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Resumen

El documento presentado a continuacién contiene un estudio detallado de la
aerodindmica de una Joint Wing, que pretende establecer una tendencia para
la variacién de sus distintos coeficientes con la geometria del ala.

La idea surge de las ventajas que presenta este sistema alar en cuanto a resis-
tencia, ya que la mayoria de estudios contemporaneos, se centran en el analisis
estructural, siendo someros y complementarios los referentes a la aerodinamica.

Siguiendo recomendaciones de estudios anteriores, este trabajo persigue com-
pletar los conocimientos previos mediante el uso de un estudio CFD. Se plan-
tearan distintos casos para un mismo modelo de ala, con variaciones en su
posicién y condiciéon de vuelo.

El documento empieza con una introduccién, donde se muestra la histéria y
tedria sobre las alas cerradas.

Tras ello, se explican los procedimientos realizados para configurar el calculo.
La estructura del estudio, la eleccién del modelo de ala, los distintos casos de
calculo y la configuracion del calculo se contemplan aqui.

A continuacién aparecen las conclusiones derivadas de los resultados.

Finalmente, se obtiene una sintesis de los resultados, en forma de variacién de
los pardmetros aerodindmicos.
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Abstract

The document shown below, contains a detailed study about the aerodyna-
mics of a closed wing, this pretends to establish a tendency, that explains the
variation of it’s different coefficients with it’s geometry..

This idea arises from the advantages this wing system provides in therms of
drag. As most contemporany studies limit its range to an structural point of
view, leaving the ones centered in aerodynamics as complementary information.

Following previous studies recommendations, this essay chases to complete
previous knowledge by the means of CFD. Different cases will be proposed,
varying it’s possition and flight conditions.

The document begins with an introduction, where a brief historical and theo-
retical introduction about closed wings is made.

Next, the procedures of the calculation are explained. The structure of the
study, the wing model election, so as the different calculation cases and confi-
gurations are contemplated here.

Coclusions about the results are showed after that.

Finally, a synthesis about the variations observed is made.
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Resum

El document presentat a continuacié mostra un estudi detallat de I’aerodinamica
de una Joint Wing, que preten establir una tendéncia per a la cariacié del seus
diferents coeficients amb la geometria del ala.

La idea ix de les ventajes que presenta este sistema alar en quant a resisténcia,
ja que la majoria de estudis contemporanis, es centren a 1’analisi estructural,
sent pobres els centrats en 'aerodinamica.

Seguint recomanacions d’estudis previs, aquest treball busca completar els co-
neixements anteriors, mitjancant 1'us de CFD. Es plantejen diferents casos per
a un mateix model d’ala, amb variaciéns de les posicions i les condicions de
vol.

El document comenca amb una introduccid, on es veu la historia i la teorfa
necessaries per entendre aquest tipo de ala.

Despres, s’expliquen els procediments realitzats per a establir el calcul. La
estructura del estudi, la eleccié del model del ala, els diferents casos de calcul
i la configuracio es veuen aci.

A continuacié apareixen les conclusions derivaes dels resultats.

Finalment s’establiran unes tendéncies a partir d’una sintesi dels resultats.

Marcos Martinez Romé
marmarro@upv.es
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Capitulo 1

Antecedentes

1.1 Motivacion

Actualmente, el uso prominente de combustibles fosiles presenta dos grandes
problemas .

Por un lado, su escasez, estos recursos se clagifican en carbén, petroleo y gas.
Se estima que cerca de 2052 se acabaran las reservas de petroleo, y cerca de
2088, el resto de recursos fosiles [Fernandez 2010]. Por otro lado las consecuen-
cias climaticas, la expansién del efecto invernadero, es causada por la emisién
de gases contaminantes por parte de los humanos.

Esto evidencia la incipiente necesidad de reducir el consumo de los combusti-
bles fésiles. En la aviacion, esto se puede conseguir desde distintos puntos de
vista, uno es el de la planta propulsora, el otro es la aerodinamica, que es el
campo que trata este texto. La fuerza aerodinamica que va ligada al consumo
de combustible es el arrastre. Este esta compuesto por el arrastre de forma, el
parésito y el inducido.

Sera pues el objetivo de este trabajo reducir al minimo el arrastre.

Como se puede observar en la figura 1.1, en los aviones convencionales, cobra
gran importancia el arrastre inducido |Filippone 2000], este sera explicado més
adelante en la subseccién 1.3.1.
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Figura 1.1: Porcentajes de arrastre para distintos tipos de aeronaves: 1-Avion de transporte
subsoénico; 2-Transporte supersonico; 3-Jet ejecutivo; 4-Caza a velocidad subsonica; 5-Caza
a velocidad supersonica; 6-Helicoptero civil. Causas del arrastre: L-Inducido; V-Viscoso; I-
Interferéncia; W-Onda; O-Otros. [Filippone 2000]

Existen actualmente distintas propuestas para reducir la resistencia inducida,
entre ellas se encuentra el uso de una configuracion alar cerrada.

Una Closed Wing es un sistema no planar de dos alas situadas en tandem,
ambas con diedros y flechas invertidas, que se encuentran unidas en sus extre-
mos [Orquin 2010], esto se puede conseguir mediante un elemento de union,
o utilizando directamente la punta de ala. Existen muchas iteraciones de este
concepto, dando lugar a numerosas configuraciones distintas.
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1.2 Sistemas alares no planares

Cuando hablamos de un sistema alar es no planar, nos referimos a alas que no
se pueden contener en un solo plano. Esda definicién abarca desde biplanos,
hasta alas con winglets. En el caso particular de este trabajo es relevante, pues
incluye alas cerradas como las que se estudiaran posteriormente.

|[Kroo, McMasters y C.Smith 1995] realiza un extenso anéalisis de este tipo de
sistemas. Existen configuraciones no planares, que tienen la ventaja de ofrecer
mayores reducciones de arrastre que otros sistemas alares con la misma en-
vergadura y sustentacion. Esto se consigue mediante elementos como winglets,
que impiden la creaciéon de torbellinos en punta de ala.

De acuerdo con [Drag an introduction], la resistencia inducida representa hasta
el 40 % del total en crucero, y del 80 % al 90 % a bajas velocidades y altos ratios
de ascenso. Contrariamente a lo que se puede intuir, pese a ser una pequena
porcion del vuelo, la eficiencia en el despegue determina en gran medida el
diseno general del aparato.

Cabe destacar, que estas mejoras, se podrian conseguir también aumentando el
alargamiento del ala. Segtin [Kroo 2005] un aumento del 10 % de la envergadu-
ra conlleva una reduccion del 17 % del arrastre, con el coste de un aumento del
peso estructural, esto es una desventaja que no sufren los sistemas no planares.
De hecho, estos sistemas tienen més interés en la estructura que en la aerodi-
namica, ya que pueden conseguir reducciones de la resistencia indirectamente
a través de la mejora de eficiencia estructural (subseccion 1.3.2). Hay un gran
nimero de configuraciones no planares, en |Kroo 2005] se proponen 3 grupos
generales:

1. Sistemas de multiples alas: Que abarca aquellos compuestos por alas inde-
pendientes, como biplanos o triplanos. Estos no disminuyen la resistencia
inducida.

2. Dispositivos de punta de ala: Se trata de barreras que se sitilan en punta
de ala, con el fin de evitar la comunicacion entre intradés y extradés. De
esta forma reduce el arrastre inducido.

3. Sistemas cerrados: Incluyen elementos de ambos grupos anteriores. Son
dos alas, que se encuentran unidas mediante un dispositivo de punta de
ala.

Estos tltimo grupo, es el que abarca este trabajo.
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1.2.1 Sistemas cerrados

Cuando se habla de sistemas cerrados, se hace referencia a un sistema alar no
planar, que forma con su ala un ciclo cerrado, teniendo cuatro encastres y sus
puntas de ala unidas [Schiktanz 2011].

En cuanto a la nomenclatura, no hay conseso acerca de como llamar este tipo
de alas. El término Joint Wing, agrega un matiz al disefio, y es que se utiliza
el ala extra como refuerzo estructural [Jemitola y Fielding 2012], sin embargo
a menudo la linea que separa este matiz de una Closed Wing convencional es
difusa y por tanto se utilizaran ambos términos a lo largo del texto indistinta-
mente, también se utilizara la traduccion Ala cerrada o sistema cerrado.

Se puede observar en la figura 1.3, que se puede conseguir grandes reducciones
de arrastre al utilizar sistemas cerrados.

&
[+

T |

Figura 1.2: Reduccion de drag inducido segtn el tipo de ala. Kroo 2005

3
[+]

Cabe destacar que similares resultados se pueden obtener mediante winglets.
Sin embargo las Closed Wings ofreceran otras ventajas que serdn.

Las ventajas son las siguientes:
» Resistencia inducida minima. (subseccion 1.3.1)
= Baja resistencia transonica.

» Estructura mas rigida sin necesidad de refuerzos estructurales. (subsec-
cion 1.3.2)
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= Mayor estabilidad

= Mayor eficiencia frente a un aviéon convencional.

Todas estas ventajas se explican atendiendo a dos aspectos, la aerodindmica
(subseccion 1.3.1) y la estructura (subseccion 1.3.2).

1.2.2 Historia

La primera referencia conocida de una Closed Wing data en 1906 con el Bleriot
[T, un modelo Francés creado por Louis Blériot y Gabriel Voisin, que disponia
de dos alas cerradas en forma eliptica. Mas tarde, en 1924, Ludwig Prandlt,
publicé un articulo, en el que demostrd que el sistema alar con menor drag
inducido era la Box-Wing. En 1944, la compania de disefio alemana Heinkel
empezd a trabajar en el Lerche, un caza-interceptor con capacidad VIOL. En
1950, la compania francesa SNECMA desarrollo el Coléoptere, que seguia la
filosoffa de ala anular del Lerche.

