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Abstract

The use of RPAS aircraft is booming due to the numerous missions they can accom-
plish. As a consequence of that, the HERMES UPV group established in the Polytechnic
University of Valencia has decided to design an aircraft of this kind in order to compete
in the UAS Challenge contest. The current project allows to know if the design finally
obtained fulfills the needs of performance requirements imposed by the competition.
Nevertheless, the main aim is to be able to know the differences obtained in these
perfomances once a system with distributed populsion has been implemented. This
distributed propulsion consists of distributing the thrust throughout the wing span.
After analyzing the problem in CFD, it is achieved either a 22.7 % reduction in take
off distance or a 20 % in landing distance, compared to a system without distributed
porpulsion. However, the cruise effectiveness suffers a deterioration due to the increa-
sed drag from an angle of attack of 3° approximately. Thus, a distributed propulsion
system without a propeller at the wingtip provokes a high capacity of operation in
landing and take-off conditions as well as in demanding maneuvers while being detri-
mental in cruise effectiveness.
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Resumen

La utilizacion de aeronaves RPAS se encuentra en auge debido a las numerosas
misiones que pueden llegar a realizar. Por ello, el grupo HERMES UPV de la Uni-
versitat Politéctica de Valéncia ha decidido disenar una aeronave de este tipo con el
fin de competir en el concurso UAS Challenge. El trabajo presente permite conocer si
el diseno finalmente obtenido cumple los requerimientos de actuacién impuestos por
la competicién. No obstante, el objetivo principal es poder conocer las diferencias ob-
tenidas en dichas actuaciones tras una implementacién de un sistema con propulsién
distribuida, consistiendo este en distribuir el empuje a lo largo de la envergadura alar.
Tras el andlisis del problema en CFD, se consigue una reduccion del 22.7 % en la dis-
tancia de despegue y 20 % en aterrizaje, en comparacién con un sistema sin propulsion
distribuida. No obstante, se disminuye la operatividad en crucero debido al aumento
de la resistencia a partir de un angulo de ataque de 3° aproximadamente. Asi pues,
un sistema con propulsion distribuida, sin hélice en punta de ala, provoca una alta
capacidad de operacion en condiciones de aterrizaje, despegue y maniobras exigentes,
perjudicando la capacidad en crucero.
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Resum

La utilitzacié d’aeronaus RPAS es troba en auge degut a les nombroses missions que
poden arribar a realitzar. Per aixo, el grup HERMES UPV de la Universitat Politécnica
de Valéncia decidit dissenyar una aeronau d’aquest tipus amb la finalitat de competir
en el concurs UAS Challenge. El treball present permet conéixer si el disseny finalment
obtingut compleix els requeriments d’actuacié imposats per la competicié. No obstant
aixo, 'objectiu principal és poder conéixer les diferencies obtingudes en aquestes actua-
cions després d’una implementacié d’un sistema amb propulsié distribuida, consistint
est a distribuir 'empenyiment al llarg de I'envergadura alar. Després de 'analisi del
problema en CFD, s’aconsegueix una reduccié del 22.7 % en la distancia d’enlairament
i 20 % en aterratge, en comparacié amb un sistema sense propulsié distribuida. No
obstant aixo, es disminueix 1'operativitat en creuer degut a I'augment de la resisténcia
a partir d’'un angle d’atac de 3° aproximadament. Aixi doncs,un sistema amb propulsié
distribuida, sense helice en punta d’ala, provoca una alta capacitat d’operacié en con-
dicions d’aterratge, enlairament i maniobres exigents,perjudicant la capacitat en creuer.

Paraules clau
RPAS, propulsié distribuida, DEP, actuacions d’aeronaus
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Parte 1

Memoria



Capitulo 1

Introduccién y objetivos

1.1. Introduccion

El presente documento representa el estudio de viabilidad al imple-
mentar en una aeronave pilotada por control remoto -RPA, del inglés
Remotely Piloted Aircraft- una planta motriz basada en el sistema de
propulsion eléctrica distribuida PED.

Concretamente, el analisis corresponde a la obtencién de las posibles
diferencias existentes en el diagrama de actuaciones de una aeronave,
concretamente en RPA de menor de 25 kg segiin la normativa para uti-
lizacién de drones recogida Espana (2017). A través de estos resulta-
dos, se pretende evaluar si se obtiene algunas diferencias -ventajosas y/o
desfavorables- entre aeronaves de bajo peso al despegue -MTOW, del
inglés Mazximum Take off Weight- con monomotor y aeronaves MTOW
con propulsion eléctrica distribuida.

En primer lugar, se introduce al lector en los acontecimientos que
han precedido y que han despertado en el autor un interés en el tema
en cuestion. Esto involucra tanto una descripcion del modelo de sistema
de aeronave con control remoto utilizado -RPAS, del inglés Remotely
Piloted Aircraft System-, asi como los conceptos que giran en torno a la
idea de un sistema de propulsion distribuida.



1.2. OBJETIVOS 2

Una vez esto, se describe las bases sobre las que descansa el marco
tedrico necesario para la compresion completa del documento. A través
de estas herramientas, se desarrolla la metodologia seguida, indicando
con claridad las simplificaciones y procedimientos tomados, llegandose
finalmente a unos resultados que permiten afirmar unas conclusiones.

A continuacién se procede a explicar con mayor claridad los objetivos
principales y secundarios que se esperan obtener con este trabajo.

1.2. Objetivos

En el analisis de resultados -véase seccién 6- se va a poder reflejar el
cumplimiento de los objetivos. Estos se dividen en:

1.2.1. Objetivo principal

El objetivo principal, como ya se ha adelantado en 1.1, es poder obte-
ner conclusiones acerca de las consecuencias que acarrea el disenar una
aeronave con una propulsion en la que la planta motriz se divide a lo
largo de toda su envergadura. En el apartado 2.1.2 se pone de manifies-
to algunas de las ventajas que ya han sido analizadas en vehiculos de
tamano reducido, asi como estudios varios realizados por otros autores.

Por lo tanto, se pretende ver el reflejo de ciertas mejoras en las ac-
tuaciones de una aeronave RPAS.

1.2.2. Objetivo secundario

Dado que es necesario una aeronave modelo para poder comparar las
posibles diferencias, parte del trabajo se va a dedicar a obtener el diagra-
ma de actuaciones de la aeronave ya disenada por el grupo HERMES-
UPV -véase la seccion 2.2-.

A partir de esta aeronave, el objetivo es obtener su modelo de pro-
pulsiéon y modelo aerodinamico para poder conseguir conclusiones de las
competencias adquiridas.
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Estas tienen como objetivo poder hacer frente a la competiciéon UAS
Challenge, cuyo proposito se refleja en la seccion 2.3.

Asi pues, se pretende averiguar si es posible llevar a cabo algunos de
los requisitos que impone la organizacion de la competicion con existo.
Ademas, a través del objetivo primario, el grupo HERMES-UPV podria
ver la posibilidad de implementar un sistema PED.

1.3. Estructura del trabajo

En este aparatado se pretende definir cual va a ser la estructura que
defina el trabajo completo. Este se puede dividir en tres documentos bien
diferenciados:

Memoria

En la memoria se puede encontrar una serie de capitulos que descri-
ben la introduccion, desarrollo y conclusion del proyecto.

El primer y segundo capitulo suponen una introduccion tanto al docu-
mento como a la idea de la que se basa el objetivo principal, la propulsion
distribuida.

El tercer y cuarto capitulo reflejan las herramientas y los conceptos
utilizados por el autor para poder realizar el trabajo. Asi, se permite
poner en contexto todo los resultados que se obtienen posteriormente.

Finalmente, el quinto y sexto capitulo hacen referencia a la ejecucion,
resolucién y conclusion de proyecto. Son por lo tanto unas de las partes
mas importantes de todo el trabajo.

Pliego de condiciones

En el pliego de condiciones se incluye la normativa referida a la seguri-
dad y salud laboral. Ademas, se expone el impacto ecologico del proyecto.
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Presupuesto

En esta parte se recoge el presupuesto del trabajo final de grado. Es
decir, el coste econémico que ha supuesto realizar la investigacion del
proyecto.

Apéndices

En esta parte se encuentran conceptos tedricos complementarios a
los aportados por el marco tedrico, sin los cuales puede seguirse a la
perfeccion el trabajo académico realizado. Sin embargo, permiten ver de
forma mas especifica el procedimiento y el material utilizado por el autor.

Planos

A lo largo del proyecto se realizan procedimientos que necesitan en
todo momento de datos geométricos de la aeronave. Por ello, en esta
parte se aportan los valores principales de estos datos, asi como la geo-
metria en tres plantas del vehiculo.




Capitulo 2

Antecedentes

Es necesario realizar una breve explicacién de la historia del tipo de
aeronave utilizado como modelo en el presente trabajo. A su vez, se pre-
tende dar a conocer el estado actual de la propulsion distribuida y como
se ha visto influenciada a lo largo de los anos.

Finalmente, es presentada la aeronave modelo del trabajo HERMES-
UPYV, junto con la competicién que ha causado la creacion de dicho RPA.
En este apartado, se definen los criterios a tener en cuenta a la hora de
obtener conclusiones referentes al objetivo secundario.

2.1. Estado del arte

2.1.1. Historia de los RPA y UAV

Una aeronave RPA puede ser considerada a su vez como un UAV -del
inglés, Unmanned aerial vehicle-. Es decir, un RPA debe de ser definido
necesariamente como un vehiculo aéreo no tripulado.

El primer UAV datado en la historia fue fabricado en 1849, por parte
del ejército austriaco con el fin de bombardear la ciudad de Venecia. La
aeronave consistia en un globo aerostatico con capacidad para sujetar
una bomba de maximo 14 kg. Fueron lanzadas aproximadamente 200
UAVs y solo uno consiguié cumplir su objetivo (Wikipedia (2020c¢)).
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Anos mas tarde, a principio de 1900, comenzaron a ser utilizados co-
mo objetivos para entrenamiento militar. Asi pues, en la Primera Guerra
Mundial, se desarroll6 un UAV capaz de explosionar en un momento pre-
determinado por la compania Dayton- Wright Airplane.

Sin embargo, aunque fueran aeronaves no tripuladas, no eran pilota-
das de forma remota. Fue en 1935 cuando se construyé el primer vehiculo
pilotado remotamente por la estrella de cine y amante de las aeronaves
Reginald Denny, conocido con el nombre de Radioplane OQ-2.

Posteriormente, a partir de 1980, los UAV pasaron a ser cada vez
mas accesibles y menos costosos debido a su alta utilizaciéon por otros
gobiernos como el de Israel, también con propositos militares.

Aunque hasta este momento los UAV y RPA han tenido tinicamente
aplicacién militar, actualmente se han desarrollado ideas para su utili-
zacion en envios de paquetes -por parte de la compania Amazon- o para
rodar grabaciones de peliculas (O’Donnell (2019)).

2.1.2. Propulsion distribuida

Desde comienzos de la aviacion, las aeronaves se han visto modifi-
cadas tanto en el ambito estructural como en el ambito propulsivo. Es
este ultimo el que ha propiciado la creacién de motores turboreactor,
turboejes y turbofan. No obstante, cabe la posibilidad de poder realizar
avances tecnologicos en el sistema propulsivo y no necesariamente mo-
dificando la fuente de empuje.

La propulsion distribuida -en inglés Distributed Propulsion, DP- pue-
de ser realmente definida como la instalacion de mas de un motor en una
aeronave a lo largo de su envergadura alar. Sin embargo, pueden haber

configuraciones los cuales no proporcionan ningtin tipo de ventaja (Kim
y cols. (2016)).

Por otro lado, segin es definido en Kim (2010), la propulsién distri-
buida puede clasificarse en:
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a) Vehiculos con escape de motor por el borde de salida del ala.

b) Aeronaves con el propulsor integrado en el ala.

c¢) Aviones basados en multiples fuentes de empuje distribuidos en la en-
vergadura alar.

En este proyecto, se aplica la DP del tercer caso -véase la seccion 5.1-.

Fue en 1924 cuando Manzel propone la utilizacion de unidades mul-
tiples de potencia en dirigibles para poder ascender evitando pistas de
despegue especiales. Posteriormente, Altieri realiza algo similar, aumen-
tando los motores en las aeronaves. No obstante, no se observa ninguna
otra aplicacion mas que para aumentar el empuje en el vehiculo y la
seguridad en el aterrizaje (S.Gohardani y cols. (2010)).

A partir de 1954, Griffith remplazo las hélices por turbinas de gas. Es
a partir de este momento cuando se ve la propulsion distribuida como un
modo de reducir la distancia de despegue y el consumo de combustible.
La NASA -del inglés, National Aeronautics and Space Administration-
comienza en 1998 a mostrar interés mediante el estudio de interaccién e
integracién de la propulsion en la estructura del avién (F.Yaros y cols.

(1998)).

Figura 2.1: Concepto N3-X con propulsion distribuida (Felder y cols. (2009))

A consecuencia de esto, surgen numerosos desarrollos de aeronaves
con diferentes geometrias peculiares.
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Un ejemplo claro es el desarrollo de aviones con fuselaje integrado
junto a propulsion distribuida y succiéon de la capa limite -véase figura
2.1-.

Con el fin de obtener una soluciéon afin con el medio ambiente, no
solo por la anulacién de emisiéon de cualquier producto contaminante,
sino también por la reduccion de ruido, se empieza a utilizar motores
eléctricos en la propulsion distribuida.

Esta fuente de energia tiene la capacidad de poder ser almacenada en
numerosas formas -baterias, capacitores, etc-, ademas de que las hélices
-también pueden ser utilizados fans- no tienen porqué compartir una
transmision mecéanica (Kim y cols. (2016)).

Actualmente, la densidad de las baterias para la aplicacién sobre ae-
ronaves de gran tamano pueden acarrear un gran peso, y por lo tanto,
costes anadidos. Aunque existan investigaciones y desarrollos para fo-
mentar motores eléctricos como el realizado por la NASA y Rolls Royce
(Wikipedia (2020a)), la aviacién comercial eléctrica a gran escala sigue
pareciendo un objetivo a medio-largo plazo.

va
s

o

-~

Figura 2.2: Aeronave X-57 Maxwell. Ejemplo de PED en aviones de tamafo reducidos
(Wikipedia (2020b))

No obstante, la PED esta siendo altamente recomendada en aviones
de bajo peso -véase figura 2.2- con el propésito de aumentar la eficien-
cia y conseguir un interaccion estructura-motor que permita mejoras las
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condiciones operativas de las aeronaves. Diversos estudios como Vecchia
y cols. (2017), afirman que, configuraciones con propulsién distribuida
junto con la localizacion de motores en punta de ala favorecen a reducir
la resistencia inducida asi como aumentar el coeficiente de sustentacion
maxima.

