia ya que no trata la capa limite con un modelo
de transicion de laminar a turbulento, sino que ésta es tratada como turbulenta; por ello,
ademads se incrementa ligeramente el angulo de ataque maximo.

Mediante las herramientas de las cuales dispone STAR CCM+ es posible introducir movi-
miento al cuerpo de estudio, sin remallar en cada variacion de la geometria por la introduccién
de una superposicién de mallado, lo cual permite obtener valores de variables dindmicas de
interés, ya sean fuerzas, momentos y coeficientes aerodinamicos.

La metodologia implementada en casos bidimensionales puede ser extrapolada a casos tridi-
mensionales teniendo en cuenta el tamano de malla, paso temporal, etc limitados por el coste
computacional.

Una vez realizado el calculo CFD, es posible observar fenémenos basicos en el flujo alrededor
del perfil aerodindmico bidimensional como fenémenos alrededor de los cuerpos tridimensio-
nales, los cuales han sido explicados y comparados en diferentes angulos de ataque.

Tras la obtencién de resultados CEFD, es necesario realizar una validaciéon de éstos de ma-
nera que son comparados con resultados tanto experimentales como estudios CFD de otras
entidades, software especifico y modelos de DATCOM. Con ello, se verifica que el problema
estudiado se corresponde con la realidad. Asimismo, es de interés poder relacionar los estu-
dios y resultados obtenidos con teorias analiticas, tal y como se ha realizado con la teoria de
Theodorsen, asimilando el perfil aerodindmico a una placa plana.

En todos los casos estudiados, tal y como es de esperar, al incrementar el angulo de ataque
de la aeronave, sucede que incrementa el coeficiente de sustentacién de forma lineal para
pequetios dngulos de ataque. Al incrementar todavia mas el dngulo de ataque, se desprende
la capa limite de la superficie estudiada entrando en pérdida el sistema.

Los resultados obtenidos permiten sentenciar que el aeroplano estudiado es tanto estatica
como dindmicamente estable ya que el valor de la variacién del coeficiente de cabeceo con el
angulo de ataque es negativa tanto en el andlisis estacionario como el transitorio. Es decir,
al introducirse una modificacion en el angulo de ataque que separe la aeronave de un punto
de estabilidad de la misma, ésta es capaz de retornar a un punto de equilibrio, ya se el
anterior o un nuevo equilibrio. Para completar dicha aseveracién sobre la estabilidad, podria
ser necesario un céalculo de valores propios adicional con més informacién del aeroplano para
completar el estudio.

Finalmente, se ha realizado una comparativa entre las simulaciones realizadas, tanto bidi-
mensioanales como tridimensioanesl. De ella se puede remarcar que existe gran similitud en
el comportamiento aerodindmico del perfil y del ala tridimiensional, ya que ésta tiene elevada
relacion de aspecto y envergadura. En cambio, en el caso del andlisis del aeroplano completo
se ha encontrado que no ha sido modelada correctamente la interferencia entre elementos
debido a las limitaciones en cuanto a potencia de calculo como temporales para la realizacion
de este proyecto.
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Con todo ello se puede obtener un breve resumen y comprension de la profundidad del anélisis
realizado.

6.3.

Trabajos futuros

A pesar de que los objetivos expuestos en la Seccién 1.2 han sido cumplidos durante la realiza-
cién del trabajo, como ya se ha explicado, existen tareas que se podrian realizar a complementarias
a este Trabajo Fin de Grado.

Tratamiento de la interferencia entre elementos.

Debido a las dificultades encontradas en el tratamiento de la interaccién entre los distintos
elementos del aeroplano, se propone realizar un mallado que permita tratar dichas zonas con
una mejor discretizaciéon del dominio.

Introduccién del estudio relativo a las superficies de control.

En los estudios realizados no se han tenido en cuenta en ningin momento las superficies de
control de la aeronave: alerones, timén de profundidad y timén de direccién. Estas modifican
las fuerzas y momentos generados. La inclusién de superficies cuya geometria puede ser
variada constituye una forma de ampliar el estudio

Modificacién del acabado superficial de la aeronave.

El acabado superficial del aeroplano se toma como una superficie lisa, por lo que no se
lleva a cabo un estudio del efecto de la rugosidad de los materiales o suciedad debida a las
operaciones del aeroplano en su resistencia y desprendimiento de la capa limite.

Introduccién de elementos en punta de ala.

Es de interés el estudio del uso de elementos de punta de ala tales como winglets con diferen-
tes acabados para hacer un estudio paramétrico de la mejora del comportamiento del flujo
alrededor del ala

Variacién de los perfiles aerodindmicos y/o geometria del ala.

Estudios de mejora aerodindmica del comportamiento de la aeronave debida a la variacion de
los modelos de los perfiles aerodinamicos caracteristicos del ala. Ademads de realizar un estudio
paramétrico que permita optimizar la geometria alar, variando superficie, alargamiento y
factor de adelgazamiento alar.

Estudio de derivadas de estabilidad lateral-direccional.

En cuanto al estudio estatico y dinamico, es de interés la realizacién de simulaciones que
permitan obtener las derivadas lateral direccionales a fin de ir mas alla de las longitudinales
calculadas en el presente documento. También pueden obtenerse, una vez calculadas las deri-
vadas aerodinamicas de la aeronave, los modos de oscilacién corto periodo, fugoide, balanceo
holandés, espiral y convergencia en alabeo.

Distribuciones asimétricas de peso dentro de la aeronave.

Estudio del efecto de la distribucién asimétrica de pesos y localizacién distinta del centro de
gravedad del aeroplano.

Metodologia CFD.

En cuanto a metodologia CFD, realizar simulaciones tales que ofrezcan la posibilidad de
comparar el efecto de diferentes modelos de turbulencia, y realizar mayor refinamiento del
mallado en los casos 3D.