Figura 1.3: Ejemplo de sistemas alares cerrados, a la izquierda el concepto clasico de closed
wing, a la derecha un ala anular.

Sin embargo fué Julian Wolkovitch en 1976, pionero en este tipo de configura-
cion alar, el primero en patentar y exponer extensamente un modelo de Joint
Wing como el que se estudia en este trabajo. Lo que le llevd a este concepto
de avion, fue la seguridad y no la eficiencia aerodinamica, Wolkovitch, Schefter
1986, pretendia crear un ala-delta propulsada més segura que las coetaneas,
por ello instalé una segunda ala que servia de refuerzo para la principal. En la
[figura 1.4] se puede ver dicho modelo.

Se realizaron pruebas en tunel de viento y Wolkovitch propuso a la NASA re-
utilizar el fuselaje del AD-1 para realizar pruebas con una Joint Wing Schefter
1986, dando lugar al primer modelo ampliamente estudiado.
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Figura 1.4: Primer modelo real de Joint Wing, con Wolkovitch como piloto Schefter 1986.
1.3 Conceptos teodricos

1.3.1 Aerodindmica

Distintos conceptos aerodindmicos se deben tener en cuenta para analizar un
ala cerrada, como la resistencia inducida, la deflexién del flujo generada por
las dos alas y la flecha del ala.

Resistencia inducida

La resistencia inducida, es un fenémeno aerodinamico que aparece en una ala
al tratarse de un elemento tridimensional [Anderson 2001|. La diferencia de
presiones entre el intrados y el extrados, genera un flujo de aire entre ambos,
que desencadena un vértice en punta de ala. Este genera unas zonas de baja
presion, que aumentan el arrastre sobre el ala.

La solucién actualmente utilizada para reducir la resistencia inducida, consiste
en interponer una barrera al flujo, como un winglet o un sharklet, reduciendo
considerablemente el tamano del vortice.

En una Closed Wing, este paso estd totalmente cerrado, anulando este flujo, y
obteniendo una resistencia inducida minima.

La reduccién de este arrastre es la mayor ventaja a nivel aerodindmico de las
Joint Wing.
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Figura 1.5: Efecto de un winglet sobre el flujo de aire generado por la diferencia de presion
entre intrados y extrados
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Figura 1.6: Efecto de una ala cerrada sobre el vortice

Pese a eliminar los torbellinos de punta de ala, no se elimina la perturbacién
generada por el borde de salida, esta continuard generando una alfornbra de
torbellinos que se enrollaran y generaran resistencia inducida, por tanto no la
anulard totalmente.

Deflexion de flujo

La desviacién de la corriente, o downwash, hace referencia al aumento de dngulo
de ataque que sufre un ala a causa de la circulacién que genera sobre simisma
[Anderson 2001].

Se genera una circulacion sobre el ala, que genera una linea de velocidades sobre
el borde de fuga del ala, este deflecta la velocidad, provocando un aumento de
angulo de ataque. Ademaés esta deflexion afecta al campo fluido situado tras el
ala, afectando a otra ala que se situe detréas.

El segundo perfil, ve un aumento del dngulo de ataque, aumentando su sus-
tentacién y el arrastre, esto es un fenémeno dindmico que varia con la actitud
de vuelo, y por tanto es importante en el contexto de una Joint Wing.

La circulacién I' generada en el perfil y por tanto transmitida al siguiente es
segin Kutta:
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Figura 1.7: Efecto de la deflexion de flujo de un ala sobre otra.

Mediante la circulacién podemos definir la funcién corriente:

Siendo r la distancia al punto modificado. Y a partir de esta las componentes
de la velocidad del flujo afectado:

_ %
vw_éy YT b

Efecto de la flecha

En un ala 3D, se puede incluir flecha en la geometria. Esto se logra inclinando
el ala respecto al eje vertical del avién.

El efecto de esto es una reduccion de la velocidad efectiva que observa el perfil.
Por tanto, aumenta la velocidad maxima que puede alcanzar el avién, antes de
que aparezcan condiciones transénicas sobre el perfil.

En la figura 1.8, se observa como se descompone la velocidad sobre los ejes
perpendicular y paralelo a la envergadura del ala.

La velocidad efectiva que observa el perfil se determina mediante el coseno del
angulo de flecha.

u, = U * cos(a)



1.3 Conceptos tedricos

Figura 1.8: Descomposiciéon de la velocidad a causa de la flecha del ala.

1.3.2 FEstructura

Como se ha visto, se pueden conseguir reducciones de drag similares a las de
un ala cerrada mediante elementos de punta de ala [FAA 2010]. La principal
diferencia de un ala cerrada con estos elementos, radica en la estructura. Mien-
tras que con un sistema de punta de ala se aumenta la carga en el extremo del
ala, con un sistema cerrado se puede utilizar un elemento aerodindmico como
refuerzo [Dreibelbis y Barth 2001| estrucutral.

Esto conlleva ventajas aerodindamicas indirectmanete, ya que se puede aumen-
tar el alargamiento del ala sin sacrificar en peso puramente estructural, ya que
el refuerzo que la sostiene es otra ala. Este aumento del alargamiento, mejora
la eficiencia aerodinamica del ala.

|B. Dreibelbis y J. Barth| realizaron un estudio infinitesimal, en el cual con-
cluyen que el aumento de resistencia estructural de un ala aumenta considera-
blemente al anadir una segunda ala no planar como refuerzo.
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1.4 Aplicaciones actuales

Son varias las aplicaciones de un sistema cerrado [Zafirov 2014]. Por un lado,
al disponer de mayor superficie aerodinamica para una envergadura dada, se
pueden conseguir menores tamafnos, por tanto es una buena opcién para gran-
des aviones comerciales, que como el A380, no puede acceder a la mayoria de
sobres debido a su tamano. Por otro lado, el mayor tamano de las alas permite
colocar més pilones bajo estas, aumentando la cantidad de armamento que
puede llevar con una baja envergadura, esto hace que sea una configuraciéon
indicada para aviones de ataque a tierra embarcados. Ademas, se ha estudia-
do la posibilidad de utilizarlo en un vehiculo no tripulado de reconocimiento
[Campos 2011], con una distribucion de sensores tal que tenga un campo de
visién de 360 grados.

1.4.1 Patentes

= U.S. Pat. No. 4,090,681 de Zimmer propone un ala cerrada, de vista forn-
tal, con las dos alas con flecha positiva, con el ala trasera por debajo de
la delantera.

= U.S. Pat. No. 3,981,460 de Ratony propone por fin un ala con forma
de diamante, con flecha positiva y negativa, pero no utiliza la cola para
soportar el encastre del ala trasera.

= U.S. Pat. No. 1,836,896 de Brown propone 3 alas, situadas con forma
de tripode, las alas de los extremos son coplanarias y de dihedro nulo,
mientras que la central tiene su encastre por encima del resto, y se una a
las demés mediante un gran angulo de dihedro.

= U.S. Pat. No. 3,834,654 de Miranda propone un ala delantera con flecha
normal, y otra trasera superior con flecha invetida, ambas conectadas
mediante un elemento vertical en la punta, formando una caja o boxplane.

= U.S. Pat. No. 2,576,294 de Geraci, propone un boxwing, pero en este caso
con los elementos de unién curvos.

= British Pat. No. 508,022 de Warren y Young, propone un ala trasera supe-
rior con fleche invertida y una delantera inferior, no utiliza el estabilizador
€Omo apoyo.
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= U.S. Pat. No. 4,053,125 de Ratony, propone que el ala delantera, no tenga
dihedro, mientras que la trasera si, no utiliza el estabilizador vertical como

apoyo.

= French Pat. No. 42,428 de Hausson, ambas alas tienen dihedro, positivo
y negativo para las alas trasera y delantera respectivamente, uniéndose
estas en su punta.

Actualmente, existen distintos prototipos que utilizan este tipo de configura-
cion alar. Lockheed, disené el Box-Plane, que consigue una reduccién 6ptima
del arrastre inducido junto con un razonable rendimiento a altas velocidades.
También estudié un modelo de ala cerrada, y lo presenté al “Environmentally
Responsible Aviation Project”. Existe ademas el IDINTOS (IDrovolante INno-
vativo TOScano) un proyecto de investigacion creado en 2011, que busca crear
un avién anfibio con ala cerrada.

1.5 Implicaciones en el trabajo

Los aviones con configuracién cerrada tienen ventajas sobre los convencionales,
tanto estructurales como aerodindmicas. La gran flexibilidad de disefio de este
tipo de aviones, hace necesario acotar este, por tanto se pretende con este
estudio obtener unas tendencias de cémo evoluciona la aerodindmica con la
geometria de una Closed Wing, que sirva en futuros trabajos como guia de
diseno.
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Objetivos

2.1 Objetivo general
Realizar un estudio paramétrico mediante CFD de distintas configuraciones de

Closed Wing, mediante el programa ANSYS Fluent. Con ello se busca rellenar
el hueco que hay en conocimientos aerodinamicos de las alas cerradas.

2.2 Objetivos especificos

Configurar un célculo CFD mediante ANSYS

Determinar geometrias de referencia, practicas para un caso real y tedricas
para observar las tendencias .

Realizar un estudio 2D sobre la influencia de la posicién de los encastres
en la aerodinamica general.

Ampliar el estudio a 3D en los casos de mayor importancia.
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Configuracion calculo 2D

3.1 Casos de calculo 2D

Para la eleccion de los casos de calculo habra que tener en cuenta dos conside-
raciones, el perfil y la posicion. Dado que el estudio intenta obtener resultados
practicos y aplicables en el diseno de una Closed Wing, para determinar los
casos, se utilizara como referencia un disefio real de un avién de este tipo, para
eso se tomara como referencia el avién disenado en “Disefio de un Bussines Jet
con Joint Wing” de [Orquin 2010].