Estos resultados se corresponden con otros como Baris (2017) en el
que establece una reduccién de la resistencia inducida debido a los mo-
tores eléctricos en las puntas del ala. No obstante, parece concluir que
la PED favorece al aumento de peso.

Todo los resultados anteriormente nombrados puede acarrear diversas
modificaciones de diseno en la aeronave con el fin de mejorar aspectos
como el peso, costes, etc. Las variaciones suelen provenir principalmente
del ala principal, optimizando el perfil o incluso el area alar.

2.2. HERMES UPV

El disenio de aeronave base que va a ser analizado, como ya se ha

comentado, es el prototipo realizado por el grupo de generacion espon-
tanea, HERMES UPYV.

HERMES UPYV es un proyecto que comenzo en el 2018 con el fin de
disenar, fabricar y operar un UAV para ser presentado en la competi-
cion UAS Challenge. El objetivo principal es que la aeronave realice un
vuelo auténomo, el cual ha sido programado atendiendo a la misiéon del
vehiculo, pudiéndose realizar también control desde tierra.

Asi pues, seguin sus disenadores, esta aeronave operara con un MTOW
de entre 7 y 10 kg. No obstante, en el presente trabajo también se expone
un breve cédlculo de su envolvente de vuelo y diagrama de actuaciones
con una MTOW de 13 kg, con el fin de poder ver si fuera posible operar
el UAV en alguna otra situacién mas exigente. El equipo esta formado
por 50 estudiantes de la Universitat Politectica de Valéncia, involucrando
las ramas de Ingenieria Aeroespacial, Mecanica, Desarrollo de Productos,
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Diseno Industrial y Bellas Artes. Todos sus miembros se estructuran en
diferentes subgrupos, siendo estos:

» Computer-aided design (CAD)

Fabricacion

Estructuras

Avidnica

Aerodinamica

Imagen y coordinacion

Tras todo el trabajo necesario de diseno, andlisis y fabricacion se
obtiene el siguiente resultado,

Figura 2.3: Diseno final del vehiculo HERMES UPV. Geometria base para el estudio de las
actuaciones

2.3. Competicion UAS Challenge

La aeronave de la figura 2.3 serd presentada en la competicién UAS
Challenge. Los requerimientos de diseno de este proyecto suponen una
base para la realizacion del trabajo académico presente ya que, con el
fin de poder llevar una comparacion de las posibles diferencias entre una
configuracién con propulsiéon distribuida y una configuracion estandar, es
necesario realizar una serie de calculos en unas determinadas condiciones
de vuelo impuestas. Asi pues, con objetivo de poder cumplir unos de los
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objetivos de este proyecto, es crucial poder afirmar que HERMES-UPV
volara cumpliendo todos los requerimientos.

El reglamento UAS Challege, definido por la Institution of Mechanical
Engineers de Londres, establece la necesidad de que el maximo MTOW
sea 10 kg, variando dicho peso dependiendo de la carga de pago portada
en cada momento.

Por otro lado, los requerimientos de operacién son los relevantes para
poder confirmar su capacidad de actuacion, siendo los principales para
el proyecto los siguientes:

Despegue y aterrizaje

El vehiculo debe de ser capaz de despegar y aterrizar en un area de
30x30 m. Esto supone uno de los criterios que permitan ver, una vez rea-
lizado los calculos pertinentes, si es capaz la aeronave de cumplir dicho
objetivo segun sus posibles configuraciones. Posteriormente, se pretende
observar si se encuentra alguna mejora en un despegue con propulsion
distribuida, con las salvedades expuestas en el apartado 5.1.2.

Ascenso y planeo

Este supone un examen de la eficiencia en vuelo. El ascenso, sin nin-
guna especificacion de la pendiente requerida, debe de ascender hasta
una altitud de 120 m. A partir de aqui, tras un vuelo rectilinea y nivela-
do, se procede, sin motor alguno, a realizar un planeo hasta su aterrizaje.
La puntuacién obtenida en este apartado es proporcional al ratio x/y,
siendo x la distancia recorrida horizontalmente durante el planeo e y la
altitud desde la que comienza a realizar el planeo.

Crucero

Se debe de realizar un crucero de minimo 6 m de altitud y maximo
120 m. Sin embargo, es necesario ir volando a una altitud de 15 m cuando
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se lleve a cabo el desprendimiento de la carga de pago. Por ello, se
analizara, tras la obtencion de los resultados, si es posible conseguir
tal propésito. Ademads, es posible obtener una puntuacién méaxima si se
consigue realizar un vuelo estable a una velocidad maxima de 31 m/s,
siendo este también un requerimiento a tener en cuenta.




Capitulo 3

Herramientas de calculo

Previamente a la obtencion de los resultados, es importante dejar
claro las herramientas de calculo utilizadas en el procedimiento con el
fin de poner en contexto al lector sobre los medios que permiten llegar
a unas conclusiones. La eleccion de estas herramientas permiten realizar
criticas sobre los resultados obtenidos, ya que no solamente es necesario
un buen uso de estos programas matematicos, sino también saber de
antemano si aun procediendo como es debido, se conseguira un precision
inadecuada.

3.1. MATLAB

MATLAB -abreviatura de MATrix LABoratory- es un programa
matematico-numérico construido mediante un lenguaje de programacion
propio llamado lenguaje M (Wikipedia (2020e)) lanzado por primera vez
en 1984 . Actualmente es un software altamente utilizado en las univer-
sidades y centros de investigacion, siendo en este caso de no libre acceso.
No fue creado como programa para la realizaciéon de tareas generales,
esto es debido a que fue disenado sobre todo para calculos matematicos
basado en operaciones matriciales -de ahi su nombre-. Sin embargo, no
quiere decir que MATLAB no pueda realizar tareas de otro caracter,
aunque no fue creado con ese proposito.

13
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Aunque MATLAB tenga un gran nimero de opciones de calculo so-
bre todo en campos como ecuaciones diferenciales parciales EDP, op-
timizacion y sistema de control mediante Simulink (Bober (2013)), en
el presente trabajo es utilizado para resolucién de sistema de ecuacio-
nes no lineales, integrales y representacion de resultados. Por lo tanto,
se realizan las operaciones relacionadas con el modelo matematico-fisico
del vuelo de una aeronave, asi como algoritmos para la obtencion del
modelo de empuje de la planta propulsora. También cabe comentar la
utilizacion de ayudas como Aerospace toolbox para la obtencién del mo-
delo International Standard Atmosphere ISA.

3.2. XFLR5

XFLR) ha sido disenado con el propésito de crear una interface méas
amigable para el software XFoil (Vienne (2011)) en 2007, siendo este
ultimo un programa de diseno y analisis de perfiles aeronauticos subso-
nicos. Sin embargo, incorpora el calculo aerodinamico de alas, a través
de la incorporacion del método Vortex Lattice Method VLM.

Cabe mencionar que el programa no es un producto para profesio-
nales, sino mas bien para aficionados al aeromodelismo. No obstante,
debido a esto, XFLR5 ha sido comparado con otras herramientas de
mayor precision obteniendo unos resultados bastante aceptables, tenien-
do en cuenta el bajo coste computacional que acarrea en comparacion
con otros. Ademas se debe de tener en cuenta el hecho de que es un
programa gratuito.

El software va a ser utilizado como herramienta para el calculo de
coeficientes aerodinamicos en dos y tres dimensiones, para poder asi mo-
delar la mecéanica de vuelo del avién. Posterior a esto, se podran obtener
las actuaciones. Se debe de tener en cuenta una serie de limitaciones de
esta herramienta de calculo, ya que ha sido disenada para la aerodina-
mica de planeadores y no tiene en cuenta efectos de la estela provocada
por sistemas propulsores a su alrededor.
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3.3. STAR CCM+ Siemens

STAR CCM+ es una herramienta de calculo CFD -del inglés Compu-
tational Fluid Dynamics- creada por la empresa CD-adapco en 2004.
Se consigue asi la modelizacién de problemas fisicos sobre flujo de flui-
dos (Wikipedia (2019b)). Por lo tanto, mediante los fundamentos de la
mecanica de fluidos, se obtiene informacion de cualquier variable que
caracterice al fluido.

Realmente, CD-adapco lanz6 primero el programa STAR CD, el cual
obtuvo un gran existo ya que fue la herramienta de calculo del equipo
ganador de la Formula 1 en 2005. No obstante, un ano anterior, se re-
model6 los algoritmos CFD, permitiendo el cambio de nombre a como

se conoce hoy en dia (Wikipedia (2019b)).

Como se ha comentado anteriormente, XFLR5 tiene la limitacion
de no poder modelizar el empuje generado por una planta propulsora.
Por lo tanto, se ha visto necesario la utilizaciéon de esta herramienta, que
aunque tenga un mayor coste computacional, permite obtener resultados
mucho més precisos. El modo de uso, y sus fundamentos tedricos se ven
en apartados posteriores.




Capitulo 4

Marco teorico

4.1. Introducciéon

Con el fin de poder poner en contexto al lector durante el desarrollo
de la metodologia seguida, asi como implicarle en el entendimiento de
las conclusiones a las que se llegan, es necesario la explicacién de algunos
conceptos tedricos basicos. Se pretende por lo tanto, conocer el modo de
obtencion de un modelo de empuje para la aeronave utilizada, siguiendo
con los conceptos que permiten conocer sus caracteristicas operacionales.
Es decir, se explica en esta parte como se puede generar su envolvente
de vuelo y sus actuaciones en vuelo. Finalmente, debido a que se tra-
ta la propulsion distribuida, conviene estar familiarizados con algunos
conceptos de la interaccion hélice-ala.

4.2. Teoria de cantidad de movimiento y elemento
de pala

4.2.1. Teoria de cantidad de movimiento

A la hora de poder llevar a cabo una estimacion del comportamiento
del flujo a la salida de una hélice, se toma como primera aproximacion
la teoria de cantidad de movimiento. Se intuye que, debido a su nombre,
se debe partir de las ecuaciones de cantidad de movimiento, asi como
ecuaciones de energia y conservacion de la masa.

16
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Estas expresiones se aplican sobre un volumen de control definido -
véase figura 4.1-, y a través de una serie de simplificaciones se llegard
a expresiones mas sencillas para su manejo. En primer lugar, se asume
flujo cuasi-estacionario, incompresible y unidimensional -no hay veloci-
dad azimutal ni radial-. Ademas, en las ecuaciones aparecen términos
viscosos que podran ser despreciados teniendo en cuenta que se trabaja
con numeros de Reynolds Re altos.

A continuacién, es necesario modelar el rotor como una superficie dis-
continua S, provocando un necesario salto de presiones en el punto 1.

Por otro lado, se establece que las presiones aguas arriba y aguas abajo
del volumen de control, pg v ps, son equivalentes a la presion atmosférica.
Es necesario que el disco actuador en S -superficie de discontinuidad-
genere un cierto empuje, por ello, se toma como unica fuerza que actia
sobre el fluido la fuerza T'. Con el fin de poder obtener traccién, es
imperativo inducir una velocidad v; a la velocidad v, aguas arriba del
volumen de control -velocidad de vuelo-. vy es en este caso, la velocidad
inducida en el plano 2.

5]

Figura 4.1: Volumen de control tomado para la teoria de cantidad de movimiento (Wikipedia
(2020f))
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Una vez esto, se realiza el tratamiento pertinente sobre las ecuacio-
nes de cantidad de movimiento, conservacion de masa y energia. Todo
el desarrollo matemético se puede encontrar detallado en Alvaro Cuer-
va Tejero y cols. (2009). Asi pues, se llega a la conclusién de que el
empuje generado por el disco actuador es funcion de la velocidad in-
ducida aguas abajo del volumen de control -ecuaciéon 4.1-, pudiéndose
expresar en relacion a la superficie del disco.

T = 1wy = pS(v, + v;) (4.1)

Como la potencia consumida por el motor se emplea para el aumento
de la energia cinética del fluido, la potencia inducida por la superficie
de discontinuidad debe de ser proporcional al empuje 7', tal y como se
muestra en la ecuaciéon 4.2.

P, =T, + v) (4.2)

Como siempre, es mas aconsejable trabajar con términos adimensio-
nales con el fin de poder generalizar el problema.

Para ello, se divide cada ecuacién por un término unitario, el cual
depende de la velocidad caracteristica 2R, siendo esta la velocidad en
punta de pala de la hélice. Sus nuevas expresiones son las mostradas en
la ecuacion 4.5 y 4.4.

T

T ps@ny -
P

“r = pstany o

4.2.2. Teoria del elemento de pala

La teoria del elemento de pala TEP supone la modelizacion del com-
portamiento aerodinamico del rotor.
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Hasta ahora, en el caso del apartado 4.2.1, el rotor ha sido descrito como
una superficie S cuya naturaleza inducia una velocidad v;, consiguiendo
asi la creacion de una determinada tracciéon 7T'. En este caso, TEP es
capaz de tener en cuenta aspectos geométricos de la pala, siendo estos;
torsién geométrica, tipo de perfil aerodinamico, cuerda del perfil y nu-
mero de palas. En realidad, es la principal diferencia respecto a la teoria
de cantidad de movimiento, ya que en esta ultima se trataban solamente
aspectos globales del problema -traccion, potencia inducida, etc-.

Asi pues, el procedimiento consiste en la divisiéon de la pala del rotor
en una serie de perfiles aerodinamicos, realizando un tratamiento pura-
mente bidimensional y axisimétrico. Esta axisimetria hace referencia a
la independencia del comportamiento de la pala respecto al angulo azi-
mutal. El hecho de realizar una divisiéon de la envergadura en perfiles
permite conocer las cargas aerodinamicas en cada seccion. Debido a esta
discretizacion, los efectos de la velocidad inducida v; en el rotor se tra-
ducen solamente en una modificacion del angulo de ataque a través de
la velocidad Up definida en la figura 4.2.

Esta velocidad Up no es mas que la suma de la velocidad de vuelo
de la aeronave v, y la velocidad inducida v;. Por otro lado, la velocidad
Ur es la velocidad en cada una de las secciones del perfil debido a la
rotacion de la pala, por lo tanto se representa como €r, siendo r la
posicion donde se encuentra cada seccion a lo largo del eje de la pala. El
angulo de ataque no seria mas que la aportacion de la velocidad Up y
el angulo de torsion geométrica del perfil en esa seccion €. La ecuacion
representa el valor final del angulo de ataque teniendo en cuenta que la
velocidad en cada seccion €2r es mucho mayor que la velocidad Up.

v, +v; v, +
— 0 =0 —arctan— =60 — =——
Q + ¢ arctan—c- ar

A través de este parametro ya se puede conocer, mediante un trata-

(4.5)

miento matemético extenso mostrado con detenimiento en Alvaro Cuer-
va Tejero y cols. (2009), las fuerzas sufridas en cada seccion de la pala.