Para llevar a cabo las posibles ampliaciones del proyecto es necesario disponer de recursos tanto
informéticos como temporales. En se no son proyectos de elevada dificultad, pero el coste asociado
a las actividades propuestas se escapa al que se puede realizar en un Trabajo Fin de Grado.
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Capitulo 7

Planos

Introduccién
En el presente documento se adjuntan los planos [5] a partir de los cuales se ha realizado
la reconstruccién mediante herramientas de CAD del aeroplano modelo Standard Cirrus y sus

diferentes componentes. A fin de obtener las diferentes medidas el uso del programa AutoCAD u
otro similar es necesario. Algunas de las medidas aparecen explicitadas en las vistas del aeroplano.

Vista de perfil

En la Figura 7.1 se muestra el plano de la vista de perfil de la aeronave.

:?i e _J l

Sa
E410 mm
i 21.03 ft. —

Figura 7.1: Vista de perfil del aeroplano

Vista de alzado

En la Figura 7.2 se muestra el plano de la vista de alzado de la aeronave.

1 15009 mm
49.2 f¢t. —

Figura 7.2: Vista de alzado del aeroplano
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Vista en planta

En la Figura 7.3 se muestra el plano de la vista en planta de la aeronave.

| 2400 mm

190mm T8 Vp5ip. 215

Figura 7.3: Vista en planta del aeroplano

Detalles adicionales

En las Figuras 7.4 y 7.5 aparecen vistas en detalle del elevador y timon respectivamente.

- . .

Figura 7.5: Detalle de la vista de perfil del encastre del timén
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Capitulo 8

Pliego de condiciones

Introduccién

En el presente documento se detalla la normativa aplicable en el centro de trabajo en el cual se
ha realizado este Trabajo Fin de Grado. Ademés anadir una pequefia resefia sobre el cumplimiento
de dicha normativa.

Real Decreto 488/1997 de 14 de abril

El Real Decreto 486/1997, de 14 de abril establece las disposiciones minimas de seguridad y
salud en los puestos y lugares de trabajo.

Ultima modificacién: 13 de noviembre de 2004.

La Ley 31/1995, de 8 de noviembre, de Prevencién de Riesgos Laborales, es la norma legal por
la que se determina el cuerpo béasico de garantias y responsabilidades preciso para establecer un
adecuado nivel de proteccién de la salud de los trabajadores frente a los riesgos derivados de las
condiciones de trabajo, en el marco de una politica coherente, coordinada y eficaz.

De acuerdo con el articulo 6 de dicha Ley seran las normas reglamentarias las que fijardn y con-
cretaran los aspectos més técnicos de las medidas preventivas, a través de normas minimas que
garanticen la adecuada proteccién de los trabajadores. Entre éstas se encuentran necesariamente
las destinadas a garantizar la seguridad y la salud en los lugares de trabajo, de manera que de su
utilizacion no se deriven riesgos para los trabajadores.

Articulo 1. Objeto
1. El presente Real Decreto establece las disposiciones minimas de seguridad y de salud aplica-
bles a los lugares de trabajo.
2. Este Real Decreto no serd de aplicacion a:

a) Los medios de transporte utilizados fuera de la empresa o centro de trabajo, asi como a
los lugares de trabajo situados dentro de los medios de transporte.

) Las obras de construccién temporales o méviles.
) Las industrias de extraccién.

d) Los buques de pesca.
)

Los campos de cultivo, bosques y otros terrenos que formen parte de una empresa o
centro de trabajo agricola o forestal pero que estén situados fuera de la zona edificada
de los mismos.

3. Las disposiciones de la Ley 31/1995, de 8 de noviembre, de Prevencién de Riesgos Laborales,
se aplicaran plenamente al conjunto del &mbito contemplado en el apartado 1.
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Articulo 2. Definiciones

1. A efectos del presente Real Decreto se entendera por lugares de trabajo las areas del centro
de trabajo, edificadas o no, en las que los trabajadores deban permanecer o a las que puedan
acceder en razén de su trabajo.

Se consideran incluidos en esta definicién los servicios higiénicos y locales de descanso, los
locales de primeros auxilios y los comedores.

2. Las instalaciones de servicio o proteccién anejas a los lugares de trabajo se consideraran como
parte integrante de los mismos.

Articulo 4. Condiciones constructivas

1. Eldiseno y las caracteristicas constructivas de los lugares de trabajo deberan ofrecer seguridad
frente a los riesgos de resbalones o caidas, choques o golpes contra objetos y derrumbamientos
o caidas de materiales sobre los trabajadores.

2. El diseno y las caracteristicas constructivas de los lugares de trabajo deberan también facilitar
el control de las situaciones de emergencia, en especial en caso de incendio, y posibilitar,
cuando sea necesario, la rdpida y segura evacuacion de los trabajadores.

3. Los lugares de trabajo deberdan cumplir, en particular, los requisitos minimos de seguridad
indicados en el anexo I.

Articulo 5. Orden, limpieza y mantenimiento. Senalizacion

El orden, la limpieza y el mantenimiento de los lugares de trabajo deberd ajustarse a lo dispuesto
en el anexo II.

Igualmente, la senalizacion de los lugares de trabajo deberd cumplir lo dispuesto en el Real Decreto
485/1997, de 14 de abril.

Articulo 7. Condiciones ambientales

1. La exposicién a las condiciones ambientales de los lugares de trabajo no deberd suponer un
riesgo para la seguridad y salud de los trabajadores. A tal fin, dichas condiciones ambien-
tales y, en particular, las condiciones termohigrométricas de los lugares de trabajo deberdan
ajustarse a lo establecido en el anexo III.