3.2 Perfil

Puesto que se pretende obtener unos resultados representativos para aviones
comunes, se utilizara un perfil que también lo sea. E1 NACA2412 es un perfil
con la curvatura maxima de un 20 % de la cuerda, situada al 40 % del borde de
ataque, con un espesor maximo del 12 %, Saxena y Kumar 2015. Este perfil se
ha utilizado ampliamente en aviones no planares como el BT-120, el Petrel, el
CA-1 o el I-15 entre otros, ademés también aparece en aviones de uso comun
como el Cessna-152 y otros que vuelan a mayores velocidades y de un tamano
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mayor como el PAM Mercator, [Airfoil technology|. En conclusion este sera un
perfil aconsejable para el calculo.

Figura 3.1: Perfil NACA 2412, obtenido de la web Airfoiltools

Se obtienen las coordenadas mediante la web Airfoiltools, definiendo una cuer-
da en el encastre de 2m de acuerdo con el avidén de referencia.

3.3 Posicién y condicién de vuelo

3.3.1 Caso real

Posicion

La definicién de las posiciones es una cuestiéon compleja debido a la flexibilidad
que tiene el diseio de una ala cerrada, por tanto serd necesario acotar los
pardmetros geométricos a variar en:

= La separacion vertical de los perfiles:

e Ah = 2,3m que simula un encastre trasero sobre la parte superior
del fuselaje.

e Ah = 4,8m que simula un encastre trasero sobre la punta del esta-
bilizador vertical.

= La separaciéon horizontal de los perfiles:

e Ax = 10,3m con lo que se consigue una flecha delantera y trasera
de 29 y 24 grados respectivamente.

e Az =13,9m con lo que se consiguen unas flechas de 45 y 29 grados.

e Az = 18,4m con lo que se consigue unas flechas de 60 y 45 grados.

16



3.8 Posicion y condicion de vuelo

Condicion

Estas 6 posibilidades se aplican a 2 condiciones de vuelo distintas, despegue y
crucero:

» La velocidad:

e Despegue: V =457
e Crucero: M = 0,8(V = 2582)

= El angulo de ataque

e Despegue: o = 8°

e Crucero: a = 0°
s La altura

e Despegue: Condicionesaniveldelmar

e Crucero: h = 9000m

Con los parametros atmosféricos que correspondan a nivel del mar y 9000m de
altura, que son:

Parametros
Nombre Om 9000m
T(K) 288,15 229,7
p(Pa) 101325 30800
o/po 1 0,3813
c(m/s) 340,3 303,8

Tabla 3.1: Parametros atmosféricos a ambas alturas

Donde la densidad a nivel del mar es py = 1, 225%.

En la figura 3.2 se resumen los 12 casos de célculo.
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Casos

Ne Y X Condicidn
1 2,3 10,272|Crucero
2 2,3 13,98|Crucero
3 2,3 18,4|Crucero
5 4,87 10,272|Crucero
4 487 13,98|Crucero
6 487 18,4|Crucero
7 2,3 10,272|Despegue
8 2,3 13,98| Despegue
9 2,3 18,4| Despegue
10 4,87 10,272|Despegue
11 4,87 13,98| Despegue
12 4,87 18,4| Despegue

Tabla 3.2: Parametros de cada caso de calculo

En la figura 3.3 se muestran los resultados obtenidos para estas posiciones.

18

c Resultados
aso
Ala1 Ala 2

Ne CL CD CL cD
1 0,53769 0,062896 0,50778 0,066332
2 0,51653 0,063668 0,50513 0,063668
3 0,53145 0,065436 0,51068 0,065969
5 0,52399 0,064552 0,50791 0,064819
4 0,54298 0,064958 0,49699 0,066184
6 0,54034 0,063927 0,50239 0,066258
7 0,67324 0,016326 0,59636 0,018811
8 0,68321 0,015432 0,59211 0,017431
9 0,67823 0,015879 0,59424 0,018121
10 0,66432 0,017321 0,58433 0,018221
11 0,67377 0,016377 0,58822 0,017826
12 0,66435 0,017122 0,57212 0,018743

Tabla 3.3: Parametros de cada caso de célculo




3.8 Posicion y condicion de vuelo

Como se observa, las variaciones son muy pequetias. De esta forma no es posi-
ble obtener conclusiones. Por ello se han optado por unas posiciones, que sin
ser forzosamente realistas, aportan mayor informacién. Estas seran los casos
tedricos.

3.3.2 Caso teorico

Estas posiciones, se escogen intencionadamente, de forma que muestren infor-
macién acerca de la variacién de la aerodinamica.

Posicion

Son 4 posiciones: Situando las alas coplanarias, en forma de biplano, con el ala
superior por delante de la inferior y con la inferior por delante. Ademas para
cada caso hay dos versiones, la segunda con las alas més separadas, quedando
un total de 8 casos.

Se resumen en la figura 3.4 los 8 casos tedricos de célculo.

Casos
Ne Nombre Y X
13 Alas coplanares 0 5
13b Alas coplanares 2 0 8
14 Inferior delante 2 5
14b Inferior delante 2 5 5
15 Biplano 2 0
15b Biplano 2 5 0
16 Superior delante 2 -5
16b Superior delante 2 5 -5

Tabla 3.4: Posiciones de cada caso tebrico

Condicion

Estos 8 casos, se calculan para las ya comentadas en la subseccion 3.3.1 condi-
ciones de crucero y de despegue, ademas de para vuelo en crucero a M = 0, 3,
de esta forma se observard también el comportamiento del ala a bajas veloci-
dades.
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3.4 Malla

3.4.1 Zona de mallado

Para definir la zona de mallado se tiene en cuenta dos pardmetros, la forma y
la dimensién.

La forma estari compuesta por 3 elementos, una superficie general, que estara
compuesta por un semicirculo seguido de un rectangulo, 2 rectangulos que con-
tendran a cada perfil y su estela, y finalmente una zona pegada a la superficie
del perfil, donde se definird una malla méas pequena.

En cuanto a las dimensiones, se deben tomar tales, que el calculo en la superficie
del perfil no se vea afectado por los limites de la zona. Se toman las medidas
respecto a la cuerda aerodinamica del perfil.

5 cuerdas aerodindamicas del extradés del perfil superior, al borde superior
de la zona.

20c del borde de salida del perfil trasero al extremo trasero de la zona.

10c del borde de ataque del perfil delantero al extremo delantero de la
z0Na.

15¢ para la longitud del rectangulo que contiene la estela de cada perfil.

En el boceto adjunto de la figura 3.2 se observan tanto la zona como sus
dimensiones.

3.4.2 Cardcteristicas del mallado

Se opta por una malla desestructurada. Con el fin de obtener un mallado grueso
en la zona de menor interés para el calculo, el borde externo, se ajusta el tamano
maximo de celda a 0, 5m, para que pueda adaptarse sin problemas a las zonas
més definidas, el minimo se mantendra a 0,005m y el tasa de crecimiento a 2.

Para mallar con mayor precisiéon las zonas cercanas a cada ala se insertard un
Body Sizing centrados en ambos rectangulos, el tamano de elemento serd de
0,1m, para que el cambio entre zonas de mallado no sea brusco, el Growth
Rate serd de 1,03. A continuaciéon en la figura 3.3 se muestra una imagen de
coémo resulta la malla con estos ajustes.
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5c

20c

10c

15c

Figura 3.2: Medidas de la zona de mallado

o 0 @

Figura 3.3: Vista general de la malla resultante

Finalmente, se estructura la malla en la superficie de cada perfil, se define
insertando un Edge Sizing, que determina el numero de separaciones horizon-
tales, y un inflation que ahade capas cuyo espesor se reduce a medida que se
aproximan al perfil. A continuacién en la figura 3.4 se muestra un ejemplo
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de dicha malla, donde se establecen 101 elementos de 3 capas con un espesor
méximo de 0,05m. Esta malla queda pendiente de su posterior refinamiento.

Figura 3.4: Zoom de la capa limite del mallado

3.4.3 Independencia de malla

La independencia de malla es un proceso necesario para asegurar que el resulta-
do no varia con la malla. La estrategia seguida consiste disminuir el tamano de
la malla, dividiendo los pardmetros relevantes entre 1,5 hasta que la variaciéon
de un valor de referencia, sea despreciable respecto al caso anterior.

En este caso dichos pardametros relevantes seran el tamano de elemento general,
el numero de divisiones de la superficie del perfil junto con el ntmero y tamafo
de capas sobre este.

A continuacion, se grafica la variacién del coeficiente de sustentacion del ala 1,
en comparaciéon con la malla previa.

Esto se hace para el caso en crucero y en despegue.
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35%

30% —
25% \
20% \
15% \ ———(Crucero
10% \ Despegue
5% \

0%

VariacionCLala 1

%, <5 s, s, 35, S5, s,

Numero de elementos

Tabla 3.5: Analisis de la independencia de malla para el caso de crucero

Se observa que con 45000 elementos, se consigue la independencia de malla en
ambos casos.

Las mallas finales tendrén las siguientes caracteristicas:

Valores malla
Body sizing Edge sizing Inflation
Definition 1 2 Definition
Element size | N2 division N2 divisions Layers Thickness
1 0,03 254 4 4 0,03
2 0,04 300 3 4 0,1

Tabla 3.6: Mallas finales resultantes del analisis de independencia de malla

Se utilizara la malla 1 para los calculos con 0° de angulo de ataque y la malla
2 para los de 8°.
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3.5 Setup

El calculo se realiza mediante el programa Fluent. Hay dos configuraciones
generales distintas, una para vuelo en despegue y otra para vuelo en crucero
(Que se aplicara a Mach 0,8 y 0,3)

3.5.1 Modelos utilizados

Para el caso en despegue, se utiliza un modelo pressure-based. Este consiste
en considerar la presién constante, y es indicado para flujos incompresibles a
baja velocidad. Para el caso en crucero, se utiliza un modelo density-based,
donde se resolver4 el sistema de forma acoplada, conectando la ecuacién de la
energia.