4.2. TEORIA DE CANTIDAD DE MOVIMIENTO Y ELEMENTO DE PALA 20

Figura 4.2: Esquema de velocidades y fuerzas experimentadas por un perfil aerodinamico
de la pala (Alvaro Cuerva Tejero y cols. (2009)).

Finalmente se llega a la conclusion de que -trabajandose con términos
diferenciales ya que se opera con perfiles discretizados de la pala- el
coeficiente dCp -véase ecuacion 4.6- es dependiente de un parametro
conocido como solidez local o = we/(wR), de la pendiente de la curva,
de sustentacién del perfil a y del angulo de ataque en cada seccion, cuya
posicién es x = r/R.

dCr =76 - éUZQ—J;;Z)a:Qd:U (4.6)
Por otro lado, se llega también a una de las diferencias mas impor-
tantes que existe entre la teoria de cantidad de movimiento y la teoria
del elemento de pala, y es que en este iltimo caso a la potencia generada
por las palas se le debe incluir un término de potencia parasita provo-
cado por la resistencia generada en cada perfil ¢;. Hasta el momento, el
coeficiente Cp de la ecuacion 4.2 solo refleja la potencia inducida por el
rotor. A partir de ahora, y gracias al tratamiento geométrico de la pala,
el coeficiente dCp se divide en un término parasito dC'pg y un término
inducido dCp; -ecuacion 4.7-.
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oav, + v;

2 QR

Una vez definido los nuevos coeficientes, su tratamiento seria la in-
tegracion completa de estos a lo largo de la envergadura adimensional
x. Para ello se debe de conocer 0(x), ¢(z), ¢(x), cq(x), o(x), a(x) v
v;/(2R)(z). De todos estos pardmetros, solo es desconocido el término
de velocidad inducida, el cual va a poder ser hallado mediante le com-
binacion de la teoria de cantidad de movimiento y la del elemento de
pala.

dCp = dCpy + dCp; = ———"(0 + ¢)2*dx + 2d 2ida (4.7)

4.2.3. Combinacion de las teorias

Como se ha podido ver, teoria de cantidad de movimiento aportaba
limitaciones como la incapacidad de tener en cuenta las caracteristicas
geométricas de la hélice. Por otro lado, la teoria del elemento de pala
resolvia estos aspectos anadiendo una nueva complicacion, siendo esta la
incapacidad de obtener la distribucion de velocidades inducidas a lo largo
de la envergadura. Por ello, en 1946, Gustafson y Gessow formularon la
teoria de combinacion de la cantidad de movimiento con la teoria del
elemento de pala (Alvaro Cuerva Tejero y cols. (2009)).

s

th 2

zv| V. +2y

Figura 4.3: Volumen de control definido para la combinacion de la teoria de cantidad de
movimiento y elemento de pala (Alvaro Cuerva Tejero y cols. (2009)).
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Esta consiste en tener en cuenta las hipotesis iniciales de la teoria de
cantidad de movimiento pero aplicadas esta vez a un volumen de control
de espesor diferencial dr -véase figura 4.3- . Por lo tanto, se sigue consi-
derando un flujo bidimensional, en el que no existe interaccién entre las
lineas de corriente que se contienen dentro del diferencial dr.

Este volumen de control define un gasto masico diferencial dm si-
guiente,

dm = 2mwpr(v, + v;)dr (4.8)

Si se atiende a la expresion 4.1, esta representaba un relacién entre
el empuje y el gasto que mantiene el volumen de control en una deter-
minada superficie. Es por ello por lo que, si se deja esta ecuacion en
funcion de la velocidad inducida v; -la incégnita-, se consigue llegar a
una expresion de la traccion -ecuacion 4.9- del disco actuador en forma
diferencial.

dT = 4mwprv;(v, + v;)dr (4.9)

A partir de aqui se aplica la teoria del elemento de pala. Esto consiste
en equivaler la traccion anteriormente hallada con la traccion que aporta
el rotor a través de la teoria del elemento de pala. Se recuerda que se ha
hallado esta traccién en su forma adimensional a través del término Cr
de la expresion 4.6. Asi pues, mediante la igualacién de ambos términos
se llega a la expresion 4.10.

U, + v;
Qr

Tal y como se ha mencionado en 4.2.2, se conocen todas las distribu-

b
dT = 4mprv;(v, + v;)dr = 5/)(97‘)2@(9 — )edr (4.10)

ciones geométricas del rotor definidas previamente por el disenador de la
hélice. Por lo tanto, dado que todos los términos de la ecuacion 4.10 son
conocidos exceptuando v;, se consigue despejar dicha variable resultando
en la ecuacion 4.11.
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V; 1 v aoc v aoc v
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Este término es conocido a partir de ahora como A;. Tiene gran rele-
vancia respecto a la obtencion del empuje y la potencia generada por la

hélice, por lo tanto, con el fin de recrear en mayor medida la realidad, en
el apartado 5.2.2 se plantea un modelo de pérdidas en punta de pala. Es-
tas no se han tenido en cuenta hasta el momento debido al tratamiento
bidimensional del problema.

4.3. Envolvente de vuelo

Una de las graficas mas representativas en el diseno aeronautico es
la envolvente de vuelo. En esta secciéon se presente introducir al lector
a uno de los estudios basicos que se debe de realizar a una aeronave
cuando se desea conocer de ella su rango de actuacion.

Una envolvente de vuelo puede ser definida como la fijaciéon de los
limites de actuacién de una aeronave. Esto es, limites de velocidad, fac-
tor de carga e incluso altitud (Wikipedia (2019a)). Debido al ntimero de
variables en el que se puede representar dichos limites, existen diferentes
representaciones, explicandose solamente en este trabajo la envolvente
de vuelo conocida como doghouse plot.

Esta consiste en mostrar los limites de velocidad a cada altitud de vue-
lo. Por lo tanto, como se demuestra posteriormente, el problema consiste
en la obtencion de una ecuacion de segundo grado donde debe de existir
dos posibles soluciones de la velocidad v dependiente del pardametro alti-
tud z. La razon por la que se opta por este tipo de envolvente -dejando
de lado los limites en funcién del factor de carga- es debido a la necesidad
de conocer si la aecronave HERMES-UPV es capaz de poder ejecutar su
mision entre la altitud minima y maxima establecida por el reglamento
ya nombrado en la secciéon 2.3, ademas de ser capaz de poder volar a
cierta velocidad a dicha altitud.
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Dicho esto, es importante conocer como se puede llegar a la obten-
cion de los limites de velocidad en funciéon de la altitud. Para ello hay
que tener en cuenta ciertas condiciones que permiten simplificar el pro-
blema para conocer de manera sencilla y rapida una aproximacion de
la envolvente. En primer lugar, lo que se pretende mostrar es la envol-
vente de vuelo en condiciones de crucero -momento de la ejecucién de
la mision establecida por el UAS Challenge-, por lo que se asume un
vuelo horizontal nivelado -pendiente de la trayectoria nula- en el que la
sustentacion L generada por la aeronave se equilibra con el peso W de
esta. Por supuesto, se trabaja sobre el plano de simetria vertical de la
aeronave en todo momento.

Una vez esto, la definicién del dominio de v = f(z) viene dada por
limitaciones propulsivas y por limitaciones aerodindmicas. Respecto a
estas primeras, se debe de fijar un equilibrio de fuerzas en el eje longitu-
dinal de la aeronave. Es decir, el empuje maximo que posee la aeronave
debe de ser equilibrado en todo momento por la resistencia que es gene-
rada.

Aunque el empuje del HERMES-UPV es generado por un motor eléc-
trico, con el fin de mostrar de manera mas sencilla la ecuacion que se
menciond anteriormente, se aplica un modelo de empuje independiente
de la velocidad -esto es, modelos de empuje como los definidos por David
G. Hull en Hull (2007)-. Por supuesto, el empuje generado por un motor
eléctrico unido a una hélice depende de su velocidad sin embargo de este
modo el desarrollo matematico es mas sencillo.

Asi pues, el empuje debe de ser equivalente a la resistencia genera-
da por la aeronave 4.12. Se asume una polar parabdlica de coeficientes
constantes no compensada en el siguiente procedimiento.

1 2KW?
T(z,6p=1) = §p(Z)SWU20DO + ; (4.12)

(z)Swv?
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Como se puede ver, ya ha sido sustituido la equivalencia del coeficien-
te de sustentacion C', respecto a la sustentacién L, que en este caso es
igual a W. También es importante destacar el término dp, el cual es la
palanca de gases de la aeronave -de maximo valor la unidad- represen-
tando que el empuje tomado es el maximo posible -de ahi las limitaciones
propulsivas-. En el caso del HERMES-UPV, no se tiene una palanca de
gases pero si se tiene una potencia maxima que el motor es capaz de
inducir en el giro de la hélice.

Despejando de la ecuaciéon 4.12 el término de la velocidad v se llega
a la conclusion siguiente -véase 4.13-.

T(z,0p) £ \/T%(z,6p) — 4KCp,W?
p(Z)SWCDo
Siempre y cuando el aviéon se mantenga a cada altitud en una veloci-

dad entre los limites de la ecuacion 4.13 el empuje es capaz de igualar
la resistencia y por lo tanto, realizar el vuelo.

V12 = (413)

Interseccién entre empuje y resistencia

35 ‘ T T T T T
\ —T=f(v)
30t ‘\ - =:D=f(v)|{
\
__o5f \ 1
= \
Q 20 \ i
\
— \
= 157 S 1
~
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Figura 4.4: Obtencién del intervalo de velocidades por limitaciones propulsivas a nivel del
mar con un de MTOW = 13 kg
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En el caso de no tener una ecuacién analitica T'(z, V') para realizar
un desarrollo matematico como el anterior, se puede tomar estas veloci-
dades limites como la interseccion de los resultados D(z, V) y T'(z,V).
Aunque se expondra el resultado de la envolvente de vuelo mas adelante,
a modo de ejemplo de este procedimiento grafico -figura 4.4-, se muestra
los limites de velocidad hallados a nivel del mar con un maximo peso al
despegue de 13 kg.

Por otro lado, existe las limitaciones aerodinamicas, siendo estas las
velocidades de entrada en pérdida vy, de la aeronave a cada altitud.
Volar a velocidades menores a estas implica una entrada en pérdida de
la aeronave por exceso de angulo de ataque «. La expresion que muestra
los valores limites es la ecuacién 4.14.

1 2W
W — = S 2 O max sta — 414
2p(2) WUstai“ L Ustall \/P(Z)SWCLmax ( )

Las velocidades de entrada en pérdida supone volar a velocidad ma-
yores a las establecidas a bajo régimen por las limitaciones propulsivas.

4.4. Actuaciones

A parte de la envolvente de vuelo, otro de los graficos representativos
que suelen ser obtenidos a la hora de disenar de forma conceptual una
aeronave es el diagrama de actuaciones en vuelo. De hecho, esta es una
parte de gran importancia para el cumplimiento del objetivo principal
del trabajo, ya que, supone la herramienta de comparacion entre el di-
sefio de propulsion distribuida y el diseno final del HERMES-UPYV.

Las actuaciones principales de una aeronave son: Despegue, ascenso,
crucero y aterrizaje. Se expone a continuacion como se pretende obtener
estas subpartes y como se debe de analizar posteriormente el diagrama
de actuaciones para poder comprender finalmente las conclusiones del
proyecto.
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4.4.1. Despegue

La primera actuacién que se lleva a cabo en una aeronave es el despe-
gue. Existen numerosos aspectos a tener en cuenta a la hora de simular
esta parte con extrema precision, como puede ser la velocidad de vien-
to en todas sus direcciones, el estado de la pista de aterrizaje, etc. No
obstante, se tienen en cuenta ciertas simplificaciones para poder obtener
una aproximacion no tan precisa de la realidad, aunque suficiente para
un disefio conceptual preliminar. Se sigue un procedimiento semejante
al establecido en Milenkovié-Babi¢ y cols. (2019).

El despegue, al igual que las otras partes, debe de ser representado
como una funcién Pro/Wro = f(Wro/Sw), donde Pro es el término de
potencia al despegue, Wro es el peso al despegue y Wro /Sy representa
la carga alar de la aeronave al despegue. Este es el modo de proceder pa-
ra una representacion posterior del diagrama de actuaciones en funciéon
de estas variables.

Por lo tanto, el primer paso es obtener un modelo simplificado, en el
que se realiza una equivalencia entre la energia cinética de la aeronave
en el momento de la carrera de despegue respecto al trabajo realizado
por la fuerza efectiva en la direccion del movimiento. Esto es, segtun la
ecuacion 4.15.

ngO Wro

% Fepp =T — D+ p(mg — L)] (4.15)

Sroleps =
Como se puede observar, la F.r; es el equilibrio de fuerzas entre la
resistencia, el empuje y la normal a la superficie generada por el contacto
con el tren de aterrizaje -representado con el término u, el coeficiente
de rozamiento-. Asi pues, de la primera igualacién de la ecuacién 4.15
se puede llegar a obtener una funcién Pro/Wro = f(Wro/Sw). No
obstante, es necesario definir primero cual es el valor de la velocidad al
despegue Vrp. Ya es sabido que si se realiza un vuelo con una velocidad
menor a la vg,; el avion entra en pérdida, por ello, Vyo es definida
como un valor ligeramente superior de esta vy, para evitar un posible
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accidente. En este caso, se asume que su valor es de Vo = 1.13v4a
(Tiscar (2019)). Finalmente, de la expresién de wvgtall en funcién del
Clrmae v sustituyendo los términos en la ecuacion 4.15, se consigue la
expresion final del despegue -ecuaciéon 4.16-.

Wro
T 0.32CpW: 0.32C W~
O _ D T0+'u_ L TOM+ Sw (4.16)
WTO C(Lmax C(Lmax CLmangTOp

Esta, al estar en funcién de Tro/Wro, es necesario tener en cuenta
el rendimiento propulsivo de la hélice 7,,,, para mantener una relacién
entre empuje y potencia. Segun la ecuacion 4.17,

Pro

‘/carrera

Tro = Mp (4.17)

Viearrera TEPrEsenta la velocidad de carrera en el despegue, debido a
la dependencia del empuje con la velocidad y con el fin de suponer una
velocidad constante durante este momento, se realiza una media de ve-
locidades. Por lo tanto, Vigrera = Vro/2.