2. La exposiciéon a los agentes fisicos, quimicos y biologicos del ambiente de trabajo se regira
por lo dispuesto en su normativa especifica.

Articulo 8. Iluminacién

La iluminacién de los lugares de trabajo deberd permitir que los trabajadores dispongan de
condiciones de visibilidad adecuadas para poder circular por los mismos y desarrollar en ellos sus
actividades sin riesgo para su seguridad y salud.

La iluminacién de los lugares de trabajo debera cumplir, en particular, las disposiciones del anexo
Iv.

Articulo 9. Serviciones higiénicos y locales de descanso

Los lugares de trabajo deberdn cumplir las disposiciones del anexo V en cuanto a servicios
higiénicos y locales de descanso.
Articulo 10. Material y locales de primeros auxilios

Los lugares de trabajo dispondran del material y, en su caso, de los locales necesarios para la
prestacién de primeros auxilios a los trabajadores accidentados, ajustandose a lo establecido en el
anexo VI.
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CAPITULO 8. Pliego de condiciones

Articulo 11. Informacién a los trabajadores

De conformidad con el articulo 18 de la Ley de Prevencién de Riesgos Laborales, el empre-
sario debera garantizar que los trabajadores y los representantes de los trabajadores reciban una
informacion adecuada sobre las medidas de prevencién y proteccion que hayan de adoptarse en
aplicaciéon del presente Real Decreto.

Anexo I. Condiciones generales de seguridad en los lugares de trabajo

1. Seguridad estructural.

1°.

2°.

Los edificios y locales de los lugares de trabajo deberan poseer la estructura y solidez
apropiadas a su tipo de utilizacién.

Se prohibe sobrecargar los elementos. El acceso a techos o cubiertas que no ofrezcan
suficientes garantias de resistencia solo podra autorizarse cuando se proporcionen los
equipos necesarios para que el trabajo pueda realizarse de forma segura.

2. Espacios de trabajo y zonas peligrosas.

1°.

2°.

3°.

4°.

Las dimensiones de los locales de trabajo deberan permitir que los trabajadores realicen
su trabajo sin riesgos para su seguridad y salud y en condiciones ergonémicas aceptables.
Sus dimensiones minimas seran las siguientes:

a) 3 metros de altura desde el piso hasta el techo. No obstante, en locales comerciales,
de servicios, oficinas y despachos, la altura podré reducirse a 2.5 metros.

b) 2 metros cuadrados de superficie libre por trabajador.

¢) 10 metros ciibicos, no ocupados, por trabajador.

La separacion entre los elementos materiales existentes en el puesto de trabajo serd
suficiente para que los trabajadores puedan ejecutar su labor en condiciones de seguri-
dad, salud y bienestar. Cuando, por razones inherentes al puesto de trabajo, el espacio
libre disponible no permita que el trabajador tenga la libertad de movimientos necesa-
ria para desarrollar su actividad, debera disponer de espacio adicional suficiente en las
proximidades del puesto de trabajo.

Deberan tomarse las medidas adecuadas para la proteccién de los trabajadores autoriza-
dos a acceder a las zonas de los lugares de trabajo donde la seguridad de los trabajadores
pueda verse afectada por riesgos de caida, caida de objetos y contacto o exposicion a
elementos agresivos. Asimismo, deberd disponerse, en la medida de lo posible, de un
sistema que impida que los trabajadores no autorizados puedan acceder a dichas zonas.

Las zonas de los lugares de trabajo en las que exista riesgo de caida, de caida de objetos
o de contacto o exposicion a elementos agresivos, deberan estar claramente senalizadas.

3. Suelos, aberturas y desniveles, y barandillas.

1°.

2°.

3°.

Los suelos de los locales de trabajo deberan ser fijos, estables y no resbaladizos, sin
irregularidades ni pendientes peligrosas.

Las aberturas o desniveles que supongan un riesgo de caida de personas se protege-
ran mediante barandillas u otros sistemas de proteccién de seguridad equivalente, que
podran tener partes méviles cuando sea necesario disponer de acceso a la abertura.

Las barandillas seran de materiales rigidos, tendran una altura minima de 90 centimetros
y dispondran de una proteccién que impida el paso o deslizamiento por debajo de las
mismas o la caida de objetos sobre personas.

4. Tabiques, ventanas y vanos.

1°.

Los tabiques transparentes o translicidos y, en especial, los tabiques acristalados situa-
dos en los locales o en las proximidades de los puestos de trabajo y vias de circulacién,
deberan estar claramente senalizados y fabricados con materiales seguros, o bien estar
separados de dichos puestos y vias, para impedir que los trabajadores puedan golpearse
con los mismos o lesionarse en caso de rotura.
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2°.

Las ventanas y vanos de iluminacién cenital deberan poder limpiarse sin riesgo para los
trabajadores que realicen esta tarea o para los que se encuentren en el edificio y sus
alrededores. Para ello deberan estar dotados de los dispositivos necesarios o haber sido
proyectados integrando los sistemas de limpieza.

5. Vias de circulacion.

1°.

2°.

3°.

4°.

Las vias de circulacion de los lugares de trabajo, tanto las situadas en el exterior de
los edificios y locales como en el interior de los mismos, incluidas las puertas, pasillos,
escaleras, escalas fijas, rampas y muelles de carga, deberan poder utilizarse conforme a
su uso previsto, de forma facil y con total seguridad para los peatones o vehiculos que
circulen por ellas y para el personal que trabaje en sus proximidades.

La anchura minima de las puertas exteriores y de los pasillos sera de 80 centimetros y
1 metro, respectivamente.

Las vias de circulacion destinadas a vehiculos deberan pasar a una distancia suficiente
de las puertas, portones, zonas de circulacién de peatones, pasillos y escaleras.

Siempre que sea necesario para garantizar la seguridad de los trabajadores, el trazado
de las vias de circulacién deberd estar claramente sefializado.