3.5.2 Modelos

Para el caso de despegue, dado que el flujo se desplaza a baja velocidad, se
considera incompresible. La temperatura no varfa, por tanto la viscosidad es
constante y la densidad también. El valor de la vicosidad es 1, 7894 x 10*5%,
la densidad serd 1, 2257%. Para el caso en crucero, la velocidad puede llegar
a valores donde el flujo sea compresible. Por ello, varia la temperatura y la
viscosidad, que se modela mediante un modelo de Sutherland.

3.5.3 Boundary conditions

Todo el contorno de la zona de mallado seri la misma condicién de contorno.
Se configura la presion de referencia como 0 en operating conditions, de esta
forma en las condiciones de contorno se define la presiéon absoluta.

Para el caso de crucero, la condicién seradel tipo Pressure-far-field. Donde se
especifica un Mach de 0,8 o 0,3 segtin el caso. La presion serd 30800Pa y la
temperatura 229K las correspondientes a 9000m.

Para el caso en despegue, la condicion serd Velocity-inlet. Se especificara una
velocidad de 45m/s. La presion y la temperatura seran las correspondientes a
nivel del mar en condiciones estandar.

Debido a que el ala se encuentra sumergida en un flujo, todo el limite de la zona
de calculo serd una misma condicién de contorno. Se resumen en la figura 3.7:
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c Condicion de contorno
ase Tipo Condicion Presion Temperatura |Comp X CompY
Practico crucero Pressure-far-field |M=0,8 30800 229 1 0
Practico despegue Velocity-inlet V=45m/s 125325 288 0,990268 0,1319
Teorico rapido Pressure-far-field |M=0,8 30800 229 1 0
Teorico lento Pressure-far-field |M=0,3 30800 229 1 0

Tabla 3.7: Condiciones de contorno para cada uno de los casos

3.5.4 Reference values

Se toman directamente de las condiciones de contorno.
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Resultados 2D

4.1 Variacién con la posiciéon horizontal

Para el analisis de la variacién con la posicién horizontal se toman 3 posiciones
para cada situacién. Se mantiene el ala inferior fija, mientras que la superior
se adelanta para el caso A, se sitda sobre la inferior en el B, y se atrasa en el
C. En la figura 4.1 se muestra la posicion relativa de los perfiles en cada caso.

A B C
U
—
P i

Figura 4.1: Posiciones de las alas en los casos de estudio

Los resultados obtenidos se han graficado para cada una de las alas, en funcion
de la condicién de vuelo también.
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4.1.1 Coeficiente de sustentacion

En la figura 4.2 y figura 4.3 se muestran graficas con los valores para el CL
en cada caso. Los nameros en el eje X representan la posicién del ala trasera
respecto de la delantera, de esta forma:

= —6m equivale a la posicion A
= Om equivale a la posicién B

= 6m equivale a la posicién C

Ala inferior

2:5
CL
15
——M=0,3
1 ——-M=0,8
Despegue
.
r T 0 T T T 1
A B c

Figura 4.2: Evolucion del CL del ala inferior con la posicion horizontal de las alas.

28
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Ala superior

CL

iny
U

——M=0,3

e

——-M=0,8

k 85 /L Despegue
N\Oﬁf/
B

A

Figura 4.3: Evolucion del CL del ala superior con la posicién horizontal de las alas.

La tendencia general es a disminuir la sustentacién cuanto més cerca estan
ambos perfiles, dicha reduccién del CL es mayor cuanto mayor es la velocidad
de vuelo. Este efecto se observa claramente en el caso B, al comparar entre un
vuelo a Mach 0,3 y 0,8.

Para vuelo a Mach 0,3 (figura 4.4), se observa en el campo del coeficiente de
presion, mostrado a continuacion, que el 16bulo de presiones del perfil inferior,
reduce la presién en el intrados del perfil superior.
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Figura 4.4: Distribucién del coeficiente de presiones sobre las dos alas para el caso de vuelo
a Mach 0,3 en posicién B.

Para el vuelo a Mach 0,8 (figura 4.5) la interferencia es mucho mayor, reducien-
do la presién en el intrados hasta el punto de generar sustentacién negativa.

Figura 4.5: Distribucién del campo de velocidades sobre las dos alas para el caso de vuelo
a Mach 0,8 en posicién B.
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4.1 Variacion con la posicion horizontal

Ademas de la distancia al perfil inferior, también influye el hecho de que se
encuentre delante o detras de este. Al observar los datos en despegue, se observa
que cuando el ala superior se encuentra por delante, caso A, sustenta mas que
la inferior. Esto es debido a que como se aprecia en el campo de velocidades de
la figura 4.6, al encontrarse delante, modifica el campo fluido a su alrededor,
lo cual afecta al ala trasera.

ANSYS

R19.0
Academic

Figura 4.6: Distribucion del contorno de velocidades sobre las dos alas para el caso de vuelo
en despegue en posiciéon A.

Para el caso C, en el que el ala inferior se encuentra delante, su sustentacion es
mayor, es debido a que analogamente, el ala superior recibe el flujo deflectado.
En este caso el efecto es menor, ya que al estar por encima el perfil trasero,
la estela pasa por debajo, afectando menos al extradds, como se observa en la
imagen figura 4.7
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ANSYS

R19.0
Academic

Figura 4.7: Distribucién del contorno de velocidades sobre las dos alas para el caso de vuelo
en despegue en posicion C.

La reduccién de la sustentacion sobre el ala trasera, disminuye con la velocidad.
Como se explica en la subsecciéon 1.3.1, al disminuir la sustentacion, diminuye
la circulacién sobre el ala y por tanto el efecto que genera sobre el campo fluido.

4.1.2  Coeficiente de arrastre

Se muestra en la figura 4.8 y figura 4.9 los datos del CD para los casos A By
C.
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4.1 Variacion con la posicion horizontal

Ala inferior

cD
012
A / oeq \
4.)& e \ ——M=0,3
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Figura 4.8: Evolucion del CD del ala inferior con la posiciéon horizontal de las alas.

Ala superior

N

=4=M=0,3

——-M=0,8

=]
[==]

—t—Despegue
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Figura 4.9: Evolucion del CD del ala superior con la posicion horizontal de las alas.

Si se observan los resultados para M=0,3 y para vuelo en despegue (figura 4.8
y figura 4.9), ambos a bajas velocidades, se observa una tendencia clara:
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Para el ala superior, el drag es mayor en la posicién C, cuando estd detras.
Para el ala inferior, el drag es mayor en la posicion A, cuando se encuentra
detras. Por tanto se puede concluir que el hecho de ser el ala trasera implica
mayor drag.

Este fenémeno se da a causa de la deflexién de flujo provocada por el ala
delantera. Esta provoca un aumento del angulo de ataque en el ala trasera, que
a su vez aumenta el drag. Asimismo, se acentua mas en el caso en despegue,
debido a que vuela con 8°, teniendo un angulo de ataque mayore y por tanto
mayore desprendimiento de capa limite.

Se puede reforzar esta afirmacién observando los perfiles de velocidades para
M=0,3 y Despegue:

A continuacion se observa el perfil de velocidades para M=0,3 en la figura 4.10.
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Figura 4.10: Distribucion del campo de velocidades sobre las dos alas para el caso de vuelo
en Mach 0,3 en posicion C.

A continuacién en la figura 4.11 se observa el contorno de velocidades para
una situacién en despegue. Se puede observar que la estela es mayor, se ex-
tiende mds hasta el infinito y ademés aumenta su efecto sobre el perfil trasero,
corroborando que el arrastre sea mayor para angulos de ataque mayores.
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Figura 4.11: Distribucion del campo de velocidades sobre las dos alas para el caso de vuelo
en despegue en posicion C.

En cuanto al efecto observado a M=0,8, donde el drag aumenta drasticamente
en el caso B, se debe analizar el perfil de velocidades de la figura 4.12:
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contour-1
Velocity Magnitude
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3.59e+02
3.40e+02
3.21e+02
3.02e+02
2.84e+02
2.65e+02 s
2.46e+02
2.27e+02
2.08e+02
1.89e+02

1.70e+02 1
1.51e+02
1.32e+02
1.13e+02
9.45e+01
7.56e+01
5.67e+01
3.78e+01
1.89e+01
0.00e+00

[m/s
0 5(m)

Figura 4.12: Distribucion del campo de velocidades sobre las dos alas para el caso de vuelo
a Mach 0,8 en posiciéon B.

Debido a la interaccién entre ambos perfiles, aparece una zona de altas velo-
cidades en el intrados del ala superior y extradds del ala inferior. Esta es una
zona de ondas de choque, con la diferencia de presion que implica, genera el
aumento de arrastre observado. La resistencia extra en el caso de Mach 0,8 es
debida a las ondas de choque.

4.1.3 Coeficiente de momento

Al obtener el CM de cada ala, se observa que el factor principal de influencia
era la distancia al ala inferior. El momento se define como una fuerza por una
distancia respecto al punto desde el que se mide:

M=F=xd

Al medir el momento desde el borde de ataque del ala inferior, el momento sobre
el ala superior depende mayoritariamente de la distancia hacia la primera. Por
esto, con el fin de poder comparar ambos, se divide el momento del ala superior
entra la distancia d entre ambas.
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4.1 Variacion con la posicion horizontal

a= @I

Este valor depende de cada caso.