4.4.2. Ascenso en segundo segmento

Este es el tinico tramo del vuelo en el que, segin el reglamento de la
UAS Challenge, no existe ningiin tipo de restricciéon de como llevarlo a
cabo. En este caso se presenta el desarrollo de obtencion de la ecuacion
caracteristica Pro/Wro = f(Wro/Sw) en funcién de un valor de pen-
diente genérica . El equilibrio de fuerzas durante el vuelo con un cierto
angulo de pendiente es el representado en las ecuaciones 4.18.

Tose — Dyse — Weasesiny =0 Lase = Wise cosy (4.18)

Si se despeja el término W, en funciéon de L,s y es sustituido en
la primera expresion, se obtiene finalmente una ecuacién que permite
conocer el empuje por unidad de peso en funcion de la carga alar -
ecuacion 4.19-.
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TTO 1 TT 0]
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Se debe tener en cuenta la suposicion de que el empuje de ascenso
T,sc es equivalente al empuje de despegue Trp, al igual que ocurre con
la potencia. Debido a que se lleva a cabo a una velocidad constante,
la potencia Pro se obtiene a través del rendimiento propulsivo a una
velocidad Vo -velocidad en el momento en el que la aeronave deja de
tener contacto con la superficie-. Por otro lado, se debe definir el término
FE A de la ecuacién 4.19, siendo este la eficiencia aerodindmica C/Chp.

4.4.3. Crucero

El siguiente tramo de vuelo después de la aproximacion es el crucero.
Como se ha podido explicar en la secciéon 4.3, esta fase se realiza mediante
el equilibrio de fuerzas del peso con la sustentacion, asi como el empuje
con la resistencia para el vuelo a velocidad constante. Es por ello por lo
que, a través de las equivalencias W = L y T' = D, se realiza el siguiente
procedimiento matematico -ecuacion 4.20-,

(CLCT_CLmin)2
Tcr o Dcr . C(Dcr . CDO + TARe
Wcr Wcr CLcr CLcr

(4.20)

Como se puede observar, se ha utilizado una polar parabdlica com-
pensada para obtener un método general. Si a partir de aqui se deja el
CLe en funcién del peso W, a partir de la ya méas que conocida expre-
sion W, = %pSWVC%,CLCT, se puede llegar finalmente a la expresion en
funcién de la carga alar Wro /Sy, esta es la ecuacion 4.21. Las variables
de esta expresion son las correspondientes a la expresion 4.12 en crucero.

4% Cr2.
Pro Ve Pro  Cimin n o N 0.5(Cp, + —5222) Sw pVer
Wro Ny Pr  3ARme  $pV2mARe VZ_ZV“VO

(4.21)
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En ella, debido a que las operaciones se han realizado en funcién de
las variables en crucero, mediante multiplicaciones y divisiones se ha
conseguido finalmente dejar una expresion en funciéon de las variables en
despegue -para eso se ha fijado que el peso en crucero es equivalente al
peso en despegue, no existe perdida de peso alguno-, siendo esto funda-
mental para una representacion conjunta en el diagrama de actuaciones.
Como se puede ver, existen ciertos parametros como el AR, siendo este
el aspect ratio de la aeronave AR = b*/Sy, donde b es la envergadura
alar. Por otro lado, otro parametro de relevancia es el factor de Oswald
e, cuyo valor maximo posible es la unidad.

4.4.4. Aterrizaje

La ultima fase tras el crucero es el aterrizaje. Por supuesto, después
del vuelo en crucero se debe de realizar una aproximacion, pero se da por
hecho que la aeronave es capaz de llevar a cabo esta maniobra una vez
se ha podido realizar el tramo de ascenso y crucero -debido a su menor
requisito de potencia, incluso nula si se realiza un planeo-. Pues bien,
en esta parte, se pretende establecer la ecuacién caracteristica de la fase

de aterrizaje, cuyo modo de obtencion es similar a la fase de despegue
Milenkovié¢-Babi¢ y cols. (2019).

Esta vez, la velocidad de aterrizaje V},,4, con el fin de ser superior a la
velocidad de entrada en pérdida v, se define como Vg = 1.23vq1 Se-
gun la CS 25.125 de la EASA -en inglés, European Union Aviation Safety
Agency- (Agency (2003)). Aunque esta regulacién se aplica a aeronaves
de gran tamano, solamente se toma este valor con el fin de seguir un cri-
terio. Se sigue el mismo modelo que en el caso del despegue, siendo esta
vez la energia cinética de la aeronave equivalente a la energia de frenado
durante una distancia Sj.,q. Asi pues, las expresiones que gobiernan este
tramo son las mostradas en la ecuacion 4.22.

2
_ V}and WTO

StandFef fruns = 2% Ferp = —[D+ fifreno(mg — L)) (4.22)
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Se debe puntualizar que la distancia Sj,,q es la distancia recorrida
desde el momento en el que la aeronave contacta con la superficie y fi-
nalmente se detiene. No se tiene en cuenta otras distancias como la de
aproximacion o la de flare. Ademas, se supone que el peso Wro es igual
al peso de aterrizaje -no existe perdida de combustible al ser un motor
eléctrico- y que la Vigrrera,,, €5 de igual modo la media de la velocidad
durante la carrera de aterrizaje Vjg,q/2 -por la consideraciéon de aterri-
zaje a velocidad constante-.

Finalmente, tras la sustitucion de la nueva fuerza equivalente Feyy, .
en la expresion de equivalencia de energias 4.22; se consigue la ecuacion
caracteristica 4.23.

Wro

- 165 X 10_595land(151290Dland
Sw

— 15129C1,. ftfreno 4+ 40000CL  fireno)p (4.23)

I freno TePresenta el coeficiente de frenado al contacto con la superficie.

4.4.5. Diagrama de actuaciones y punto de diseno

Una vez explicadas como se obtienen las ecuaciones caracteristicas de
todas las fases de vuelo, se pretende en este apartado ver cual es el as-
pecto tipico del diagrama de actuaciones, asi como analizar como varia
éste en funcion de ciertos parametros de diseno. Ademas, se define el
concepto de punto de diseno y qué implica su posicion en el diagrama
de actuaciones.

En un diagrama de este tipo, existe una zona admisible y una zona
no permitida segtin establece la figura 4.5. Ambas zonas representan
posibles posiciones en el que se pueda situar el punto de diseno. Siempre
y cuando éste se sitie en la zona admisible, la aeronave es capaz de poder
realizar todas y cada una de las fases de vuelo analizadas. Sin embargo,
por otro lado, si se sitia en la zona no admisible no es capaz de realizar
ninguna.
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Es a partir de este concepto cuando el punto de diseno, dependiendo de
su lugar en el diagrama, permite visualizar de forma instantanea si una
aeronave es capaz de realizar las maniobras basicas, y ademas, permite
ver los resultados tras una posible variacién de los parametros de diseno.

T, Aterrizaje

> C
LMaxL
WTO

9%? Despegue
/ 4 Subida segundo

v
{CLICD}z Seg mento

Zona admisible

Zona no admisible ~— Crucero

Wro
S

W

Figura 4.5: Diagrama de actuaciones de una aeronave Tiscar (2019)

La figura permite también ver modificaciones del diagrama a partir
de variaciones de las variables CrLu 70, Cromaziand © CL/CDgge. A la
hora de realizar el analisis de los resultados, se tiene en cuenta con qué
angulo de deflexion de los flaps se puede llegar a conseguir un Cfr ez 10
lo suficientemente alto como para permitir que la aeronave consiga des-
pegar en una Sto determinada. Esto es porque, a mayor Crez 70, la
pendiente de la linea de despegue disminuye, permitiendo conseguir una
mayor area de zona admisible, y por lo tanto, mayor probabilidad de
despegue.

Por otro lado, lo mismo ocurre con Cp iz 1and, @ mayor valor de éste
la linea vertical del aterrizaje se desplaza hacia la derecha, permitiendo
mayor posibilidad de llevar a cabo el aterrizaje.
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En relacién a la eficiencia aerodinamica en ascenso, es logico pensar
que a mayor eficiencia, la linea horizontal de ascenso disminuya su valor,
consiguiendo realizar de forma mas sencilla el ascenso.

Existe otros parametros relevantes que también afectan. Realmente,
son todos aquellas variables que se muestran en las ecuaciones ya ex-
plicadas en los anteriores apartados, como puede ser Cpyr, factor de
Oswald e, Sj.n4, Sto, altitud z, etc.

Al fin y al cabo, lo importante es poder ver si la aeronave, a través
de la posicién del punto de diseno, tiene el suficiente empuje Tro o
potencia Pro para poder ejecutar las maniobras. Ademas, también se
define la carga alar necesaria para cumplir con un vuelo estandar. Una
consecuencia de la carga alar en las caracteristicas de la aeronave es la
resistencia a rafagas. Si se atiende a la expresion 4.24, se puede ver como
una mayor carga alar implica una menor variacion del factor de carga
como consecuencia de una rafaga vertical de velocidad wg.

ALR . pSWV2CLa WR o pVCLa

An =
T w oWV 2l
w

En esta expresion se ha definido una variaciéon de sustentacion ALg
debido al cambio de angulo de ataque o = wg/V como consecuencia de
una velocidad vertical wg. Es por ello por lo que el objetivo es disenar
la aeronave para que el punto de diseno se sitie lo mas cercano posible
a la derecha del diagrama de actuaciones.

Por otro lado, no se pretende disenar una aeronave con un exceso de
potencia Pro o empuje Trp. AplicAndose a un motor eléctrico, como es
el caso del HERMES-UPV, un exceso de potencia supone una utilizacion
de una bateria mas pesada de lo necesaria, provocando un mayor peso
de la aeronave. No obstante, no se desea disenar nunca con un minimo
de potencia requerido, ya que, eso no permite demasiado margen de
actuacion.




4.5. MECANICA DE FLUIDOS COMPUTACIONAL 34

4.5. Mecanica de fluidos computacional

La mecanica de fluidos computacional CFD es un herramienta de si-
mulaciéon numérica que permite la modelizaciéon del comportamiento de
los fluidos en situaciones con interacciéon entre solidos, superficies, etc.
Como toda solucién numérica, su precision en la solucién depende de los
algoritmos utilizados, de su tiempo de iteracién y de la naturaleza del
problema.

En el mundo de la ingenieria se puede llevar a cabo estudios me-
diante diversos métodos. Por un lado, con un menor coste econémico y
temporal, se realizan calculos con desarrollos tedricos simplificados que
permiten estimar un orden de magnitud del problema objeto de estu-
dio -los basados en flujo potencial-. Una vez esto, y dependiendo de la
precision a la que se quiera llegar, se realizan métodos experimentales
y/o numéricos. Estos procedimientos numéricos de mayor precisién se
realizan mediante programas basados en la mecénica de fluidos compu-
tacional -si se trata de un problemas con flujo de fluidos, siendo este el
caso que ocupa-.

Normalmente, el calculo CFD suele ser méas econémico que el expe-
rimento equivalente, pudiéndose tener en cuenta un abanico mayor de
posibilidades de simulacién. No obstante, esto depende en gran medi-
da de la licencia del programa utilizado -en este caso, STAR CCM+
Siemens-, del tiempo de calculo utilizado, de la estacion de trabajo, etc.

La mecanica de fluidos computacional se basa en la obtencién de las
soluciones mediante lo establecido en las ecuaciones de Navier-Stokes.
Estas, las cuales fueron halladas por Claude-Louis Naviere y George Ga-
briel Stokes en el siglo XIX, son ecuaciones en derivadas parciales no
lineales. Esta naturaleza dificulta su solucion, por ello, actualmente el
objetivo de las herramientas CFD consiste en intentar obtener de la ma-
nera mas precisa posible una soluciéon a estas ecuaciones.
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A continuacién, se pretende detallar el proceso que se suele seguir a
la hora de trabajar con este tipo de herramientas, con el fin de que se
pueda entender la metodologia seguida en el problema realizado en el
trabajo.

4.5.1. Pre-proceso

El primer paso para poder llegar a la solucién del problema es cumplir
una serie de requerimientos para que el programa realice el procedimien-
to de calculo numérico. En pocas palabras, se define el tipo de problema
que se quiere estudiar para su posterior resolucién matematica. Estos
requerimientos son la definicién del modelo conceptual, geometria, ma-
llado, modelos y propiedades del fluido y condiciones de contorno.

4.5.1.1. Modelo conceptual

El modelo conceptual consiste en establecer los objetivos del proble-
ma. Con esto se espera estimar los resultados y la precision a la que se
espera llegar a priori. De este modo, se comienza a estructurar el proce-
dimiento a seguir para la definiciéon del problema.

Por un lado, se debe de analizar las caracteristicas principales del pro-
blema como puede ser su naturaleza tridimensional o bidimensional, y
si dentro de su naturaleza puede definirse simetrias o periodicidad. Esto
tiene gran relevancia ya que puede simplificar en gran medida el tiempo
de célculo a través de la definicion de la geometria y su posterior mallado
-como se ve en los siguientes apartados-.

Por otro lado, se debe de analizar si el problema puede tener solucién
estacionaria o transitoria, y si existen variables relevantes en el problema
que puedan acarrear un cambio en este aspecto.
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Por supuesto, todos estos aspectos deben de acompanarse con un
pensamiento logico basado en los conocimientos en ingenieria, con la
experiencia que se ha podido acumular con los anos y con la bisqueda
bibliografica que se encuentre para poder afirmar si es viable la realiza-
cion del problema del modo en el que se ha establecido.

4.5.1.2. Geometria

Como ya se ha comentado anteriormente, existen diversos aspectos
que se deben definir previamente a la geometria del problema, siendo
estos por ejemplo el caso de la bidimensionalidad o posible simetria.

Una vez establecido el modelo conceptual, se procede a crear la geo-
metria que permita crear las condiciones de contorno del problema -ver
el subapartado 5.1-. Toda esta geometria también puede conocerse como
dominio computacional, ya que, al fin y al cabo, es la definicién de los
limites del problema de tal manera que permitan obtener la solucién de
la manera mas eficiente posible.

El programa STAR CCM+ Siemens posee un modulo con capacidad
de crear su geometria CAD, aunque existe también la posibilidad de
importar la geometria de otras herramientas que permitan realizar este
tipo de trabajo. El tamano de la geometria -y por lo tanto del domi-
nio computacional- depende fuertemente de las condiciones de contorno
establecidas en el problema. El dominio esta dividido por una zona la
cual define la geometria de las superficies o volimenes observados en el
problema -como puede ser un semiala- y una zona que permita un dis-
tanciamiento entre algunas de las condiciones de contorno y la geometria
de las superficies antes citadas.