6. Puertas y portones

1°.
2°.

3°.

4°.

9°.

Las puertas transparentes deberan tener una senalizaciéon a la altura de la vista.

Las superficies transparentes o translicidas de las puertas y portones que no sean de
material de seguridad deberan protegerse contra la rotura cuando ésta pueda suponer
un peligro para los trabajadores.

Las puertas correderas deberan ir provistas de un sistema de seguridad que les impida
salirse de los carriles y caer.

Las puertas y portones mecanicos deberdn funcionar sin riesgo para los trabajadores.
Tendran dispositivos de parada de emergencia de facil identificacién y acceso, y podran
abrirse de forma manual, salvo si se abren automaticamente en caso de averia del sistema
de emergencia.

Las puertas de acceso a las escaleras no se abriran directamente sobre sus escalones sino
sobre descansos de anchura al menos igual a la de aquéllos.

7. Rampas, escaleras fijas y de servicio

1°.

2°.

3°.

4°.

5°.

6°.

Los pavimentos de las rampas, escaleras y plataformas de trabajo seran de materiales
no resbaladizos o dispondran de elementos antideslizantes.

Las rampas tendran una pendiente maxima del 12 por 100 cuando su longitud sea menor
que 3 metros, del 10 por 100 cuando su longitud sea menor que 10 metros o del 8 por
100 en el resto de los casos.

Las escaleras tendran una anchura minima de 1 metro, excepto en las de servicio, que
serd de 55 centimetros.

Los peldafios de una escalera tendran las mismas dimensiones. Se prohiben las escaleras
de caracol excepto si son de servicio.

Los escalones de las escaleras que no sean de servicio tendran una huella comprendida
entre 23 y 36 centimetros, y una contrahuella entre 13 y 20 centimetros. Los escalones de
las escaleras de servicio tendran una huella minima de 15 centimetros y una contrahuella
méaxima de 25 centimetros.

La altura maxima entre los descansos de las escaleras serd de 3,7 metros. La profundidad
de los descansos intermedios, medida en direccién a la escalera, no serd menor que la
mitad de la anchura de ésta, ni de 1 metro. El espacio libre vertical desde los peldanos
no serd inferior a 2,2 metros.

8. Escalas fijas
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CAPITULO 8. Pliego de condiciones

1°.

2°.

9. Vias
1°.

2°.

3°.

4°.

9°.

6°.

7°.

8°.

9°.

La anchura minima de las escalas fijas serd de 40 centimetros y la distancia maxima
entre peldanos de 30 centimetros.

En las escalas fijas la distancia entre el frente de los escalones y las paredes mas préximas
al lado del ascenso serd, por lo menos, de 75 centimetros. La distancia minima entre
la parte posterior de los escalones y el objeto fijo més préximo serd de 16 centimetros.
Habra un espacio libre de 40 centimetros a ambos lados del eje de la escala si no esta
provista de jaulas u otros dispositivos equivalentes.

y salidas de evacuacion

Las vias y salidas de evacuacion, asi como las vias de circulacién y las puertas que den
acceso a ellas, se ajustardn a lo dispuesto en su normativa especifica.

Las vias y salidas de evacuacion deberdan permanecer expeditas y desembocar lo mas
directamente posible en el exterior o en una zona de seguridad.

En caso de peligro, los trabajadores deberan poder evacuar todos los lugares de trabajo
rapidamente y en condiciones de méxima seguridad.

El ntimero, la distribucién y las dimensiones de las vias y salidas de evacuacién depen-
deran del uso, de los equipos y de las dimensiones de los lugares de trabajo, asi como
del niimero maximo de personas que puedan estar presentes en los mismos.

Las puertas de emergencia deberan abrirse hacia el exterior y no deberdn estar cerradas,
de forma que cualquier persona que necesite utilizarlas en caso de urgencia pueda abrirlas
facil e inmediatamente. Estaran prohibidas las puertas especificamente de emergencia
que sean correderas o giratorias.

Las puertas situadas en los recorridos de las vias de evacuacion deberan estar senalizadas
de manera adecuada. Se deberdn poder abrir en cualquier momento desde el interior sin
ayuda especial. Cuando los lugares de trabajo estén ocupados, las puertas deberan poder
abrirse.

Las vias y salidas especificas de evacuacion deberan senalizarse conforme a lo establecido
en el Real Decreto 485/1997, de 14 de abril, sobre disposiciones minimas de sefaliza-
cién de seguridad y salud en el trabajo. Esta senalizacién debera fijarse en los lugares
adecuados y ser duradera.

Las vias y salidas de evacuacién, asi como las vias de circulacién que den acceso a ellas,
no deberan estar obstruidas por ningin objeto de manera que puedan utilizarse sin
trabas en cualquier momento. Las puertas de emergencia no deberan cerrarse con llave.

En caso de averia de la iluminacién, las vias y salidas de evacuacién que requieran ilumi-
nacion deberan estar equipadas con iluminacién de seguridad de suficiente intensidad.

10. Condiciones de proteccién contra incendios

1°.

2°.

3°.

Los lugares de trabajo deberan ajustarse a lo dispuesto en la normativa que resulte de
aplicacién sobre condiciones de proteccién contra incendios.

Segun las dimensiones y el uso de los edificios, los equipos, las caracteristicas fisicas
y quimicas de las sustancias existentes, asi como el nimero méximo de personas que
puedan estar presentes, los lugares de trabajo deberan estar equipados con dispositi-
vos adecuados para combatir los incendios y, si fuere necesario, con detectores contra
incendios y sistemas de alarma.