Con esto obtenemos la siguientes graficas:

Ala inferior

0:6 M 4
b_‘__‘__-‘_—_-‘_ e /
0,4
——M=0,3
ﬂ,’)
A —i—M=0,8
__-—-—_-__Er, s v
\ / i Despegue
61
\ i /

NS e

Figura 4.13: Evolucion del CM del ala inferior con la posiciéon horizontal de las alas.
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Ala superior

12
CM
1 —
——M=0,3
06
——M=0,8
64 —#—Despegue
;2
T T T 80— T 1
A B c

Figura 4.14: Evolucién del CM del ala superior con la posicion horizontal de las alas.

El principal fen6meno observado es la disminucién del CM al situarse ambas
alas en planta. Para entender este fenémeno hay que volver a observar el perfil
de presiones sobre las dos alas de la figura figura 4.15.
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Figura 4.15: Distribuciéon del coeficiente de presiones sobre las dos alas para el caso de
vuelo a Mach 0,3 en posicién B.
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4.1 Variacion con la posicion horizontal

Se puede observar esta imagen, que aparece un lébulo de baja presion en el
extradds, cerca del borde de ataque. Este genera un momento que tiende a
aumentar el dngulo de ataque, esta es la razén por la cual en la mayoria de
casos, y a 1o ser que aparezca una situacion especial (analizada a continuacion),
el CM es positivo.

Se destaca en la graficas de la figura 4.13 y la figura 4.14, que el CM disminuye
al situar las alas una encima de la otra, esto esta relacionado con el fenémeno
va comentado.

La interaccion del 16bulo de baja presiéon del ala inferior con el intradés del
ala superior, hace que la diferencia de presiones sobre esta tltima sea menor,
reduciendo la fuerza generada y asi el CM sobre el ala superior, como se puede
observar en el esquema de la figura 4.16.

Alas separadas Alas superpuestas

-
\ Zona de r

Q baja presion Q

CM1 > CMm2

Figura 4.16: Efecto de las zonas de baja presion sobre el CM del ala superior.

Este efecto es inverso en el ala inferior, donde el l6bulo de baja presion sobre
el extradds aumenta, aumentado asi ligeramente el CM. Estos dos efectos se
observan claramente en las graficas. Esto se esquematiza en la figura 4.17.
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Alas separadas Alas superpuestas

\F

F oo »
Zona de

cM1 < CcM2

Figura 4.17: Efecto de las zonas de baja presiéon sobre el CM del ala inferior.

También destaca la evolucién del CM en el caso de M=0,8. Para esta velocidad
de vuelo, en ambas alas se produce una reducciéon acentuada del CM, siendo
negativo para el ala superior. La razén de esto, ocurre por las mismas razones
comentadas anteriormente. Es necesario volver a analizar el perfil de presiones
para mach 0,8 y alas solapadas de la figura 4.18

Figura 4.18: Distribucién del coeficiente de presiones sobre las dos alas para el caso de
vuelo a Mach 0,8 en posicién B.
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4.1 Variacion con la posicion horizontal

Como se puede ver cobra gran importancia la onda de choque que aparece a
altas velocidades. Ambas comparten la zona de baja presiéon que aparece entre
ellas aguas abajo de ambos perfiles. Para el ala superior, aparece un lébulo de
baja presion en el extradoés aguas arriba, provocando un momento positivo, que
tiende a aumentar el angulo de ataque. Esto se esquematiza en la figura 4.19.

Zona de alta

Zona de baja —_—
presion

presion

Y ——

Zona de baja

F
Zona de alta / 1 ¢
presion

presion

cM > 0

Figura 4.19: Efecto de las zonas de baja presion sobre el CM del ala superior.

En el ala inferior ocurre el fenémeno contrario, el 16bulo de baja presion del
intradés estad aguas arriba, mientras que la zona de baja presién que comparten
ambas alas, ahora esta en el extradés, con ello el momento generado tiende a
reducir el angulo de ataque, el momento es positivo.
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Zona de alta F Zona de baja
presion - ..---'"""—-— presién

Y ——

Zona de baja ________-—--""' Zona de alta

presion presion

CM < 0

Figura 4.20: Efecto de las zonas de baja presiéon sobre el CM del ala inferior.

4.2 Variacién con la posicién vertical

Para al analisis de la variacién con la posicién vertical se toman 3 posiciones
para cada situacién. Se mantiene el ala delantera fija, mientras que la trasera
se baja para el caso A y se va subiendo hasta el caso C. Siendo el caso B el
monoplano. En la figura 4.21 se muestran dichas posiciones.

P i —

Figura 4.21: Casos segun la posicion vertical

La distancia vertical que separa a cada ala depende del caso.
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4.2 Variacion con la posicion vertical

= —5 metros equivale a la posicién C
= () metros equivale a la posicion B

= 5 metros equivale a la posicion A

Los resultados obtenidos se han graficado a continuacién para cada una de las
alas, en funcién de la condicion de vuelo también.

4.2.1 Coeficiente de sustentacion

Ala delantera

——M=0,3

——M=0,8

[uny

Despegue

Figura 4.22: Evolucion del CL del ala delantera con la posicion vertical de las alas.
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Ala trasera

Figura 4.23: Evolucién del CL del ala superior con la posiciéon vertical de las alas.

Un fenémeno que se puede observar, es que la sustentaciéon del ala delantera
se mantiene cuasi-constante para las 3 situaciones de vuelo. Aun asi existe una
pequena variacion para el caso del ala delantera en despegue, disminuye la

!CL

oo

il
k=

NN
oo

[ary

——M=0,3
=—M=0,8

Despegue

sustentacion al pasar a estar abajo.

Si observamos el perfil de velocidades de la figura 4.24 para el caso de despegue

(Caso C), en el que el ala delantera se encuentra abajo:
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Figura 4.24: Campo de velocidades del caso de despegue con el ala delantera por debajo.

La zona de baja presiéon del extradés del ala delantera se ve afectado por
la ligera presencia del intradés del ala trasera, disminuyendo su tamano, y
provocando la reduccién de la sustentacion.

La deflexion de flujo también tiene relevancia en este caso, pese a no ser apre-
ciable en la figura 4.24. Debido a los efectos de otros fenémenos se puede
observar perfectamente cuando el ala delantera se encuentra por encima de la
trasera (Caso A), en la figura 4.25.
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Figura 4.25: Campo de velocidades del caso de despegue con el ala delantera por arriba.

La zona de baja presién del ala trasera es mucho menor en tamano que el de
la delantera, lo cual se traduce en una reduccién de sustentacion. Se observa
este efecto en los datos, el CL baja de 2,2 (Caso A, despegue, ala delantera) a
1,8 (Caso A, despegue, ala trasera). Esto es debido a la ya nombrada deflexion
de flujo que produce el ala delantera sobre la trasera.

Por tltimo, se observa otro efecto en el coeficiente de sustentacion, esta vez
sobre el ala trasera. Su reduccién en el caso de despegue cuando ambas alas se
encuentran en el mismo plano (Caso B). A continuacién en la figura 4.26, se
muestra el perfil de presiones para dicho caso:
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Figura 4.26: Campo de velocidades del caso de despegue con ambas alas en el mismo plano.

Al tener angulo de ataque, la estela del ala delantera intercepta el 16bulo de
presion del ala trasera, reduciendo asi su sustentacién. Esto es un efecto pro-
ducido también por la cercania de las alas, por tanto se podria solucionar
aumentando su separacion.

4.2.2 Coeficiente de arrastre

A continuacion se muestran las graficas con la evolucion del CD segun la po-
sicion del ala.
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Figura 4.27: Evolucion del CD del ala delantera con la posicion vertical de las alas.

Ala trasera
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Figura 4.28: Evolucién del CD del ala superior con la posiciéon vertical de las alas.

Para el ala delantera, en vuelo sin angulo de ataque, la variacién del CD es
muy poca. Esto puede parecer contraintuitivo, pero si se observan los perfiles de
presion del ala delantera en los casos A, By C en vuelo a Mach 0,8 (figura 4.29),
se puede observar que campo de presiones apenas experimenta diferencias:
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4.2 Variacion con la posicion vertical

Figura 4.29: Campo de presiones del ala delantera para los casos A B y C.

No ocurre igual con el caso de despegue. Se observa en la figura 4.27 y la
figura 4.28, que en despegue, en el caso B, cuando ambas alas se sittian en
el mismo plano, aparece un pico de CD. Se ve claramente en la figura 4.26,
que esto es debido a la interaccién entre la estela dle ala delantera con el ala
trasera.

Para el caso del ala trasera, se observan tendencias con mayor claridad. A
bajas velocidades y sin angulo de ataque, el caso de Mach 0,3, no se producen
variaciones relevantes en el CD.

Para el caso de despegue, cuando el ala trasera se sitiia por encima del ala
trasera, el drag sobre esta disminuye respecto a cuando se encuentra por debajo.
Esto se observa en la figura 4.30:
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Figura 4.30: Campo de velocidades en el caso de despegue cuando el ala superior se en-
cuentra por detrés.

En esta la figura 4.30, la estela de la primera ala intersecta con la zona del
intradds de la segunda ala. Esto implica que est4 apareciendo una zona de baja
presion en la zona inferior del ala. Como se observa en el perfil de presiones, esto
implica que se reduzca la presién en el intradés, reduciendo asi la sustentacién
v con ello la resistencia inducida.
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Figura 4.31: Campo de presiones en el caso de despegue cuando el ala superior se encuentra
por detras.

Esto resulta en una conclusién interesante: La presencia de un ala delantera
por debajo de la trasera implica una reduccién del arrastre, ademas la estela
del ala delantera afecta al intradds de la trasera.