Un ejemplo de geometria basica de un problema en aerodindmica ex-
terna puede ser el representado en la figura 4.6. Como se puede ver, este
es un caso bidimensional con un perfil aerodinamico alejado de los limi-
tes superior, inferior, delantero y externo.
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El espaciado entre estos y el perfil debe ser definido segtin bibliografia
de problemas semejantes o experiencia propia. Normalmente, se define
como un nimero proporcional a una longitud caracteristica, en este caso
podria ser la cuerda del perfil.

Por supuesto, este no tiene porqué ser la geometria base para un
problema de este estilo. El dominio computacional debe de ser estudiado
con cautela ya que supone la base para el mallado posterior.

Figura 4.6: Geometria ejemplo de un problema para aerodinamica externa

4.5.1.3. Mallado

El mallado es el procedimiento quizas mas tedioso en el mundo del
calculo CFD ya que depende fuertemente del la precision y velocidad
con la que se obtiene la solucién al problema. Programas como STAR
CCM+ Siemens te facilitan realizar un mallado automatico, aunque es
el conocimiento del ingeniero el que permite realizar la correccion y me-
jorar el mallado.
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La definicion de la malla se puede dividir en dos aspectos: La tipo-
grafia de malla y la calidad de esta.

Tipografia de la malla

Las ecuaciones de Navier-Stokes son modelizadas de forma discreta a
lo largo de todo el dominio computacional -conocido como el método de
los volimenes finitos-. Esta discretizacion se ve marcada por cada una
de las celdas de la que esta compuesta la malla, la cual puede tener una
morfologia u otra dependiendo del problema.

Por un lado, esta morfologia de las celdas depende del tipo de ele-
mento que las conforman. Existen diferentes tipos segin sean celdas
bidimensionales o tridimensionales. Por ejemplo, en el caso bidimensio-
nal, se pueden observar tanto triangulos, cuadrados como poligonos. Se
puede considerar que los cuadrados son los elementos mas dependientes
de la direccion del flujo de la corriente, mientras los triangulos y los po-
ligonos, al tener una geometria mas uniforme, pueden ser utilizados en
problemas donde no se conozca a posteriori cual va a ser el comporta-
miento de la trayectoria del fluido.

En relacion a las celdas tridimensionales, los elementos base son te-
traedros, hexaedros, prismas, piramides y poliedros. Como en el caso de
los elementos bidimensionales, a mayor nimero de caras en el elemento
escogido menor va a ser el nimero de celdas que construyan el dominio
computacional -a igual tamano de celda-.

Por otro lado, dejando de lado los tipos de elementos utilizados, la
malla puede ser definida como malla estructurada o no estructurada. En
primer lugar, la malla estructurada, al tener una conectividad regular
en el dominio computacional, permite una mejor discretizacion de los
elementos al ser mas facilmente identificados. No obstante, posee la des-
ventaja de que no es sencillo definir una geometria compleja con ese tipo
de malla.
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Finalmente, se puede definir una malla no estructurada. En este caso,
aunque no sea tan facil diferenciar cada celda, si se puede conseguir crear
geometrias mas complejas aunque aumentan la probabilidad de obtener
un mallado de mala calidad.

Calidad de la malla

La malla posee mayor o menor capacidad para poder conseguir resul-
tados precisos dependiendo de su calidad. Légicamente, se espera obte-
ner una mayor calidad de malla en aquellas zonas objeto de estudio en
el problema. Un ejemplo seria establecer una calidad minima en la capa
limite con el propoésito de estudiar la burbuja de separacion creada en
una determinada zona del perfil.

Esta calidad se ve definida por una serie de parametros, siendo estos:
densidad de la malla, asimetria, ortogonalidad, transicion y relaciéon de
aspecto.

La densidad de malla es definida como el niimero de celdas por uni-
dad de superficie. Normalmente, mayor densidad de malla implica una
mayor precision en los resultados. No obstante, aumentar considerable-
mente este parametro provoca un mayor coste computacional. Asi pues,
suele ser importante establecer, en el caso de estudio de la capa limite
mencionado anteriormente, una densidad apropiada en zonas cercanas
en la pared debido a que se genera un mayor gradiente en los resultados.
Un variable capaz de definir la calidad de la malla en esta situacion es la
distancia adimensional a la pared y*. Esta es definida segtn la ecuacién
4.25, donde y hace referencia a la distancia a la pared, u, a la velocidad
de friccion y v a la viscosidad cinematica.

+ _ Yus
1%

y (4.25)

Por otro lado, se tiene la asimetria y la ortogonalidad. Ambos para-
metros reflejan un mayor o menor error en la discretizacion.
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Mientras mayor ortogonalidad exista, menor error se genera al discre-
tizar el problema. Sin embargo, una mayor simetria favorece a conseguir
menor error.

La transicién, en cambio, es un aspecto de gran importancia en las
zonas con alto gradiente. Siguiendo con el ejemplo de la capa limite,
con el fin de que se obtenga soluciones suaves y no muy dispares entre
celdas contiguas, se debe de establecer un porcentaje de diferenciacion
de tamano entre ambos elementos.

Finalmente, se tiene el parametro de relacién de aspecto. En este ca-
so, la relacién de aspecto define el cociente entre el eje mayor y el eje
menor del elemento. Segin se ha explicado en la tipografia de malla,
un elemento cuadrado podria definirse como un rectangulo, en el que el
cociente puede ser mayor cuanto mas orientado esté el lado mayor a la
direccion del flujo.

4.5.1.4. Propiedades del fluido y modelos

Dado que el calculo CFD trata problemas con fluidos, es necesario
establecer una serie de parametros que permita al algoritmo que procesa
el calculo entender de qué fluido se trata.

Es necesario fijar variables de propiedades fisicas como puede ser la
densidad, conductividad y viscosidad. Previamente a esto, se debe de
haber definido si se trata de un fluido gaseoso, liquido o incluso multifa-
sico. En caso de ser un fluido gaseoso, se debe de especificar también si
se trata de un gas ideal, perfecto o real.

Este tltima eleccion permite definir una ecuaciéon de estado del fluido,
el cual es solamente necesario definirlo en el caso en el que se suponga un
flujo compresible -es decir, que varia su densidad-. Se suele definir que
un flujo no varia su densidad cuando su numero de Mach M es inferior
a 0.3 y compresible cuando es superior a este limite.
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Por otro lado, es necesario establecer si el flujo es turbulento o lami-
nar, o incluso definirse como no viscoso. Esto supone una gran impor-
tancia para la eleccion de modelos que se explicaran a continuacion.

Una vez que se ha definido las propiedades del fluido, se atiende a
diversos modelos que permiten simular problemas muy especificos. Un
caso puede ser el de un problema multifase como ya se ha comentado
anteriormente. Otros pueden ser modelos de combustion, aeroacustica,
Virtual Disk -como es el caso de este proyecto- y muchos méas. Los mo-
delos disponibles depende del programa que se esté utilizando.

Otros tipos de modelos son los conocidos modelos de turbulencia. Si se
ha fijado un fluido turbulento, es importante establecer qué tipo de mo-
delizacion se desea utilizar en el problema. Esta elecciéon depende tanto
de experiencia como de bibliografia externa. Sin embargo, es aconsejable
realizar una independencia del modelo de turbulencia.

Esta independencia consiste en modificar el modelo de turbulencia
y, tras realizar los calculos, se dispone a averiguar mediante la observa-
cion de los resultados cual de los modelos permite observar una respuesta

mas veraz y loégica. Algunos de estos modelos mas conocidos son: Spalart-
Allmaras, k - w SST y k - €.

Finalmente es importante mencionar los diferentes tipo de simulacio-
nes capaces de realizarse segtin la precision que se desea obtener. Existen
simulaciones Direct Numerical Simulation DNS, Scale-Resolving Simu-
lations SRS y Reynolds-Averaged Navier—Stokes RANS. Dependiendo de
las escalas de turbulencia que se deseen modelar -modelar escalas peque-
nas supone mayor precision-, se utiliza unos modos u otros. Por ejemplo,
para el caso de este proyecto se utiliza el modelo RANS ya que se decide
modelar todas las escalas -menor precisién, pero también menor coste
computacional-.
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4.5.1.5. Condiciones de contorno

Tal y como se ha nombrado en el subapartado de geometria, esta de-
pende de qué tipos de condiciones de contorno se van a establecer. Las
condiciones de contorno pueden definirse como propiedades definidas en
el espacio que permiten obtener una solucién tnica al problema. Por lo
tanto, se debe de situar la localizacién de las condiciones, sus valores y
el tipo.

Algunos tipos pueden ser:

Mass flow inlet

También puede ser definido como velocity inlet en el flujo incompresi-
ble. Para este caso, se define la velocidad o gasto masico, la temperatura
y las variables turbulentas, de modo que la presién se extrapola.

Pressure inlet y pressure outlet

Se impone valores de presion. Para el caso de pressure inlet también

es necesario imponer la velocidad, temperatura de parada y variables
turbulentas.

Wall

Es conocida en espanol como condicién de pared. Basicamente con-
siste en definir la existencia de una superficie con propiedades como:
porosidad, principio de no deslizamiento, etc.

Free stream

Permite definir condiciones de flujo libre en zonas lo suficientemente
lejos de la regiéon objeto de estudio.
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Simmetry

Es la opcién de condicién de contorno de simetria. Debe de ser la
opcién utilizada en casos con superficies simétricas para evitar exceso de
tiempo de calculo debido a la creacién de la malla.

Periodicity

En este caso se definen la igualdad de las celdas separadas por la
frontera de tipo periodicity. Se puede, por lo tanto, reducir el dominio a
un sector mas pequeno.

4.5.2. Aspectos numéricos

El pre-proceso es definido con el objetivo de llevar a cabo posterior-
mente un calculo numérico. Como ya se ha podido comentar, el calculo
CFD pretende estimar de la forma mas precisa el resultado a través de
la realizacion de una serie de iteraciones.

En primer lugar, es necesario conocer las ecuaciones que deben de ser
discretizadas -se recuerda que se resuelven en cada una de las celdas-.
Estas son: ecuacion de conservacion de la masa, conservacion de la can-
tidad de movimiento y ecuaciéon de la energia. A todas estas debe de
tenerse en cuenta la ecuacion de estado siempre y cuando se haya defi-
nido un flujo compresible.

Ecuacién de transporte general
Un modo de representar conjuntamente todas las ecuaciones utiliza-

das en la resoluciéon del problema es definida con la ecuacién 4.26 y la
tabla 4.1.
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2(0) e
T 4 Vo) = VIV + S, (4.26)
ot —— ~—
. \’_/ Término convectivo Término difusivo  Término fuente
Variacion temporal
Ecuacién [0) Ly Se
Masa 1 - -
C. Momento U; W % + fuerzas masicas + términos viscosos
Energia e(0T ohy) k - pVii+ energlas masicas 4+ términos viscosos

Tabla 4.1: Parametros para la definicion completa de las ecuaciones de conservacién

A través de estas, se establece un sistema de ecuaciones que debe de
ser discretizado para una posterior resolucion numérica. Las expresiones
pueden ser calculadas mediante un procedimiento segregado o un aco-
plado. El segregated solver -segregado- supone la resolucién del problema,
de forma escalonada, obteniendo primero las variables que son capaces
de ser conocidas sin realizar un sistema de ecuaciones y finalmente re-
solviendo de forma acoplada el resto. Por otro lado, el coupled solver
-acomplado- supone la resolucion conjunta de todas las ecuaciones. Este
ultimo modo suele ser mas lento y ademas consume més memoria RAM.
Normalmente, se suele utilizar el caso segregado para niimeros de Mach
bajos moderados y el modo acoplado para Mach altos.

En el caso de STAR CCM+ Siemens, los parametros obtenidos como
consecuencia de la descretizacion de las ecuaciones son definidos en un
apartado definido como Solvers. En él se definen, por ejemplo, el tiempo
de paso de una solucion transitoria. Se debe de tener en cuenta que en
caso de soluciéon transitoria no solo se discretiza el espacio, sino también
el tiempo.
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4.5.3. Post-proceso

El post-proceso es la etapa en la que se define el modo de represen-
tacion de las soluciones. Estas pueden ser expuestas por graficas en dos
dimensiones, mediante fotografias, valores numéricos tnicos, etc.

No obstante, una vez se ha comenzado a realizar el proceso itera-
tivo para la obtencion de la solucion, se debe de definir previamente
unos criterios que permitan establecer cuando una soluciéon a convergi-
do. Ademas, es necesario realizar una validacién de la soluciéon con el
fin de poder concluir que todo el procedimiento realizado hasta ahora
ha sido correcto y la solucién final es veraz. Se definen a continuacién
una serie de pasos que deben cumplirse para completar el post-procesado.

Convergencia

Se establecen unos criterios de convergencia para poder definir el error
numérico obtenido en el resultado. Consiste en definir un porcentaje de
variaciéon en las variables principales en un determinado rango de itera-
ciones -como pueden ser los coeficientes de sustentacion y de resistencia-.
Siempre y cuando este porcentaje de variacion sea inferior o igual al es-
tablecido, se puede concluir que el resultado a convergido.

Otro criterio de convergencia puede ser la visualizaciéon de los resi-
duales. Estos residuales permiten ver el error numérico que se obtiene a
cada iteracion. De este modo, cuando se obtengan unos residuales lo sufi-
cientemente pequenos -siempre y cuando los demas criterios se cumplan-
se puede considerar que se ha alcanzado la convergencia.

A todo esto, debe anadirse la observacion mediante escenas -imagenes
de la simulacién- comprobandose que los resultados fisicos son coheren-
tes en comparativa con la realidad. Por ejemplo, si se espera obtener
cierta zona con torbellinos en un problema y en la solucién no se refleja,
puede ser que el problema no haya convergido todavia o que el modelo
de turbulencia no es el correcto.
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Independencia de malla

La malla es uno de los factores principales para la obtencion de una
solucién correcta. Con el fin de poder cumplir con el objetivo de una
manera precisa y econdmica, es importante realizar la independencia de
malla.

La independencia consiste en realizar el calculo de un caso base a
diferentes tamanos de celdas. Se debe de disminuir el tamano de estas
de tal manera que finalmente, el hecho de seguir disminuyendo impli-
que una variacion de la soluciéon dentro de un porcentaje estimado por
el analista. De este modo, se obtiene un limite en el que la solucién es
independiente de la malla, utilizando aquel caso con menor niimero de
celdas -menor coste computacional-.