Los dispositivos no automaticos de lucha contra los incendios deberan ser de facil acceso
y manipulacién. Dichos dispositivos deberdn senalizarse conforme a lo dispuesto en el
Real Decreto 485/1997, de 14 de abril, sobre disposiciones minimas de sefializacién de
seguridad y salud en el trabajo. Dicha sefializacién debera fijarse en los lugares adecuados
y ser duradera.

11. Instalacion eléctrica
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1°. La instalacion eléctrica de los lugares de trabajo debera ajustarse a lo dispuesto en su
normativa especifica.

2°. La instalacién eléctrica no debera entranar riesgos de incendio o explosion. Los traba-
jadores deberan estar debidamente protegidos contra los riesgos de accidente causados
por contactos directos o indirectos.

3°. La instalacion eléctrica y los dispositivos de proteccién deberan tener en cuenta la
tensioén, los factores externos condicionantes y la competencia de las personas que tengan
acceso a partes de la instalacién.

12. Minusvélidos.

Los lugares de trabajo y, en particular, las puertas, vias de circulacién, escaleras, servicios
higiénicos y puestos de trabajo, utilizados u ocupados por trabajadores minusvalidos, deberan
estar acondicionados para que dichos trabajadores puedan utilizarlos.

Anexo II. Orden, limpieza y mantenimiento

1. Las zonas de paso, salidas y vias de circulaciéon de los lugares de trabajo y, en especial, las
salidas y vias de circulaciéon previstas para la evacuacién en casos de emergencia, deberan
permanecer libres de obstaculos de forma que sea posible utilizarlas sin dificultades en todo
momento.

2. Los lugares de trabajo, incluidos los locales de servicio, y sus respectivos equipos e instala-
ciones, se limpiaran periédicamente y siempre que sea necesario para mantenerlos en todo
momento en condiciones higiénicas adecuadas. A tal fin, las caracteristicas de los suelos, te-
chos y paredes seran tales que permitan dicha limpieza y mantenimiento.

Se eliminardn con rapidez los desperdicios, las manchas de grasa, los residuos de sustan-
cias peligrosas y deméas productos residuales que puedan originar accidentes o contaminar el
ambiente de trabajo.

3. Las operaciones de limpieza no deberan constituir por si mismas una fuente de riesgo para
los trabajadores que las efectiien o para terceros, realizindose a tal fin en los momentos, de
la forma y con los medios méas adecuados.

4. Los lugares de trabajo y, en particular, sus instalaciones, deberdn ser objeto de un mante-
nimiento peridédico, de forma que sus condiciones de funcionamiento satisfagan siempre las
especificaciones del proyecto, subsanandose con rapidez las deficiencias que puedan afectar a
la seguridad y salud de los trabajadores.

Si se utiliza una instalacién de ventilacién, deberd mantenerse en buen estado de funciona-
miento y un sistema de control deberd indicar toda averia siempre que sea necesario para la
salud de los trabajadores.

En el caso de las instalaciones de proteccion, el mantenimiento deberd incluir el control de
su funcionamiento.

Anexo III. Condiciones ambientales de los lugares de trabajo

1. La exposicién a las condiciones ambientales de los lugares de trabajo no debe suponer un
riesgo para la seguridad y la salud de los trabajadores.

2. Asimismo, y en la medida de lo posible, las condiciones ambientales de los lugares de tra-
bajo no deben constituir una fuente de incomodidad o molestia para los trabajadores. A tal
efecto, deberdn evitarse las temperaturas y las humedades extremas, los cambios bruscos de
temperatura, las corrientes de aire molestas, los olores desagradables, la irradiacion excesiva
y, en particular, la radiacién solar a través de ventanas, luces o tabiques acristalados.

3. En los locales de trabajo cerrados deberan cumplirse, en particular, las siguientes condiciones:

a) La temperatura de los locales donde se realicen trabajos sedentarios propios de oficinas
o similares estard comprendida entre 17 y 27 °C.
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CAPITULO 8. Pliego de condiciones

La temperatura de los locales donde se realicen trabajos ligeros estard comprendida
entre 14 y 25 °C.

b) La humedad relativa estard comprendida entre el 30 y el 70 por 100, excepto en los
locales donde existan riesgos por electricidad estatica en los que el limite inferior sera
el 50 por 100.

¢) Los trabajadores no deberan estar expuestos de forma frecuente o continuada a corrientes
de aire cuya velocidad exceda los siguientes limites:

1°. Trabajos en ambientes no calurosos: 0,25 m/s.
2°. Trabajos sedentarios en ambientes calurosos: 0,5 m/s.

3°. Trabajos no sedentarios en ambientes calurosos: 0,75 m/s.

Estos limites no se aplicaran a las corrientes de aire expresamente utilizadas para evitar
el estrés en exposiciones intensas al calor, ni a las corrientes de aire acondicionado, para
las que el limite serd de 0,25 m/s en el caso de trabajos sedentarios y 0,35 m/s en los
demas casos.

d) Sin perjuicio de lo dispuesto en relacién a la ventilacién de determinados locales en
el Real Decreto 1618/1980, de 4 de julio, por el que se aprueba el Reglamento de
calefaccion, climatizacién y agua caliente sanitaria, la renovacién minima del aire de
los locales de trabajo, serd de 30 metros ctibicos de aire limpio por hora y trabajador, en
el caso de trabajos sedentarios en ambientes no calurosos ni contaminados por humo de
tabaco y de 50 metros ctibicos, en los casos restantes, a fin de evitar el ambiente viciado
y los olores desagradables.

El sistema de ventilacién empleado y, en particular, la distribuciéon de las entradas de
aire limpio y salidas de aire viciado, deberan asegurar una efectiva renovacién del aire
del local de trabajo.

4. Las condiciones ambientales de los locales de descanso, de los locales para el personal de
guardia, de los servicios higiénicos, de los comedores y de los locales de primeros auxilios
deberdn responder al uso especifico de estos locales y ajustarse, en todo caso, a lo dispuesto
en el apartado 3.