Finalmente, el ala trasera en vuelo a Mach 0,8 experimenta una reduccién de
drag en el caso en el que ambas alas estan en el mismo plano. Para saber por
qué, es necesario observar la zona turbulenta de la estela de ambos perfiles en
dicho caso, la cual se muestra en la figura 4.32.
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Figura 4.32: Influencia de la presencia de la primera ala sobre la segunda en vuelo a Mach
0,8 en el caso B.

Se observa en la imagen, que la estela del ala delantera impacta directamen-
te con la trasera. Para entender porque esto reduce el arrastre, es necesario
comparar el campo de presion del ala trasera en los casos A, By C.
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4.2 Variacion con la posicion vertical

Figura 4.33: Campos de presion sobre el ala trasera par Mach 0,8. Casos A, B y C de
izquierda a derecha respectivamente.

En la figura 4.33, se observa que al estar en el caso B (Perfil central), la onda
de choque que aparece en el intradds se reduce, por ello la resistencia de onda
disminuye en comparacion a los casos A y C.

4.2.3 Coeficiente de momento

En este caso, pese a desplazarse verticalmente y no horizontalmente, la dis-
tancia al ala principal también varia de forma lo suficientemente significativa
como para que sea necesario independizar el CM de esta.

Se divide el momento del ala trasera entra la distancia d entre ambas.
d=+/z2+y?

Este valor depende de cada caso.

Con esto obtenemos las siguientes graficas:
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Figura 4.34: Evolucion del CM del ala delantera con la posicion vertical de las alas.

Ala trasera

CM

/ ——M=0,3
0,6

re —m-M=0,8
64 —#— Despegue
v B ﬁ—-__q—
r T T G T T 1
C B A

Figura 4.35: Evolucion del CM del ala superior con la posicion vertical de las alas.

En el estudio del coeficiente de momento, es posible advertir tres tendencias
diferenciadas segin sea del caso en despegue, crucero rapido o crucero lento.
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4.2 Variacion con la posicion vertical

Para el caso en despegue, aparece un aumento dréastico del CM a partir de la
)
posicién monoplano de las alas, esto aparece en ambas alas.

Para observar este efecto se recurre al anélisis de la velocidad en direccion Y,
en la figura 4.36 se muestra dicho contorno:
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Figura 4.36: Contorno de velocidad en direcciéon Y para el caso de despegue con el ala
trasera por debajo.

La zona de azul claro en el borde de ataque del ala representa velocidades
positivas en direcciéon Y, es decir, direccién hacia arriba. La zona azul oscuro en
el borde de ataque son velocidades negativas en direccion Y, es decir, direccion
hacia abajo. De esta forma se puede observar que el aire alrededor del ala
tiende a hacer un giro horario, lo cual implica un CM positivo sobre el ala.

De esta forma se puede establecer cierta relaciéon entre dichos lobulos de velo-
cidad y el CM de cada ala. En la figura 4.37 observamos el mismo contorno
para el caso coplanario (Caso B).
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Figura 4.37: Contorno de velocidad en direccién Y para el caso de despegue con las alas
en el mismo plano.

Como puede observarse, en este caso, para el ala delantera el 16bulo delantero
ha aumentado, mientras que para el ala trasera el aumento de la zona del borde
de salida es significativo. Aqui se puede ver el aumento del CM observado en
los datos.

Para el caso de vuelo en crucero a Mach 0,8 el CM del ala delantera aumenta
a medida que aumenta la altura del ala trasera, mientras que el CM de esta
iltima desciende. Ambas variaciones son mas bien pequenas.

Para el caso de vuelo a Mach 0,3 el CM del ala delantera se mantiene razona-
blemente constante, por el contrario el del ala trasera sufre un aumento hasta
la posiciébn monoplanaria. Esto es debido a que, el efecto del ala delantera sobre
la trasera, es mayor cuando la delantera se encuentra por debajo.
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4.3 Resumen de resultados 2D

4.3 Resumen de resultados 2D
Finalmente las conclusiones obtenidas de los calculos 2D son:

= Cuando ambos perfiles se encuentran cerca el uno del otro, la sustentacion
baja, este hecho se agrava al aumentar la velocidad o el &ngulo de ataque.

= Situar ambos perfiles cerca aumenta notablemente el arrastre a altas ve-
locidades.

= Situar el ala delantera por debajo disminuye los efectos debidos a la in-
terferencia entre dos alas.

= La sustentacion del ala delantera disminuye minimamente al estar debajo,
pese a ello sigue siendo 6ptimo situarla debajo debido al ala trasera.

» Kl ala trasera siempre experimenta mayor arrastre debido a la deflexién
que genera el ala delantera.

= Situar ambas alas en el mismo plano aumenta el CD y disminuye el CL.

= El CM disminuye, y por tanto el avién es mas estable, al situar ambas
alas mas cerca.

= El CM aumenta al situar las alas en el mismo plano, y es minimo al estar
el ala delantera por encima.

Teniendo esto en cuenta, para obtener un ala cerrada 6éptima, hay que aumentar
la distancia entre las alas. Ademas conviene situar el delantero por debajo del
trasero. De esta forma se maximiza el coeficiente de sustentaciéon y se minimiza
el de arrastre.

Esta configuraciéon maximiza el coeficiente de momento, lo cual no favorece la
estabilidad del avién, pese a ello son desventajas aceptables, ya que se puede
corregir la estabilidad mediante otros métodos y dispositivos.

o7






Capitulo 5

Configuracion calculo 3D

5.1 Posicién ala 3D

5.1.1 Geometria del ala 3D

Debido a limitaciones por potencia de calculo, el estudio 3D es de un tnico
€aso.

Para la posicién de los encastres se utiliza como referencia los resultados del
calculo 2D. En estos se concluye que la mejor configuracion posible es situar el
perfil delantero por encima del trasero. Esto pese a ser lo mas 6ptimo desde el
punto de vista aerodindmico, no lo es si analizamos el diseno general del avion:

= Al situar el ala trasera por debajo, esta recibe la estela del motor.

= Si se sitda el ala trasera por encima, se puede optar por utilizar el esta-
bilizador vertical como soporte, aumentando la distancia entre las alas.

El estudio pretende tomar consideraciones realistas para el disenio del modelo
del ala, por tanto se opta por situar el ala delantera debajo.
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Capitulo 5. Configuracion cdlculo 3D

Se utiliza pues el caso 4 de las posiciones reales para las posiciones de los en-
castres, la separacion horizontal serd de 18m y la vertical de 4, 8m.

Se toma como referencia el proyecto de [Ana Vidal Orquin 2010], y se definen
los parametros mostrados en la figura 5.1.

Dato Valor
Flecha positiva 459
Flecha negativa 30°
b/2 9m
AR 6,07

Tabla 5.1: Parametros geometricos del ala en 3D

De esta forma la flecha es suficiente para volar a M = 0, 8. Este Mach puede
ser muy alto para un avién pequerio. Sin embargo se pasara por alto este hecho,
debido a que como ya se ha comentado, no se busca analizar casos forzosamente
realistas.

5.1.2 Eleccion de punta del ala

La forma de la punta de ala es muy importante, ya que es lo que define que el
sistema alar es cerrado, y por tanto necesaria para obtener todas las ventajas
que implica.

Hay que tener distintas consideraciones en su elecciéon:

Con el fin de evitar el flujo de aire del intradés al extrados, hay que situar la
unién en la punta de ambas alas, como se aprecia en la figura 5.1.
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5.1 Posicion ala 3D

y /

Direccién de vuelo

Figura 5.1: Concepto de Joint Wing, izquierda, y Ala Cerrada, derecha

También es relevante la forma de la unién: esta puede ser inexistente si las alas
se unen mediante su diedro, o tratarse de un elemento vertical, redondeado
o directamente plano. Debido a que el diedro no es estudiado en este trabajo
y que se pretende simplificar al maximo la malla, se optard por un elemento
vertical plano que unird ambos perfiles en la punta, este elemento pasa a de-
nominarse aleta de punta de ala.

Falta determinar la inclinacién de la aleta de punta de ala. En el documento
[Schiktanz 2011], se realiza un somero estudio de este pardmetro, concluyendo
que sus implicaciones estructurales son espurias. Un estudio sobre las vibra-
ciones producidas es necesario para completar esta afirmacion. Con esto, y
buscando la simplicidad del disefio se utiliza un elemento vertical sin inclina-
cion.

El modelo 3D se realiza en inventor, y el resultado final se muestra en la figu-
ra 5.2

Este cuerpo se esculpe en una zona de mallado, y se exporta el s6lido resultante
en formato .stp, para posteriormente utilizarlo en el mallado.
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Figura 5.2: Modelo final 3D del ala.

5.2 Malla

5.2.1 Zona de mallado

Para generar la zona de mallado 3D, primero se creara una zona que encuadre
el ala, esta se muestra en la figura 5.3.Sobre esta zona se refinarad mas la malla
con el fin de precisar los calculos sobre esta.

Figura 5.3: Zona donde se refinara la malla.

Tras esto se genera el rectangulo que conforma la zona de mallado, sobre el
cual se esculpira el ala. Las medidas de dicha zona se detallan a continuacién,
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5.2 Malla

la figura 5.4 muestra sobre la vista en planta del ala las medidas en cuerdas c,
y envergaduras b. La figura 5.5 hace lo mismo pero con la vista frontal.

Figura 5.4: Vista en planta de la zona de mallado.

Figura 5.5: Vista frontal de la zona de mallado.

Finalmente, la zona de mallado queda de la siguiente forma:
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Figura 5.6: Vista isométrica de la zona de mallado.

5.2.2 Cardcteristicas del mallado

La intencién inicial del mallado 3D, era dimensionarla igual que la 2D, pero
tras realizar una malla, se comprueba que por limitaciones de hardware, no ha
sido posible generarla. Por ello, el factor principal que determinara la malla,
seréd que el ordenador pueda cargarla. Esto implica que la malla no serd 6ptima.