Validacion de la solucion

Aunque se haya conseguido una convergencia a un error numérico ba-
jo, es posible que la configuracién del modelo, las variables y el modo de
resolverlo impliquen que la solucién no se corresponda con la realidad.
Por ello, es importante llevar a cabo una validacion mediante métodos
numeéricos mucho mas precisos pero costosos -como el caso DNS explica-
do anteriormente-, mediante bibliografia equivalente o mediante métodos
experimentales.

4.6. Interaccion hélice - ala

Como ya se ha podido observar en el apartado 2.1.2, el hecho de
utilizar ciertas configuraciones de motores a lo largo de la envergadura
provoca un comportamiento en el ala que produce una variacion de sus
propiedades aerodinamicas. Para poder entender un poco mas a fondo
este fendmeno, en la presente seccién se abarca de forma general algunos
de los conceptos que pueden ayudar al lector a comprender cémo afecta
la hélice al comportamiento del ala.
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4.6.1. Flujo generado por la hélice

En primer lugar, el ala recibe la variaciéon que ha sufrido el flujo tras
la interaccion con la hélice. Por ello, debe ser explicado qué caracteristi-
cas definen a esta corriente modificada.

Perfil de velocidad axial

A lo largo de la envergadura de una hélice puede observarse una ve-
locidad que sigue la direccion del flujo de la corriente libre aguas arriba
-paralela a la normal de la hélice-. Esta velocidad axial v, tiene un valor
pequeno en la puntas de las hélices y en el encastre. No obstante, se con-
sigue un valor maximo de velocidad aproximadamente en la zona central.

Segun establece Veldhuis (2005), esto es debido a la variacion de car-
ga a lo largo de la envergadura. Dicha carga no es mas que la diferencia
de presiones promedio que se consigue en cada seccién del perfil. Por
ello, debido a que la presién es reducida en la punta y en el encastre, la
velocidad axial obtiene la misma distribucion.

Perfil de velocidad de remolino

Junto a la velocidad axial creada por la hélice, también puede verse
una velocidad tangencial a esta v;, debido al movimiento rotatorio que
sufre la hélice. La superposicion de la velocidad axial junto la tangencial
provoca en el flujo un angulo de giro -véase ecuacion 4.27- conocido como
angulo de remolino -swirl angle, en inglés-.

Ut
Ogwir] = arctan ——— 4.27
swirl Voo 1, ( )
Tal y como puede verse en la figura 4.3, la velocidad inducida aguas
abajo es definida como el doble de la velocidad inducida v; en el disco
actuador. Esta es otra de las conclusiones a las que se llega en la teoria
de la cantidad de movimiento y que se explica en profundidad en Alvaro

Cuerva Tejero y cols. (2009).
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Lo relevante respecto a esto es que, a consecuencia de que la velocidad
axial v, = v; depende de la distancia a la hélice, la interaccion hélice-ala
esta fuertemente relacionada con el distanciamiento entre ambos cuer-
pos. Pues no solamente se modifica el valor de la velocidad axial, sino
también el angulo de remolino.

Hay que tener en cuenta que en el momento en el que la hélice es
instalada en el ala, estos perfiles de velocidad se ven alterados por la
propia presencia de la geometria alar. Ademas, también se originan mo-
dificaciones por el carenado del motor (Veldhuis (2005)).

Todo esta explicacion esta fuera del propodsito de la presente seccion,
ya que lo interesante es conocer como altera la hélice al ala y no al con-
trario.

4.6.2. Efectos en el ala

El efecto en el ala es influenciado de forma diferenciada respecto a los
dos tipos de perfiles de velocidad mencionados anteriormente.

Por un lado, en relacién al flujo de velocidad axial, la sustentacion y
la resistencia en el ala es modificada a consecuencia de la variacion de la
presion dindmica. Esta presion aumenta a medida que se incrementa la
velocidad axial inducida por la hélice.

Debido a esto, una presion dinamica mayor -por el aumento de la
velocidad axial-, favorece a una mayor diferenciaciéon entre la presiéon de
referencia -aguas arriba- y la presion en el ala. Dado que el coeficien-
te de sustentacion y el de resistencia son la integral del coeficiente de
presiones, el resultado final favorece a un aumento de ambos coeficientes.

Diferente es el caso de la modificacion de la resistencia y la susten-
tacion por el perfil de velocidades de remolino. La velocidad tangencial,
que se ha comentado anteriormente, aumenta el angulo de ataque efec-
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tivo que observa el ala en las zonas donde la hélice tiene un movimiento
ascendente. Por el contrario, disminuye el angulo en las zonas inversas.

Por lo tanto, la distribuciéon de sustentaciéon no es simétrica como
cabia esperar con la velocidad axial. En este caso, ciertas zonas del ala
poseen disminucion de los coeficientes y otras un aumento.

Figura 4.7: Distribucién tipica del coeficiente de sustentacion debido a la presencia de la
hélice Veldhuis (2005).

Finalmente, si ambos casos se superpusieran, el aumento neto del
valor de los coeficientes es positivo. Un ejemplo de distribucién de sus-
tentacion a lo largo de la envergadura puede verse en la figura 4.7.

Véase como el coeficiente es mayor en zonas donde la hélice realiza un
movimiento ascendente. También es importante destacar el hecho de que
no solamente afecta en las secciones que se interpone entre el flujo aguas
arriba y el ala, sino también a los perfiles cercanos a esta zona. Supone asi
un aspecto de gran importancia pues informa de potenciales resultados
diferentes en funciéon del nimero de motores, su distanciamiento, etc.




Capitulo 5

Metodologia y calculos

El capitulo muestra la metodologia seguida para la obtencién de los
calculos con las herramientas nombradas en el capitulo 3.

En primer lugar, se presenta las condiciones de vuelo asi como las
diferentes configuraciones estudiadas. Seguidamente, se expone la mode-
lizacién del sistema propulsivo para la obtencién de los coeficientes de
traccion y potencia del HERMES-UPYV sin propulsiéon distribuida.

Finalmente, después de mostrar el desglose de pesos y el centro de
gravedad del HERMES-UPYV sin propulsién distribuida, se explica el mo-
do de proceder para la obtencion de los coeficientes aerodinamicos tanto
con propulsién distribuida -con CFD- como sin propulsion distribuida
-con XFLR5-.

5.1. Condiciones y configuraciones en vuelo

Las condiciones de vuelo son establecidas a partir de la regulacién
de la competicion UAS Challenge. No obstante, dado que esta norma-
tiva permite un rango de aplicacién, se ha decidido realizar los estudios
en una configuracién de crucero de 120 m de altitud a una velocidad
constante de 20 m/s. Ambos pardmetros han sido escogidos segin los

criterios del grupo de diseno del HERMES-UPV.
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Por otro lado, el despegue y el aterrizaje, se realizan a una altitud al
nivel del mar a una velocidad media constante de aproximadamente 10
m/s -dependiendo de la vgq;-, ya que se supone que el ascenso se realiza
a la velocidad de crucero y a empuje de despegue -es decir, maximos,
para ascender en el menor tiempo posible-.

A continuacién, se diferencian los dos estudios comparativos realiza-
dos en el proyecto, explicAndose en profundidad las diferencias conside-
radas durante la obtencién de los resultados.

5.1.1. Sin propulsiéon distribuida

El HERMES-UPYV es un UAV monomotor -véase figura 2.3- , por ello,
va a ser analizado a través de la obtencién de su modelo propulsivo en
la seccion 5.2 mediante programaciéon en MATLAB. Ademas, se obtiene
todo su modelo aerodindmico mediante la herramienta XFLR5 y méto-
dos semi-empiricos, ambos explicados en la seccién 5.4.

Dado que el objetivo secundario del trabajo es poder observar si la
aeronave es capaz de cumplir los requerimientos de la competicion, este
estudio se focaliza en desarrollar los calculos pertinentes para este pro-

posito. No obstante, el diseno del HERMES-UPV sirve de base para la
comparativa con un modelo con propulsion distribuida.

Este objetivo va a ser analizado con dos configuraciones en vuelo: con-
figuracion pesada de MTOW = 13 kg y configuracién ligera de MTOW =
10 kg. Aunque la competicion establezca el maximo peso al despegue de
10 kg, se desea poder observar la sensibilidad de los resultados variando
el peso al despegue -posible consecuencia tras el estudio con DEP-. La
distribucién de la carga de pago en la aeronave puede verse en la figura
5.1 -el desglose de pesos se encuentra en la seccion 5.3-.
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q’l

a) Configuracién ligera

(b) Configuracién pesada

Figura 5.1: Distribucién de la carga de pago

El perfil del HERMES-UPV es un SD7062, no obstante, también se
ha realizado el analisis del UAV con un perfil SD7003 -de ahora en ade-
lante conocido como HERMES Modificado-. Esto se debe a que, con el
fin de poder realizar una comparaciéon entre DEP y aeronave con con-
figuracion convencional, es necesario realizar calculos en CFD con un
respaldo bibliografico suficiente -véase apartado siguiente-.

5.1.2. Con propulsion distribuida

Con el proposito de poder obtener una mayor validacion y seguridad
al realizar el calculo CFD, se realiza un estudio con propulsién distribui-
da utilizandose un perfil SD7005.

Estudios previos en CF'D han sido realizados con este perfil con el ob-
jetivo de poder validar resultados tanto a nivel global -coeficientes Cf, y
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Cp-, como a nivel local -coeficientes C'y local y C) local-. Una vez esto, se
ha procedido a realizar cadlculos DEP con ingestion de la capa limite -en
inglés, Boundary Layer Ingestion, BLI-. Debido a la falta del resultado

experimental DEP con el perfil SD7062 del HERMES-UPV, se ha visto
necesario cambiar el perfil del ala principal.

No obstante, se pretende extrapolar los resultados obtenidos de la
comparativa del HERMES Modificado para su aplicacion en el HERMES-
UPYV original. En pocas palabras, las variaciones en las actuaciones del
HERMES Modificado y sus consecuencias pueden ser comparables a las
del UAV HERMES. Para poder observar mejor las posibles diferencias
entre los perfiles, asi como entre los tres tipos de aeronaves, en la seccion
5.6 se representan los resultados aerodinamicos para su comparacion.

Asi pues, el diseno final de la aeronave con la aplicaciéon DEP es el
mostrado en la figura 5.2, en comparacion con la figura 2.3.

Figura 5.2: Disefio final del vehiculo HERMES UPV con propulsién distribuida

Dado que solo se pretende analizar una sola distribucion de hélices a
lo largo de la envergadura, se ha decidido realizar una propulsion distri-
buida con 16 hélices. El estudio realizado en (Moore y Ning (2018) refleja
un minimo de distancia al despegue con una DEP de 16 hélices. Debido
a que una de las principales ventajas que favoreceria al HERMES-UPV
es reducir su distancia al despegue -reglas al despegue en la seccién 2.3-,
se decide tomar este nimero de motores.
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Para conocer las medidas de las hélices y el distanciamiento entre
estas puede verse la figura 5.3. No obstante, se define con mas detalle en

el apartado 5.5.2 los pardmetros geométricos utilizados finalmente en el
calculo CFD.

Figura 5.3: Distanciamiento entre hélices en configuracién DEP. Medidas en milimetros
mm.

5.2. Modelo de empuje

En la presente seccion se pretende mostrar el procedimiento seguido
a la hora de obtener el modelo de empuje de la aeronave HERMES-
UPV. Este UAV estd equipado con una planta propulsora de una sola
hélice, por lo tanto, se debe de tener en cuenta los contenidos tedricos
anteriormente explicados en el apartado 4.2.1. El objetivo es, por lo tan-
to, conseguir una estimacion de las caracteristicas de la hélice, teniendo
en cuenta las limitaciones del motor, para asi poder obtener un valor
aproximado de las actuaciones de la aeronave.

5.2.1. Hélice y motor

La hélice y el motor son los puntos principales para dar solucién a
este apartado. Por un lado, el diseno de la hélice supone la obtenciéon de
las caracteristicas aerodinamicas necesarias para la generacion de em-
puje. Por otro, el motor, a través de las limitaciones de potencia y la
relacion RPM/V -revoluciones por minuto respecto a tensién-, permite
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dar energia y potencia a la hélice y generar asi la velocidad necesaria
para crear traccion en las palas.

A continuacion, se muestra el disenio de la hélice y el motor utilizado
por el grupo HERMES-UPV. La hélice es APC 17x10”, cuyas caracte-
risticas geométricas se encuentran en la figura 5.4. Su radio R es de 0.2
m, con una excentricidad adimensional -adminesionalizada respecto al
radio- de x = 0.15. La variable ¢/ R manifiesta la longitud de la cuerda
en cada perfil a lo largo de todo x. Por otro lado, # es el valor del angulo
de paso geométrico de la pala en cada seccion.

Caracteristicas de la hélice
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(a) Caracteristicas

(b) Aspecto fisico
Figura 5.4: Caracteristicas geométricas y aspecto fisico de la hélice APC 17x10”
La hélice consta de dos palas, como se puede ver en 5.4, con un perfil
aerodinamico Clark-Y, observandose su geometria en la figura 5.5. Se

debe de senalar que todos los parametros mostrados hasta el momento
son nuevamente utilizados en el calculo CFD -véase la seccién 5.5-.
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Perfil Clark Y
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Figura 5.5: Perfil aerodinamico Clark-Y utilizado en la hélice de la aeronave HERMES-UPV

Por lo que respecta al motor eléctrico, HERMES-UPYV tiene la posi-
bilidad de modificar su motor dependiendo de los requerimientos y con-
diciones de vuelo. En este trabajo se decide utilizar tinicamente aquel
que posea mayor potencia maxima, para asi obtener el mayor empuje
posible y no tener carencias de potencia en ninguna de las configuracio-
nes estudiadas. Por ello, se decide utilizar el motor AXT 4130/20 GOLD
LINFE cuyas especificaciones técnicas principales se muestran en la tabla
5.1.

AXI 4130/20 GOLD LINE

Relacién RPM/V 305 rpm/V
Intensidad méxima continua 40 A
Potencia maxima 1650 W
Resistencia interna 99 x 1073 Q

Tabla 5.1: Especificaciones técnicas del motor eléctrico utilizado en HERMES-UPV

5.2.2. Estimacion de la velocidad inducida

Una vez presentado tanto el motor como la hélice que va a ser utili-
zada, el siguiente paso es obtener las velocidades inducidas en cada uno
de los perfiles. Como se ha mencionado en el apartado 4.2.3, a través de
la combinaciéon de la teoria del elemento de pala y la teoria de cantidad
de movimiento, es posible conseguir llegar a la expresion 4.11.
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Mediante el robot matematico MATLARB se disena el programa nece-
sario para el calculo de la velocidad inducida adimensional A;. A la hora
de realizar el calculo de la velocidad inducida mediante el procedimiento
tedrico explicado en el apartado 4.2.3, es sumamente importante tener
en cuenta la existencia de vortices en punta de ala. Estos vortices, por
supuesto, suponen un aumento de la velocidad inducida en las puntas,
favoreciendo segtin muestra la ecuacién 4.5 a una disminucion del dngu-
lo de ataque efectivo en los perfiles mas alejados del eje de rotacion. El
hecho de no tener en cuenta este aumento de velocidad inducia supone
sobrestimar el empuje generado por la hélice.