Anexo IV. Iluminacién de los lugares de trabajo

1. La iluminacién de cada zona o parte de un lugar de trabajo deberd adaptarse a las caracte-
risticas de la actividad que se efectiie en ella, teniendo en cuenta:

a) Los riesgos para la seguridad y salud de los trabajadores dependientes de las condiciones
de visibilidad.

b) Las exigencias visuales de las tareas desarrolladas.

2. Siempre que sea posible, los lugares de trabajo tendran una iluminacién natural, que debera
complementarse con una iluminacién artificial cuando la primera, por si sola, no garantice las
condiciones de visibilidad adecuadas. En tales casos se utilizard preferentemente la ilumina-
cién artificial general, complementada a su vez con una localizada cuando en zonas concretas
se requieran niveles de iluminacién elevados.

3. Los niveles minimos de iluminacién de los lugares de trabajo serdn los establecidos en la
siguiente tabla:
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Zona o parte del lugar de trabajo (*) Nivel minimo de iluminacién (lux)

Zonas donde se ejecutan tareas con:

1.° Bajas exigencias visuales 100
2.° Exigencias visuales moderadas 200
3.° Exigencias visuales altas 500
4.° Exigencias visuales muy altas 1000
Areas o locales de uso ocasional 50
Areas o locales de uso habitual 100
Vias de circulacién de uso ocasional 25
Vias de circulacién de uso habitual 50

Tabla 8.1: Niveles minimos de iluminacién

(*) El nivel de iluminacién de una zona en la que se ejecute una tarea se medira a la altura
donde ésta se realice; en el caso de zonas de uso general a 85 cm. del suelo y en el de las vias
de circulacién a nivel del suelo.

Estos niveles minimos deberan duplicarse cuando concurran las siguientes circunstancias:

a) En las zonas donde se efectiien tareas, cuando un error de apreciacién visual durante la
realizaciéon de las mismas pueda suponer un peligro para el trabajador que las ejecuta o
para terceros o cuando el contraste de luminancias o de color entre el objeto a visualizar
y el fondo sobre el que se encuentra sea muy débil.

No obstante lo sefialado en los parrafos anteriores, estos limites no seran aplicables en aquellas
actividades cuya naturaleza lo impida.

4. La iluminacién de los lugares de trabajo deberd cumplir, ademas, en cuanto a su distribucién
y otras caracteristicas, las siguientes condiciones:
a) La distribucién de los niveles de iluminacién serd lo més uniforme posible.
b) Se procurard mantener unos niveles y contrastes de luminancia adecuados a las exigen-

cias visuales de la tarea, evitando variaciones bruscas de luminancia dentro de la zona
de operacién y entre ésta y sus alrededores.

¢) Se evitaran los deslumbramientos directos producidos por la luz solar o por fuentes de
luz artificial de alta luminancia. En ningtin caso éstas se colocaran sin proteccién en el
campo visual del trabajador.

d) Se evitardn, asimismo, los deslumbramientos indirectos producidos por superficies re-
flectantes situadas en la zona de operacién o sus proximidades.

e) No se utilizardn sistemas o fuentes de luz que perjudiquen la percepcién de los contrastes,
de la profundidad o de la distancia entre objetos en la zona de trabajo, que produzcan
una impresion visual de intermitencia o que puedan dar lugar a efectos estroboscopicos.

5. Los lugares de trabajo, o parte de los mismos, en los que un fallo del alumbrado normal
suponga un riesgo para la seguridad de los trabajadores dispondran de un alumbrado de
emergencia de evacuacién y de seguridad.

6. Los sistemas de iluminacién utilizados no deben originar riesgos eléctricos, de incendio o de
explosién, cumpliendo, a tal efecto, lo dispuesto en la normativa especifica vigente.

Anexo V. Servicios higiénicos y locales de descanso

1. Agua potable

Los lugares de trabajo dispondran de agua potable en cantidad suficiente y facilmente ac-
cesible. Se evitard toda circunstancia que posibilite la contaminaciéon del agua potable. En
las fuentes de agua se indicard si ésta es o no potable, siempre que puedan existir dudas al
respecto.

2. Vestuarios, duchas, lavabos y retretes
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1°.

2°.

3°.

4°.

5°.

6°.

7°.

8°.

9°.

Los lugares de trabajo dispondran de vestuarios cuando los trabajadores deban llevar
ropa especial de trabajo y no se les pueda pedir, por razones de salud o decoro, que se
cambien en otras dependencias.

Los vestuarios estaran provistos de asientos y de armarios o taquillas individuales con
llave, que tendran la capacidad suficiente para guardar la ropa y el calzado. Los armarios
o taquillas para la ropa de trabajo y para la de calle estardn separados cuando ello sea
necesario por el estado de contaminacién, suciedad o humedad de la ropa de trabajo.

Los lugares de trabajo dispondréan, en las proximidades de los puestos de trabajo y de
los vestuarios, de locales de aseo con espejos, lavabos con agua corriente, caliente si es
necesario, jabon y toallas individuales u otro sistema de secado con garantias higiénicas.
Dispondran ademés de duchas de agua corriente, caliente y fria, cuando se realicen
habitualmente trabajos sucios, contaminantes o que originen elevada sudoracién. En
tales casos, se suministrardn a los trabajadores los medios especiales de limpieza que
sean necesarios.

Si los locales de aseo y los vestuarios estan separados, la comunicacién entre ambos
debera ser facil.

Los lugares de trabajo dispondran de retretes, dotados de lavabos, situados en las pro-
ximidades de los puestos de trabajo, de los locales de descanso, de los vestuarios y de
los locales de aseo, cuando no estén integrados en estos tltimos.