Dicho esto, la independencia de malla no tiene sentido, se refinara la malla lo
maximo posible, sin pasar de una malla de més de 135000Mb, que es el tamano
méaximo que permite el ordenador. Tras ello se utilizara la opcién pholyedra,
para reducir atn mas su tamano. Los datos de la malla quedan asi:
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5.2 Malla

Malla
General
Tamafio 3m
Grow rate 1,2
Body sizing
Tamafio 0,3m
Grow rate 1,1
Face sizing
Tamario 0,3m
Inflation
Grosor de la primera capa 0,1m
Ratio de aspeco de la primera capa 6

Tabla 5.2: Datos de la malla 3D

A continuacion se muestra un corte de la malla que incluye el ala trasera, donde
se aprecia su estructura.
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Figura 5.7: Datos de la malla 3d.

65



Capitulo 5. Configuracion cdlculo 3D

5.3 Setup

Para el setup se utilizara la misma configuraciéon expuesta en la seccién 5.3,
con la diferencia de que ahora se trata de un entorno 3D.

Se diferenciaran dos condiciones de contorno distintas:

1. Los cinco lados que no estan en contacto con el ala, tendran la condicién
de campo lejano que se configuraba en 2D. En esta se especifica el Mach
de vuelo y el dngulo de ataque.

2. El lado que estd en contacto con el ala, donde se sitiian los encastres,
tendra una condicién de contorno de simetria. De esta forma el calculo
interpreta que el ala es completa, a pesar de solo estar modelada la mitad.
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Capitulo 6

Resultados 3D

A continuacién, en esta seccion se exponen los resultados del estudio del ala
3D.

Es necesario recordar, que debido a la potencia del hardware utilizado, la pre-
cisiéon de la malla no es la é6ptima. Por ello, los resultados expuestos a conti-
nuacién tendran un valor tan solo cualitativo.

Se observaran los contornos de presion o de velocidades segiin se considere
necesario. Estos se encontraran en planos longitudinales. El primero se situara
en el encastre, el segundo a 1 metro de este y el tercero cerca de la punta de
pala (A 8 metros del encastre). A partir de ahora se denominan a estos planos
A By C respectivamente, como se ilustra en la figura 6.1.
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Encastre Punta de ala

Figura 6.1: Vista de planta del ala. Posicion de los planos sobre los cuales se observara los
contornos de presiones y velocidades.

6.1 Caso de vuelo en crucero a Mach 0,8

En este apartado se muestran los resultados obtenidos para el caso de vuelo
en crucero a Mach 0,8.

Plano A

En la figura 6.2, se muestra el contorno de presiones en el plano A, para el caso
de vuelo a Mach 0,8.
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6.1 Caso de vuelo en crucero a Mach 0,8

Figura 6.2: Contorno de presiones para una seccion situada en el plano A, en vuelo a Mach
0,8.

Se observa claramente una zona de bajas presiones sobre el ala trasera. Esto
se atribuye a la aparicién de una zona supersénicas. También se observa una
pequetia onda de choque en el intrados. En el ala delantera hay una zona de
baja presion sobre el extradoés situada cerca del borde de fuga.

Una posible explicacion de este fendmeno, es la flecha del ala. A diferencia del
ala 2D, el ala 3D tiene flecha. Esta es menor en el ala trasera, por ello aparece
antes una zona supersonica sobre esta.

Dado que el ala es 3D la flecha reduce el Mach efectivo que observa el perfil.

En el caso del ala delantera:

0,8 x Cos(45°) = 0, 56
En el caso del ala trasera:

0,8 % Cos(30°) = 0,69

Por tanto, los Mach de vuelo de cada ala son distintos. Estos valores explican
porqué en el ala 3D, el perfil trasero tiene zonas supersénicas en comparaciéon
con el delantero. Esto se observa en la imagen figura 6.3 donde se ve el contorno
de Mach, en el vuelo en crucero a Mach 0,8.
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ANSYS

R19.1
Academic

Figura 6.3: Contorno de Mach, sobre el plano A, en vuelo a Mach 0,8.

Como se ha comentado, esto es debido a que el ala trasera tiene una flecha
menor, y la velocidad en direccién transversal experimentada por esta, es mayor
que la delantera.

No se puede extrapolar esta conclusion de forma general. Antes es necesario
determinar, si este efecto es debido en su totalidad a la flecha, como se ha
expuesto, o a la presencia del encastre, que puede tener mas o menos influencia.
Se plantea pues como variable de un andlisis posterior.

Plano B

En la figura 6.4, se muestra el contorno de presiones en el plano B, para el caso
de vuelo a Mach 0,8.
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6.1 Caso de vuelo en crucero a Mach 0,8

Figura 6.4: Contorno de presiones para una seccion situada en el plano B, en vuelo a Mach
0,8.

Al encontrarse el plano B més alejado del encastre, la distancia entre ambos
perfiles disminuye. Se observan diferencias en comparaciéon al caso del plano
A. El tamano de la zona de baja presion sobre el extrados del ala trasera, ha
disminuido.

Para comprobarlo, se observa el contorno de Mach en la figura 6.5, se observa
que el Mach sobre el ala trasera ha disminuido.
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ANSYS

R19.1
Academic

Figura 6.5: Contorno de Mach, sobre el plano B, en vuelo a Mach 0,8.

Se puede extrapolar, que al alejarse el plano del encastre, disminuye la velo-
cidad sobre el extrados del ala trasera. Para confirmarlo se debe observar el
plano C.
Plano C

En la figura 6.6, se muestra el contorno de presiones en el plano C, para el caso
de vuelo a Mach 0,8.
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6.1 Caso de vuelo en crucero a Mach 0,8

Figura 6.6: Contorno de presiones para una seccion situada en el plano C, en vuelo a Mach
0,8.

En comparacién con el plano B, ha disminuido el tamano de la zona de baja
presion del extrados del ala trasera. A cambio ha aparecido una zona de baja
presion en el intrados.

En la figura 6.7 se observa el contorno de Mach. Se percibe que el Mach sobre
el extradés del ala trasera en el plano C, ha disminuido respecto al plano B.
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ANSYS

R19.1

Academic

Figura 6.7: Contorno de Mach, sobre el plano C, en vuelo a Mach 0,8.

Esto confirma que aumentar la distancia al encastre, disminuye la onda de
choque sobre el perfil trasero. Para observar mejor este efecto, se muestra en
la figura 6.9 y la figura 6.8, la presion sobre la superficie de ambas alas.
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Figura 6.8: Contorno de presiones, sobre la superficie del ala delantera, en vuelo a Mach
0,8.

Se confirma que aparece una zona de baja presion cerca del encastre. Ademéas
la zona de baja presién sobre el extradés disminuye ligeramente a lo largo del
encastre, hasta pricticamente desaparecer en la punta de ala.
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Figura 6.9: Contorno de presiones, sobre la superficie del ala trasera, en vuelo a Mach 0,8.

En el ala trasera, la zona de menor presiéon no esta sobre el encastre, sino
ligeramente alejada de este. A partir de ese punto, disminuye a lo largo de la
envergadura. Al llegar a la punta de ala, aparece una repentina zona de baja
presiéon sobre el extrados del ala.

Para determinar la razén de este fenémeno es necesario un estudio més deta-
llado.

Se puede extraer conclusiones interesantes de este efecto, que se comentaran
posteriormente en la seccién 6.3.

6.2 Caso de vuelo en despegue
En este apartado se muestran los resultados obtenidos para el caso de vuelo

en despegue. Se mostrardn también los perfiles de velocidades dado que se
observan resultados interesantes.
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6.2 Caso de vuelo en despegue

Plano A

En la figura 6.10, se muestra el contorno de presiones en el plano A, para el
caso de vuelo en despegue.

o 4

=

I

Figura 6.10: Contorno de presiones para una seccion situada en el plano A, en vuelo en
despegue.

En el caso del contorno de presiones el resultado es similar al observado en la
seccion 6.1.

En el perfil delantero se advierte una zona de baja presién menor en compara-
cién con el perfil trasero. Esto es debido a lo comentado en la subseccion 1.3.1
acerca de la flecha alar. Este efecto se observara también en los planos longi-
tudinals B y C, por ello se omitira su justificacion, dado que es redundante.

En la figura 6.11, se muestra el contorno de velocidades en el plano A, para el
caso de vuelo en despegue.
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Figura 6.11: Contorno de velocidades para una seccion situada en el plano A, en vuelo en
despegue.

Se observa un gran desprendimiento de capa limite en el ala trasera. Esto es
debido a que el ala delantera modifica la direccién del flujo delante del ala
trasera, provocando el desprendimiento.

Plano B

En la figura 6.12, se muestra el contorno de presiones en el plano B, para el
caso de vuelo en despegue.
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6.2 Caso de vuelo en despegue

Figura 6.12: Contorno de presiones para una seccion situada en el plano B, en vuelo en
despegue.

En este caso las zonas de baja presién sobre ambas alas disminuyen de tamano.
Como cabe esperar este resultado es andlogo al expuesto en la seccién 6.1. Se
observa ademas que el 16bulo de baja presion del ala delantera ha aumentado,
v ahora se parece més al del ala trasera.

En la figura 6.13, se muestra el contorno de velocidades en el plano B, para el
caso de vuelo en despegue.

Figura 6.13: Contorno de velocidades para una seccion situada en el plano B, en vuelo en
despegue.
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En comparacion con los resultados sobre el plano A, ahora no se produce el
desprendimiento de capa limite sobre el ala trasera. Esto refuerza la hipotesis
de que dicho desprendimiento, se produce a causa de la cercania al encastre,
donde se encuentra el limite de la zona de calculo.

Plano C

En la figura 6.14, se muestra el contorno de presiones en el plano C, para el
caso de vuelo en despegue.