Asi pues, con el fin de tener en cuenta los efectos tridimensionales
de la hélice, se asume un modelo de pérdidas en punta de pala como
el estimado en Durand (1963), conocido como el modelo de Prandtl.
Este consiste en utilizar un factor multiplicativo F'(x) en la expresion
4.9. El factor es conocido como la ecuacién de Froude-Finsterwalder y
se representa en la ecuacion 5.1.

2 b 1—
F(x) = - arccos(exp(—ﬁv +Z.

) (5.1)

Se consigue que, mediante un sistema de ecuaciones no lineales entre
la expresion 5.1 y la ecuacién 4.11 -teniéndose en cuenta el factor F(z)-,
se tenga como incégnitas tanto la velocidad v; como la ecuacién F(x).
Essto supone un problema matematico con varianza en el parametro v,.
Por lo tanto, es necesario realizar el calculo en un intervalo de velocidades
de v,, representando este parametro a la velocidad de avance de la hélice,
es decir, de la aeronave. Se expone una posible solucion -figura 5.6- a una
velocidad v, = 0 m/s, con la aeronave sin movimiento.
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Modelo de Prandtl

FI)

0.08

0.06

0.04
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 5.6: Velocidad inducida adimensional A; y ecuacién de Froude-Finsterwalder para
velocidad de aeronave nula

Como se puede observar, la velocidad inducida realiza un brusco cam-
bio para valores de x cercanos a la unidad -punta de la pala-, con el fin
de simular una alta velocidad inducida a consecuencia de la existencia de
torbellinos de punta de pala. La funcion F'(x), en cambio, mantiene un
valor unitario durante toda la pala hasta llegar hacia el extremo alejado,
donde tiende a un valor nulo para conseguir el objetivo de alta velocidad
inducida.

Una vez simulada );, dado a que se conoce todos los demés parametros
geomeétricos, el siguiente paso es obtener la traccién y la potencia que es
capaz de generar la hélice. Al fin y al cabo, este es el principal objetivo
a la hora de disenar la geometria de la misma.

5.2.3. Empuje, potencia y rendimiento de la hélice

La potencia y el empuje de la hélice son el resultado del movimiento
de las palas una vez que una fuerza externa provoca este movimiento -el
motor eléctrico-.
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Por supuesto, como se ha realizado un tratamiento bidimensional -
teniendo en cuenta efectos tridimensionales-, la distribucién de potencia
y de empuje en la hélice varia con la envergadura adimensional de la
pala x.

Se ha mencionado anteriormente que en el supuesto caso de no utili-
zar el modelo de Prandtl, se manifiesta una sobrestimacién en el empuje.
Esto es asi debido a que realmente la solucion del empuje en las cercanias
a la punta debe de ser nula, puesto que el angulo de ataque es nulo y
no genera traccion alguna. Lo mismo debe de ocurrir con las variaciones
dCr/dzx segtin la expresién 4.6. No obstante, el caso de la potencia es
diferente.

En la figura 5.7 el coeficiente de traccion Cp no manifiesta variaciéon
en la punta de la pala segtin cabia esperar, sin embargo, el coeficiente de
potencia tiene un cierto valor en x = 1.

dC
d—; = f(.%‘) ‘ , x10®
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Figura 5.7: Distribucién de la variacién del coeficiente de traccion dCr/dx y del coeficiente
de potencia dCp/dx a velocidad de vuelo nula

Esto se debe al término parasito de la potencia en la ecuacion 4.7.
El término inducido Cp,, al ser generado tras la creacién de sustenta-
cion en el perfil, si que tiende a valores nulos. No obstante, el término
parasito de potencia depende del coeficiente de resistencia del perfil ¢,
cuya dependencia con el angulo de ataque se encuentra en la ecuacion
5.2, hallada en XFLRS5.
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cg=5x102+9x102 a+3x10"" a? (5.2)

El término cq, = 5 X 1073 provoca una cierto valor de potencia en
punta de pala. Es por ello por lo que la potencia parasita Cp, es el va-
lor de la potencia minima que debe de realizar la hélice para superar la
resistencia generada por las palas.

La integracion de los valores del coeficiente de traccién y del coefi-
ciente de potencia a lo largo de todo el radio de la hélice permite obtener
la potencia y traccion final que realiza la hélice. No obstante, se debe
de tener en cuenta a partir de aqui la limitacion de potencia que puede
tener el motor eléctrico utilizado. Es por ello por lo que se ha decidido
tener un motor de potencia maxima mayor, con el fin de aprovechar al
maximo la potencia que podria dar la hélice a cada velocidad de vuelo
de la aeronave.

Para ello, se realiza para cada velocidad de vuelo v, -a cada altitud z-
una comparativa de la potencia P de la hélice con la potencia maxima
del motor de 1650 W -véase la tabla 5.1-. Cuando la potencia que genere
la hélice sea mayor a la que es capaz de generar el motor, se obtiene la
velocidad angular maxima {2 de la hélice y por consiguiente, se conoce
la tensién V,,,; que es necesario que emita la bateria.

Se considera que el equivalente a la palanca de gases dp mostrada en
la secciéon 4.3 es, en el caso del motor eléctrico, la relacion de tensio-
nes Viot/Vinpat, siendo Vy, pe €l valor maximo de tensién que es capaz
de generar la bateria, en este caso de V5, = 22.2 V. Dado que existe
resistencia interna del motor, se ha tenido en cuenta la posible caida de
tension en el transito de transmision de intensidad entre bateria y motor.

Asi pues, todo esto conlleva a que finalmente se pueda conocer cual es
el coeficiente de traccion Cr y el coeficiente de potencia C'p que es capaz
de generar la aeronave en funciéon de la velocidad. Realmente, la repre-
sentacion de resultados en este caso suele darse en funcién del parametro
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de avance J = v,/(Q2D), donde v, es la conocida velocidad de avance de
la aeronave, € es la velocidad angular de la hélice y D es diametro de la
hélice.

El intervalo de valores del parametro J ha sido definido variando
tanto v, como {2, ya que como se ha comentado anteriormente, para
cada velocidad de avance se obtiene una velocidad de giro de la hélice
maxima por limitaciéon de potencia maxima del motor. En la figura 5.8
puede verse el coeficiente de traccion y el coeficiente de potencia obtenido
para una altitud de 100 m. A medida que se aumenta la velocidad de
vuelo, la potencia y el empuje que es capaz de aportar la aeronave es
cada vez menor.

(CT, CP) - f(J) %10
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Figura 5.8: Coeficiente de traccién Cr y coeficiente de potencia Cp a unos 100 m de altitud
en funcién del parametro .J

Por otro lado, también se ha llevado a cabo el calculo del rendimiento
propulsivo de la hélice 77, en funcién del parametro de avance J a las mis-
mas condiciones de vuelo. Este rendimiento se define como n, = (17" v,)/P
y puede verse representado en la figura 5.9.
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Figura 5.9: Rendimiento propulsivo de la hélice 1, a unos 100 m de altitud en funcién del
pardmetro J

El rendimiento maximo en estas condiciones de vuelo es de 7, . =
0.54. Posteriormente, tras los calculos realizados en CFD con propulsion
distribuida, se obtiene de nuevo el rendimiento propulsivo en las condi-
ciones de crucero estudiadas con el fin de concluir si la modificacién de
la planta propulsiva afecta al rendimiento. Por supuesto, debido a que el
algoritmo utilizado para el calculo de la teoria del elemento de pala en
el programa STAR CCM+ Siemens no es el mismo al utilizado para el
calculo de la hélice del HERMES-UPYV sin modificar, esta comparativa
no tiene porqué ser del todo veraz, aunque de todos modos es interesante
poder ver las soluciones obtenidas.

5.3. Pesos y centro de gravedad

La seccién consiste en mostrar un breve desglose de los pesos de la
aeronave y el centro de gravedad obtenido en cada configuracién estudia-
da, para el caso sin propulsion distribuida. Ademas, se detalla el modo
de calculo de estas partes y el propodsito por el que han sido obtenidas.
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Tal y como se ha expuesto en la seccion 5.1, se ha llevado a cabo un
estudio diferenciado entre un peso MTOW de 10 kg y 13 kg. Solamen-
te, en el caso de la configuracion ligera, el peso maximo a despegue ha
sido estimado teniéndose en cuenta la regulacion de la competicion -tal
y como muestra la secciéon 2.3-. No obstante se vuelve a recordar que
el caso de configuracion pesada se ha llevado a cabo solamente con el
propoésito de ver las posibles diferencias que el peso al despegue puede
desencadenar.

El calculo de pesos es estrictamente necesario con el fin de no exce-
der el peso maximo MTOW, esto puede acarrear la descalificacion en la
competicién. Por ello, a través del diseno realizado por HERMES-UPV
mediante el programa Autodesk Fusion 360, es posible estimar todos los
pesos de cada componente y posteriormente, el centro de gravedad.

Por un lado, el peso a despegue es necesario para la definicion del
punto de diseno de la aeronave en el diagrama de actuaciones -véase la
seccion 4.4-. Por otro, el centro de gravedad es esencial para la estimacion
del coeficiente de momento de la aeronave, siendo este el inico coeficiente
dependiente de la posicién del centro de gravedad. En la siguiente seccion
se explicara en detalle los coeficientes aerodinamicos.
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Figura 5.10: Porcentaje de pesos de cada parte de la aeronave respecto al MTOW. La
grafica de la izquierda representa la configuracion ligera y la derecha la configuracion pesada
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Se muestra a modo informativo el porcentaje de peso que supone cada
parte de la aeronave respecto al MTOW en la figura 5.10.

Todos estos pesos definen los centros de gravedad expuestos en la
tabla 5.2, los cuales estan representados respecto al eje de coordenadas
representado en la figura 5.11.

Centro de gravedad Configuracion ligera Configuracion pesada

Eje X [m] 0.12 0.14
Eje Y [m)] 0 0
Eje Z [m] -0.11 -0.10

Tabla 5.2: Centro de gravedad del HERMES-UPYV en funcién de las configuraciones estu-
diadas

: %
%
Figura 5.11: Sistema de coordenadas establecido en el programa XFLR5

5.4. Coeficientes aerodinamicos

Para la obtencion de las actuaciones y poder llegar a unas conclusio-
nes, es necesario estimar el valor de los coeficientes aerodinamicos del
UAV. Por lo tanto, se pretende conocer sus coeficientes en las condicio-
nes de vuelo establecidas es la secciéon 5.1.

Cabe decir que, esta seccion se centra en describir el procedimiento
para la obtencién de los parametros fundamentales aerodinamicos que
provocan las dos alas que componen tanto el HERMES-UPV como HER-
MES Modificado.
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El modo de ejecucion es el mismo, sin embargo, se muestra las diferen-
cias que implica el cambio de un perfil SD7062 a un SD7003.

Se comienza exponiendo los resultados obtenidos en XFLR5, cuya
aplicacion abarca coeficientes de planeadores -limitaciéon al no conocer
posible interferencia del monomotor al ala principal, aunque se puede
asumir que es minima-. Se ha decidido no realizar la geometria completa
en XFLR5 de las aeronaves debido a que esto supone aumentar en gran
medida el error de calculo si no se realiza una buena distribucion de
paneles. Por ello, se supone que el fuselaje no crea sustentacion alguna
-segliin su geometria, no es una mala aproximacién- y solo crea resisten-
cia. Esta resistencia del fuselaje, asi como interaccion entre diferentes
partes del UAV, ha sido estimado mediante métodos semi-empiricos.

Ademads, también es hallado por estos métodos el incremento de Cp, y
Cp que producen los flaps y la variacion de sustentaciéon y momento que
genera el movimiento del timén de profundidad. El programa XFLR5 es
incapaz de simular los efectos viscosos de las alas a altas deflexiones de
estos mecanismos.

5.4.1. Calculos en XFLR5

En primer lugar, se presentan los perfiles aerodinamicos utilizados en
HERMES-UPV. El ala principal consta del perfil SD7062 mientras que
el estabilizador horizontal y el vertical estan construidos con un perfil
NACA0010 -véase la figura 5.12-.

Conociendo la geometria completa del HERMES-UPV, se ha realiza-
do el CAD del ala principal y de la cola en el modo Wing and Plane
Design de XFLRb5. Anterior a esto, el programa calcula un ala tridi-
mensional a partir del analisis del perfil que se esta utilizando para la
geometria. Por ello, se realiza un barrido de soluciones de los perfiles en
un rango de numeros de Reynolds Re lo suficientemente amplio como
para incluir los valores a los que esta sometidos la aeronave en los estu-
dios deseados.
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Perfil NACA0010

o, =

0.05

T T T
Superficie ==m=:Curvatura media = = -Cuerda‘

Perfil SD7062
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‘_Superﬁ(:ie = === Curvatura media = = «Cuerda

Figura 5.12: Perfiles utilizados en el HERMES-UPV. NACA0010

A partir de altos angulos de ataque, en el analisis tridimensional,
las entradas en pérdida no puede visualizarse correctamente debido a
problemas nombrados en la bibliografia (Hiniesta y Roncero (2013)).
Al parecer, el calculo a angulos de ataque extremadamente altos puede
provocar que el perfil ya haya entrado en pérdida y que por lo tanto, no
se pueda estimar la curva caracteristica C, = f(a) de la aeronave. No
obstante, se puede obtener tanto la pendiente de la curva como el valor
maximo antes de entrada en pérdida.

‘CL = f(a)‘

[ | Crucero
= = . Aterrizaje/Despegue

0 5 16 15 0 0.65 0.‘1 0.15
o] Cp[-]

Figura 5.13: Curva de sustentacién y polar del HERMES-UPV para las condiciones de
crucero y de aterrizaje/despegue
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En la figura 5.13 se muestra la soluciéon del HERMES-UPV para las
condiciones de crucero, aterrizaje y despegue -siendo estas las mismas-.
Se debe recalcar que no se ha tenido en cuenta en ningiin momento la
deflexién de posibles flaps ni timén de profunidad, ya que se pretende
ver las diferencias que acarrean las condiciones atmosféricas.