Los retretes dispondran de descarga automatica de agua y papel higiénico. En los retretes
que hayan de ser utilizados por mujeres se instalaran recipientes especiales y cerrados.
Las cabinas estaran provistas de una puerta con cierre interior y de una percha.

Las dimensiones de los vestuarios, de los locales de aseo, asi como las respectivas dota-
ciones de asientos, armarios o taquillas, colgadores, lavabos, duchas e inodoros, debe-
ran permitir la utilizacién de estos equipos e instalaciones sin dificultades o molestias,
teniendo en cuenta en cada caso el nimero de trabajadores que vayan a utilizarlos
simultaneamente.

Los locales, instalaciones y equipos mencionados en el apartado anterior seran de facil
acceso, adecuados a su uso y de caracteristicas constructivas que faciliten su limpieza.

Los vestuarios, locales de aseos y retretes estaran separados para hombres mujeres, o
deberé preverse una utilizacién por separado de los mismos. No se utilizardan para usos
distintos de aquellos para los que estén destinados.

3. Locales de descanso

1°.

2°.

Cuando la seguridad o la salud de los trabajadores lo exijan, en particular en razén
del tipo de actividad o del ntimero de trabajadores, éstos dispondran de un local de
descanso de facil acceso.

Las trabajadoras embarazadas y madres lactantes deberan tener la posibilidad de des-
cansar tumbadas en condiciones adecuadas.

Anexo VI. Materiales y locales de primeros auxilios

1. Los lugares de trabajo dispondran de material para primeros auxilios en caso de accidente,
que deberd ser adecuado, en cuanto a su cantidad y caracteristicas, al nimero de trabajado-
res, a los riesgos a que estén expuestos y a las facilidades de acceso al centro de asistencia
médica mas préximo. El material de primeros auxilios debera adaptarse a las atribuciones
profesionales del personal habilitado para su prestacién.

2. La situacién o distribucion del material en el lugar de trabajo y las facilidades para acceder
al mismo y para, en su caso, desplazarlo al lugar del accidente, deberdn garantizar que la
prestacién de los primeros auxilios pueda realizarse con la rapidez que requiera el tipo de
dano previsible.

3. Sin perjuicio de lo dispuesto en los apartados anteriores, todo lugar de trabajo deberd dis-
poner, como minimo, de un botiquin portatil que contenga desinfectantes y antisépticos au-
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7.

torizados, gasas estériles, algodén hidroéfilo, venda, esparadrapo, apdsitos adhesivos, tijeras,
pinzas y guantes desechables.

El material de primeros auxilios se revisara periédicamente y se ird reponiendo tan pronto
como caduque o sea utilizado.

Los lugares de trabajo de méas de 50 trabajadores deberdn disponer de un local destinado
a los primeros auxilios y otras posibles atenciones sanitarias. También deberan disponer
del mismo los lugares de trabajo de mas de 25 trabajadores para los que asi lo determine
la autoridad laboral, teniendo en cuenta la peligrosidad de la actividad desarrollada y las
posibles dificultades de acceso al centro de asistencia médica més proximo.

Los locales de primeros auxilios dispondran, como minimo, de un botiquin, una camilla y
una fuente de agua potable. Estaran proximos a los puestos de trabajo y seran de facil acceso
para las camillas.

El material y locales de primeros auxilios deberan estar claramente senalizados.

Cumplimiento de la normativa vigente

Este Trabajo Fin de Grado se ha llevado a cabo en su totalidad en el edificio 6D de la Universitat
Politecnica de Valéncia, el cual cumple con la normativa citada anteriormente.

Se detallan algunos puntos y su forma de cumplimiento relativa al puesto de trabajo en el cual se
ha llevado a cabo el proyecto.

Cada trabajador tiene un lugar especifico de trabajo asignado, con espacio suficiente para
llevar a cabo las tareas encomendadas.

El acceso a los lugares de trabajo no supone ninguna dificultad, tanto para personas con sin
discapacidad como para personas con discapacidad.

La iluminacién proporcionada por los sistemas es la adecuada para la realizacion de tareas.

Los cortes puntuales en sistemas eléctricos son informados con anterioridad para garantizar
la seguridad de equipos y personal.

El sistema de ventilacién y aire acondicionado cumple con la normativa.

Las salidas y planes de emergencia estan debidamente senalizados y al alcance de todo el
personal trabajador.

Las condiciones de higiene y limpieza se cumplen en todo el edificio, habiendo personal de
limpieza activo durante todo el dia.
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Capitulo 9

Presupuesto

Introduccion

El objetivo del presente documento es cuantificar el precio de los recursos empleados para la
realizacién de este Trabajo Fin de Grado. Para ello, se computan las horas empleadas por cada una
de las personas que han contribuido al mismo. Asimismo, los recursos materiales e informaticos
que han sido requeridos.

La unidad utilizada para cuantificar la inversién es la hora de trabajo. Su unidad monetaria asociada
es €/h.

Recursos

Los recursos utilizados para la realizacién del presente Trabajo Fin de Grado pueden clasificarse
en dos grupos: humanos y materiales.
Los recursos humanos necesarios son:

= 1 ingeniero de grado

= 1 ingeniero doctor

= 1 especialista de modelado
Los recursos materiales son:

= 1 equipo informético portatil
= 1 equipo informético de sobremesa (workstation)
= Licencias de software

= Materiales fungibles

Presupuestos parciales

En esta seccion se detallan separadamente los costes de cada una de las actividades efectuadas
durante la realizacién del trabajo.

Se han separado las actividades

Recopilacion de informacion

La recopilacién de informacién consiste en la buisqueda y andlisis de la informacién y documen-
tacion necesaria para poder realizar un correcto desarrollo del proyecto.
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El coste de dicha informacién, per se, es nulo ya que se trata de material propiedad de la univer-
sidad, o recursos de acceso libre para la comunidad universitaria o recursos libres disponibles en
internet.