Figura 6.14: Contorno de presiones para una seccion situada en el plano C, en vuelo en
despegue.

Se observa que la zona de baja presion del ala trasera és mayor que la del ala
delantera. En comparacién con el plano B, ahora ambas zonas han disminuido
de tamano. Se confirma la tendencia observada en la seccién 6.1: La diferencia
de presiéon entre el extradés y el intradés de ambas alas, disminuye a medida
que el plano de andlisis se acerca a la punta de ala.

En la figura 6.15, se muestra el contorno de velocidades en el plano C, para el
caso de vuelo en despegue.
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6.2 Caso de vuelo en despegue

Figura 6.15: Contorno de velocidades para una seccién situada en el plano C, en vuelo en
despegue.

En el contorno de velocidades, se observa que ahora el desprendimiento de
capa limite se produce sobre el ala delantera. En este caso tampoco se puede
confirmar la razéon de este suceso. A priori, con la informacién disponible, se
puede suponer que es debido la presencia del dispositivo de unién entre ambas
alas. Para determinar esta conclusiéon, es necesario un anélisis més profundo
centrado en este dispositivo.

Para comprobar si esto ocurre a altas velocidades, en la figura 6.16, se muestra
el mismo contorno de velocidades en el plano C, pero para vuelo a Mach 0,8.
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Figura 6.16: Contorno de velocidades para una seccién situada en el plano C, en vuelo en
a Mach 0,8.

Se observa que no ocurre el desprendimiento. En este caso el fenémeno predo-
nimante es la aparicion de la onda de choque. Como se observo en la figura 6.7.

6.3 Resumen de resultados 3D
Finalmente, se han comprobado las siguientes tendencias:

= Aparece un efecto no observado en los resultados 2D del capitulo 5. La
flecha del ala 3D, disminuye la velocidad transversal que ven los perfiles,
y con ello la diferencia de presiones entre el extradoés y intradds de ambos
perfiles. Este efecto es mayor en el ala delantera, por tener mayor flecha.

= Al alejar el plano de anélisis del encastre de las alas, disminuye la velo-
cidad en el extrados del ala, con ello la zona de baja presién sobre el ala
también se reduce.

= Aparecen dos puntos del extradés donde la presion es especialmente baja.
Estos se sittian en el encastre del ala trasera y la punta del ala delantera.

= Fn condiciones de despegue se produce un desprendimiento sobre los per-
files. Cerca de punta de ala, aparece en el ala delantera. Cerca del encastre
aparece sobre la trasera.
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6.3 Resumen de resultados 3D

Es interesante el efecto comentado en el primer punto. El tener una flecha
distinta en el ala delantera y trasera, genera diferente sustentacién en las dos
alas. Esto puede tener aplicaciones interesantes, ya que modifica el coeficiente
de momento. Mediante alas de geometria variable, se podrian utilizar las alas
como control del cabeceo del avién, para aumentar su redundancia. O bien
como una forma de trimar el cabeceo para compensar la carga del avion.
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Capitulo 7

Conclusion

Finalmente, tras observar los resultados obtenidos mediante el estudio CFD,
se pueden extraer algunas conclusiones tanto referentes a los resultados, como
a el método utilizado.

Para empezar, la cuestiéon que plantea este trabajo es, como varian los parame-
ros aerodindmicos de un ala cerrada con su geometria. Con el trabajo realizado
no es posible dar una respuesta directa a dicha pregunta.

Por un lado, debido a las limitaciones del ordenador. La capacidad del hardwa-
re permite realizar mallas lo suficientemente precisas como para obtener unos
resultados cualitativos, pero no cuantitativos. Esto dificulta el hecho de com-
parar resultados que no se hayan obtenido mediante los mismos setups, ya que
el orden del error puede ser muy distinto. Como es el caso de la comparacion
entre los resultados 2D y 3D, para los primeros fue posible obtener una malla
correctamente refinada, pero para los ultimos no, por tanto cabe esperar que
la comparacién entre ambos sea mas bien imprecisa.

Por otro lado, para realizar un estudio de tal magnitud seria necesario estudiar
una amplia gama de parametros. Al disponer de dos alas conectadas entre si, no
solo aumenta el niimero de caracteristicas que determinan la aerodinamica del
conjunto, sino tambien el niimero de interacciones entre ellas. Es practicamente
imposible realizar un estudio de todas ellas en un tiempo tan breve, por ello seré
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de vital importancia la propuesta de trabajos futuros, que no solo ampliaran,
sino que completaran la informacién de este estudio.

Ademés se ha descubierto una posible aplicacion para este tipo de sistema
alar: La inclusion de un sistema de geometria variable, ofrece otra forma de
modificar el coeficiente de momento del avion, aumentando el control sobre
este.

En cuanto a los resultados, se han observado distintas tendencias y fenémenos
mostrados a continuacién:

Situar las alas cerca disminuye la eficiencia aerodinamica, este fendémeno se
acenttia cuando ambas alas se encuentran una encima de otra al volar a altas
velocidades. Por tanto es aconsejable que la punta de union entre ambas alas sea
un elemento inclinado, de forma que las puntas de ala se encuentren alejadas.

El ala trasera experimenta una deflexiéon de flujo a causa de la presencia del
ala delantera, obteniendo aumento de la sustentacién y del arrastre.

Todos los efectos generados por la interferéncia entre las dos alas se atenuan
al situar el ala delantera por debajo.

Al observar los datos del calculo en 3D, se ha observado que se aproxima mucho
a la tendencia estudiada en 2D. Cobrando mayor importancia los efectos de
la deflexién de flujo. Y destacando también el efecto del elemento de unién
de las alas, que favorece los gradientes de presion adversa en el ala inferior.
Esto puede ser causado por el disenio de dicho elemento, que en este estudio es
una placa, por tanto serd necesario estudiar la forma de dicho elemento para
comprobar el alcance de este efecto.

Como se ha comentado previamente, es importante la determinacién de los
estudios futuros a realizar. Son muchos los factores a tener en cuenta. A nivel
geométricos, hay pardmetros que aun no han sido estudiados. Seria necesario
analizar el efecto de los siguientes parametros para comprobar el efecto en la
aerodindmica:

FEl angulo de ataque de cada ala por separado.

La inclinacion de la unién entre ambas alas.

La forma de la unién de ambas alas.

La envergadura de cada ala por separado.
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s La cuerda de cada ala.
= El dihedro de cada ala.

= La separacién entre las puntas de ala.

También es necesario completar ciertos aspectos relacionados con la metodo-
logia que no se han tenido en cuenta. Por un lado la falta de precisién de los
célculos, limitada por el hardware utilizado, esta se podria solucionar realizan-
do el resto de calculos con un hardware més potente, o bien, realizando todas
las comparaciones desde un punto de vista cualitativo, para posteriormente,
dedicar un estudio a realizar un calculo méas preciso sobre los casos de més
relevancia. Esta seria una forma interesante de ahorrar costes, lo cual es una
ventaja per se del calculo CFD.

Por otro lado, las condiciones de vuelo son un parametro importante. Si el
objetivo fuera disenar un aparato, se pueden acotar mediante la misiéon. Para
el caso de un estudio mas amplio, es necesario abarcar mas casos. Primero
mediante un estudio bibliografico, ya realizado en este trabajo, donde se puede
acotar en que condiciones se puede encontrar un avién con ala cerrada. Se-
gundo, utilizando dichos limites para establecer ciertas condiciones arbitrarias
donde puedan ser relevantes los resultados.

Cabe destacar, que los dos apartados anteriores, geometria y condiciones de
vuelo, no se pueden abordar independientemente, la definiciéon de uno afecta al
otro. Por tanto es necesario realizar cierta iteracion con ellos. Se puede apreciar
con ello el gran tamano del campo a estudiar.

Por ultimo se deben validar los célculos, realizando modelos del tunel de viento.
Otra vez desde el punto de vista econémico, lo 6ptimo no es realizar valida-
cion de todos los célculos realizados, ya que los anélisis son desde un punto
cualitativo, por tanto, tras realizar los estudios pertinentes, y obtener los casos
més relevantes, estos serian los que se validarian. Con ello se ahorraria coste y
tiempo.
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Capitulo 8

Presupuesto

En el proyecto, los procedimientos empleados implican un coste, tanto de per-
sonal, como de licencias como de material, aqui se listan dichos costes.

Definicion: Medida [h] |Coste unitario [€/h] |Coste total [€]

Estudiante de 100 12 1200

Ingenieria

Aeroespacial

Licencia de software 20 2 40
Total 1240

Tabla 8.1: Costes asociados a la busqueda de informacién y al desarrollo de los modelos
CAD

Definicion: Medida [h] |Coste unitario [€/h] |Coste total [£€]

Estudiante de 120 12 1440

Ingenieria

Aeroespacial

Licencia de software 40 2 80
Total 1520

Tabla 8.2: Costes asociados al proceso de mallado
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Definicion: Medida [h] |Coste unitario [€/h] |Coste total [€]
Estudiante de 150 12 1800
Ingenieria

Aeroespacial

Lector de TFG 15 30 450
Licencia de software 50 2 100
Total 2350

Tabla 8.3: Costes asociados al proceso de setup del calculo

Definicion: Medida [h] |Coste unitario [€/h] |Coste total [€]
Estudiante de 300 12 3600
Ingenieria

Aeroespacial

Lector de TFG 5 30 150
Licencia de software 100 2 200
Total 3950

Tabla 8.4: Costes asociados al postproceso y a la redaccién del trabajo

Definicidn: Medida [u] |Coste unitario [€/u] |Coste total [£€]
Portatil 1 900 900
Total 900

Tabla 8.5: Costes asociados al material utilizado para realizar el trabajo

Finalmente el coste total del trabajo asciende a 9960€. Destinandose 420€a la
licencia.
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