Recurso Unidades (h) Precio unitario (€/h)  Subtotal
Ingeniero de grado 30 23.59  707.70 €
Ingeniero doctor 5 41.87  209.35 €
Bibliografia - - 0.00 €

Total: 917.05 €

Tabla 9.1: Costes asociados a la recopilacién de informacién

Geometria y mallado

Elaboracion de la geometria reproduciendo lo més fielmente posible la de la aeronave de estudio
y su posterior mallado. Es necesaria la inversiéon de una notable cantidad de tiempo, ya que un
mal mallado se acaba convirtiendo en una resolucién incorrecta del problema tratado.

El software empleado en esta tarea se divide en software de CAD (Inventor) y software de mallado
(STAR CCM+). La licencia del primero es gratuita para la comunidad universitaria, mientras que
el segundo supone cierto coste.

Recurso Unidades (h) Precio unitario (€/h)  Subtotal
Ingeniero de grado 80 23.59  1,887.20 €
Ingeniero doctor 3 41.87 125.61 €
Técnico de modelado ) 35.26 176.30 €
Licencias de software 20 0.8 16.00 €

Total: 2205.11 €

Tabla 9.2: Costes asociados a la geometria y mallado

Configuracion y calculo

Implementacion, en el programa de calculo numérico, de cada uno de los casos que se estudian
con los modelos fisicos adecuados que permitan resolver de forma correcta el problema planteado.
Ademas de la configuracién, es preciso monitorizar los calculos para localizar, evaluzar y evitar la
progresién en el tiempo de problemas inesperados, ya sea divergencia de la solucién, solapamiento
de calculos, fallos de memoria, etc.

Implementaciéon en MATLAB de codigo que permite la obtencién de resultados analiticos. La
licencia del software MATLAB es gratuita para la comunidad universitaria.

Recurso Unidades (h) Precio unitario (€/h)  Subtotal
Ingeniero de grado 40 23.59 943.60 €
Ingeniero doctor 10 41.87 418.70 €
Técnico de modelado 15 35.26 528.90 €
Licencias de software 700 0.8 560.00 €

Total: 2451.20 €

Tabla 9.3: Costes asociados a la configuracién y cdlculo

122



CAPITULO 9. Presupuesto

Postprocesado

Los resultados obtenidos de la simulacion CFD se recogen en ficheros .csv, por lo que es nece-
sario leerlos con algiin programa externo, en este caso Microsoft Exzcel (licencia gratuita para la
comunidad universitaria) para luego tratarlos mediante MATLAB.

Recurso Unidades (h) Precio unitario (€/h)  Subtotal
Ingeniero de grado 200 23.59  4,718.00 €
Ingeniero doctor 5 41.87 209.35 €
Técnico de modelado 10 35.26 352.60 €
Licencias de software 150 0.8 120.00 €

Total: 5399.95 €

Tabla 9.4: Costes asociados al postproceso

Seguimiento del trabajo

Durante el desarrollo del proyecto se han llevado a cabo diversas reuniones con el tutor y cotutor

del proyecto para proponer mejoras y soluciones a los problemas que han sido encontrados durante
la realizacion del mismo.

Recurso Unidades (h) Precio unitario (€/h)  Subtotal
Ingeniero de grado 15 23.59 353.85 €
Ingeniero doctor 5 41.87  209.35 €
Licencias de software - - 0.00 €

Total: 563.20 €

Tabla 9.5: Costes asociados al seguimiento del trabajo

Redaccién del documento

Redaccién del presente documento. Actividad necesaria para completar el Trabajo Fin de Grado.
Su redaccion se ha realizado mediante software libre, relacionado con BTEX.

Recurso Unidades (h) Precio unitario (€/h)  Subtotal
Ingeniero de grado 50 23.59  1,179.50 €
Licencias de software - - 0.00 €

Total: 1179.50 €

Tabla 9.6: Costes asociados a la redaccién del trabajo

Presupuesto hardware y otros recursos

La realizacion del proyecto ha requerido de cierto material de uso comtun para gran parte de las
actividades anteriormente mencionadas, ademas de los equipos utilizados para realizar los calculos.

Se realiza una estimacion a partir de los datos ofrecidos por la Agencia Tributaria [27] para calcular
el coste referente al uso de equipos teniendo en cuenta el periodo de amortizacién de los mismos.
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Concepto C. equipo(€) Coef. amort(-) P. amort.(afio

~

P. uso(mes)  Subtotal

Equipo portatil 1400 0.25 4 9 262.50 €
Workstation 5000 0.2 5 3 250.00 €
Material de oficina - - - - 15.00 €

Total: 512.50 €

Tabla 9.7: Costes asociados al hardware y otros recursos

Presupuesto global

El presupuesto global consiste en la adicién de los coste individuales debidos a cada una de las
diferentes actividades y materiales empleados durante el periodo de realizacion del trabajo.

Actividad Subtotal
1. Recopilacién de informacién 917.05 €
2. Geometria y mallado 2205.11 €
3. Configuracion y célculo 2451.20 €
4. Posprocesado 5,399.95 €
5. Seguimiento del trabajo 563.20 €
6. Redaccién del documento 1179.50 €
Hardware y otros recursos 512.50 €

Total: 13,228.51 €

Tabla 9.8: Costes globales brutos

Se afiade el IVA correspondiente (21 %)

Concepto Importe

Presupuesto bruto 13,228.51 €
IVA (21%) 2777.99 €

Presupuesto neto 16006.50 €

Tabla 9.9: Costes globales netos

El presupuesto total del proyecto asciende a:

# Dieciséis mil seis euros con cincuenta céntimos #
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