La curva de sustentaciéon no se ve afectada lo suficiente como para
poder dar ventajas en el Cr  al despegue o al aterrizaje a diferente
altitud. No obstante, existe un claro aumento del coeficiente de resisten-
cia en el aterrizaje y despegue debido a la disminucién del ntimero de
Reynolds.

Existen ciertos parametros que permiten conocer de forma inmedia-
ta las caracteristicas resistivas de una aeronave, siendo uno de estos el
factor de Oswald e. Para obtener este, a partir de los resultados con
XFLR5 de los aviones completos, se realiza un ajuste cuadratico de la
curva Cp = f(«) para cada condiciéon de vuelo -siempre con una coefi-
ciente de determinacién R? de 0.99-.

A partir de la obtencién de una expresién cuadratica, segin el modelo
de polar compensada mostrada en la ecuacion 5.3, es posible conseguir la
constante de resistencia inducida K y posteriormente el factor de Oswald
e mediante K = 1/(meAR), siendo AR el alargamiento alar.

Cp=CDy+ K (Cpa+Cp, —Cp,. )? (5.3)

C'r,. . representa el valor de C', minimo en la curva polar C, = f(Cp).
Cp,, en cambio, es el coeficiente de resistencia parasita creado por el ala
y la cola.

Como se explica en la seccion 5.5.5, en el calculo CFD se utiliza una
polar compensada para simular la resistencia del ala principal. Es el va-
lor de K del avion HERMES Modificado hallado del modo anterior, el
que se utiliza en este programa base de STAR CCM+ Siemens.
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La razon de utilizar un coeficiente de Oswald de un aviéon completo
-cuando en CFD se analiza solamente el ala principal- y de una polar
compensada -en CFD se utiliza una no compensada-, se debe a intentar
obtener una mayor precision al simular la resistencia inducida con el fin
de poder conocer de forma mas detallada el empuje que realiza la aero-
nave.

En la seccion 5.5.1 se nombra la utilizacién de un PID para conseguir
un vuelo equilibrado en el programa CFD. De este modo, a mayor pre-
cision al modelar la resistencia inducida del avion -factor de Oswald e
y C1, . -, mayor precision al obtener el empuje requerido por la aeronave.

Antes de mostrar estos valores de las aeronaves, se procede a realizar
una breve analisis de las diferencias que supone utilizar el perfil SD7005
en lugar del SD7062 del HERMES-UPV. A continuacién, se expondran
el conjunto de resultados para los dos tipos de aeronave a cada condicion
de vuelo.

En la figura 5.14 puede verse la diferencia de espesor clara existente
entre un perfil y otro. Ademas, existe una mayor curvatura en el perfil
SD7062, aunque la diferenciaciéon sea minima.

Perfil SD7003
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- ——
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| 005F » =~ <2 4
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Figura 5.14: Comparativa geométrica entre el perfil SD7003 y el perfil SD7062
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Obviamente, segun refleja la figura 5.15, los resultados en las curvas
de sustentacion y resistencia se ven altamente influenciados. Por un lado,
el avion HERMES-UPV permite obtener un mayor coeficiente de susten-
tacion no solo por el aumento de su C',, sino también por una entrada en
pérdida a mayores angulos de ataque. Esto es consecuencia del modo de
desprendimiento de la capa limite sobre perfiles gruesos. Mientras que
en alas gruesas el desprendimiento, de forma lenta, aumenta progresiva-
mente desde el borde de salida al borde de ataque. En perfiles medianos
y finos se consigue de forma brusca tras la explosion de una burbuja de
recirculacion creada en el borde de ataque.

Cp = f(a) Cr = f(Cp)

HERMES
= = HERMES modificado

HERMES
= = HERMES modificado

1.6—‘

0 5 10 15 0 0.5 01 0.15
al’] Cp[-]

Figura 5.15: Comparativa geométrica entre el perfil SD7003 y el perfil SD7062

Por otro lado, el coeficiente de resistencia puede asumirse similar a
angulos de ataque pequenos comprendidos entre uno y cinco grados. No
obstante, existe una diferencia significativa con sustentacion nula, asi
como a angulos de ataque altos.

Finalmente, la tabla 5.3 representa la solucion de los pardmetros mas
significativos para un posterior andlisis comparativo de las actuaciones.

De hecho, los coeficientes de Oswald e para el HERMES Modificado son
utilizados en el calculo CFD, como ya se ha comentado.
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CDO e

Crucero 0.012 0.78
Desp/Aterr 0.016 0.73
Crucero 0.007 0.77
Desp/Aterr 0.009 0.70

HERMES

HERMES Mod.

Tabla 5.3: Resultados de ambas aeronaves en condiciones de crucero, despegue y aterrizaje.
El crucero es realizado con la configuracién ligera.

Se debe de tener en cuenta que, en el coeficiente C'p, no se ha aporta-
do la resistencia de fuselaje ni la cola, solamente es representado el valor
del ala principal. El valor de los restantes términos se encuentran en el
apartado siguiente, junto con su modo de obtenciéon. Por lo tanto, este
Cp, se ha hallado mediante la estimacion de la polar del ala principal
completa en XFLRS5.

Cabia esperar una variacion de la resistencia a diferentes altitudes,
segiin lo visto en la figura 5.13. No solo aumenta el término parasito a
bajas altitudes, sino que también lo hace la resistencia inducida al dis-
minuir el factor de Oswald e.

Por ultimo, a modo informatico, se presenta la estimacion del coefi-
ciente de momentos C'y; con respecto al angulo de ataque. En este caso,
se tiene en cuenta las dos distintas configuraciones de la aeronave, ya
que la modificacion del centro de gravedad afecta el resultado final. En la
figura 5.16 se puede observar las soluciones para el HERMES-UPV con
ambas configuraciones, asi como el resultado del HERMES Modificado
a condiciones de crucero

Este figura realmente no es utilizada para ninguna de las simulaciones
de CFD ni calculo de actuaciones. Simplemente, se pretende mostrar las
tendencias que posee el coeficiente C; debido a la variacion de la con-
figuracion. En la seccion 5.6 se presenta el modelo de C); finalmente
utilizado para comparar entre PED y no PED.
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El aumento de la carga de pago provoca que el centro de gravedad se
desplace hacia la cola -véase la tabla 5.2-. Al depender el coeficiente de
momento de la distancia entre centro de gravedad y el punto neutro del
avion, cabia esperar que el coeficiente Cy; para HERMES 10 kg tenga
mayor pendiente negativa -es decir, mas estable-.

‘CM:f(O‘)

HERMES 10 kg

= = HERMES Modificado 10 kg | |
====HERMES 13 kg

0.1

-0.6 : :

Figura 5.16: Comparativa de los coeficientes de momentos entre aviones y distintas confi-
guraciones a condiciones de crucero.

5.4.2. Calculos por métodos semi-empiricos

El programa XFLRS5 tiene la peculiaridad de que es posible crear
grandes errores a consecuencia de implementar un fuselaje al planeador.
Normalmente, estos fuselajes suelen ser extremadamente aerodinamicos
y delgados. No obstante, el HERMES-UPV no cumple estas caracteris-
ticas, por lo que, es altamente probable conseguir malos resultados.

Por ello, en este apartado se muestra el procedimiento seguido para la
obtencion de la resistencia parasita aportada por el fuselaje y cola. Ade-
mas, debido a problemas de calculo con XLFRS, se ha decidido también
obtener las variaciones de los coeficientes de los flaps -ACL, y ACp,- asi
como la variacion del coeficiente de sustentacion del timén de profundi-
dad ACTL, v la variacion del coeficiente de momento AC}y;, .
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Coeficiente de sustentacion AC7; del timén de profundidad

El procedimiento a seguir para la obtencion del coeficiente ACT; es el
seguido por NACA TN 3911 (Lowry y Polhamus (1957)). Debido a que
su procedimiento es extenso y requiere de un gran nimero de graficas,
se expone en el proyecto las directrices generales a seguir, asi como el
resultado final.

Estos resultados sirven tanto para HERMES-UPV como para HER-
MES Modificado, ya que ambos poseen un perfil NACA 0010 en el es-
tabilizador horizontal trasero. El procedimiento consiste en obtener el
coeficiente mediante el producto de cuatro parametros, los cuales tie-
nen en cuenta tanto el coeficiente de sustentaciéon 3D y 2D del perfil,
la posicion relativa del timoéon de profundidad respecto el estabilizador
horizontal y la variacién de la sustentacién con la deflexion en 2D. Para
poder ver la geometria del timén de direccion fijese en la figura 5.17.

310

58.34

Figura 5.17: Geometria del timén de profundidad en el estabilizados horizontal. Dimensiones
en milimetros mm.

Coeficiente de momento AC), del timén de profundidad

En cuanto al coeficiente AC)y, , este es el resultado de la multipli-
cacion de una fuerza adimensional -coeficiente de sustentacion- y una
distancia. La distancia no puede ser otra que la diferencia de posicion
entre el centro de gravedad de la aeronave x.q, -véase la tabla 5.2- y el
centro aerodinamico x.,; del estabilizados horizontal. Para poder realizar
la adimensionalizacién del momento, se obtiene la ecuacion 5.4.
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El término ¢, es la cuerda del ala principal, St es la superficie del esta-
bilizador horizontal y Sy la superficie del ala principal.

(xcdg - :Ecat) ST

Cw SW

AC),;, = ACT,, (5.4)
Coeficiente de sustentacion ACy, y resistencia ACp, de los
flaps

Para la obtencion de estos coeficientes se sigue el procedimiento NASA-
CR-~152303, el cual se basa en la identificacion de unas constantes a
partir de veinte graficas, todas ellas encontradas en D. (1978). Se toma

la simplificacion de que el valor de estos coeficientes es el mismo para
HERMES-UPV y para HERMES Modificidado.

Se parte de la identificacion del tipo de flaps de la aeronave, siendo
en este caso una aeronave con flaps tipo plain, segin muestra la figura
5.18

\ 903 ‘

= 1

Figura 5.18: Geometria de los flaps en el semiala de la aeronave HERMES-UPV. Dimen-
siones en milimetros mm.

A partir de aqui, las gréaficas tienen en cuenta la posicion geométrica
respecto del ala principal, espesor relativo, alargamiento, flecha, Mach de
vuelo -practicamente nulo en todas las condiciones de vuelo- y la defle-
xion de los flaps. Segun la figura 5.18, aunque el UAV tenga la capacidad
de poder utilizar diferentes configuraciones de deflexion, con el fin de te-
ner mayor probabilidad de cumplir el reglamento del UAS Challenge, se
decide aplicar deflexiéon a todo el ala.
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Coeficiente de resistencia parasita para el fuselaje y cola
CDOeztra

El extenso procedimiento a seguir para la obtencion de este coeficiente
es encontrado en el apéndice A. Por lo tanto, una vez aplicado todo los
pasos establecidos, se llega estimar el coeficiente de resistencia parasita
para el fuselaje y la cola para diferentes condiciones de vuelo.

Resultados semi-empiricos finales

Una vez realizado todas estas operaciones, se llega al resultado ex-
puesto en la tabla 5.4.

ACM5@ ACM5€ CDOeactra CDOe”ctra
ACL, 10kg 13 kg ACL,  ACD, Crucero Aterrizaje/Despegue
3.24 -2.52 -2.46  0.0150 0.0027  0.014 0.016

Tabla 5.4: Resultados del procedimientos semi-empiricos en todas las condiciones. Aplicacién
para ambas aeronaves.

Aunque exista una variacion en el perfil en ambas aeronaves, se puede
asumir constante los coeficientes de las deflexiones de los flaps. Ademas,
se obtiene dos coeficientes de momentos debido a la modificacién del
centro de gravedad por el aumento de la carga de pago.

5.5. Estudio CFD

El analisis aerodinamico con configuracion de propulsion distribuida
es llevado a cabo mediante mecanica de fluidos computacional con el
programa STAR CCM+ Siemens. Se refleja en esta seccion, por lo tan-
to, el modo de operacion para la obtencién de los resultados siguiendo el
marco teodrico de la seccion 4.5. Es esencial tener en cuenta que el desa-
rrollo CEFD se apoya, en algunos aspectos, de estudios previos realizados

sobre el mismo perfil SD7003.
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5.5.1. Modelo conceptual

El primer paso es definir la naturaleza del problema, siendo en este
caso un problema tridimensional. Hay ciertas investigaciones como Vec-
chia y cols. (2017) en el que, debido a su alta disponibilidad de tiempo
de calculo, decide insertar un semi-ala al completo.

No obstante, en el presente proyecto se decide simular una determi-
nada regién del ala, con presencia de una sola hélice. Al imponer sola-
mente una fuente de traccién, la propulsion distribuida se consigue como
la multiplicacion de este modelo por el nimero de motores utilizados en
el problema -la configuracion PED ha sido definida en la seccién 5.1.2-.

La investigacion con propulsion distribuida e ingestion de capa limite
en Martinez (2020), realiza un andlisis estacionario del problema. Por
ello, se decide en primer lugar, obtener un resultado estacionario y si no
fuera posible, ejecutar un calculo transitorio.

Seguidamente, dado que el objetivo es obtener resultados en condicio-
nes de equilibrio -como es el caso del crucero de la aeronave-, se plantea
un modelo iterativo para la obtencion del régimen de giro de la hélice.
La metodologia seguida supone iterar por medio de un PID para obtener
unas rpm que permitan tender a un valor nulo la expresion 5.5.

Texcess = Tpmp Nprop — Dplane (55)

Es decir, con el namero de hélices n,,,p, se obtiene una traccion total
equivalente a la multiplicacion de esta cantidad junto al empuje T},
que aporta cada hélice. Dado que el estudio se realiza a velocidad cons-
tante y en equilibrio, dicha multiplicacién tiene que ser equivalente a
la resistencia Dpjane. A lo largo de las iteraciones, las revoluciones de la
hélice se modifican con el fin de conseguir este equilibrio.




5.5. Estupio CFD 76

5.5.2. Geometria

Atendiendo a la idea principal expuesta en el modelo conceptual, la
geometria utilizada debe incorporar un una region de la hélice que per-
mita definir el aspecto de la aeronave de la figura 5.3.

El dominio computacional utilizado es conocido como C-GRID, siendo
este muy normalizado en estudios sobre aerodinamica externa, especial-
mente en perfiles. Las dimensiones de la geometria son lo suficientemente
grandes como para poder evitar posibles errores debido a las cercanias
con las condiciones de contorno -véase figura 5.19-.

<—> 100 cuerda

@ 40 cuerda

Figura 5.19: Dominio computacional utilizado para CFD

El radio es de 20 veces el tamano de la cuerda -esta tiene un valor de
0.25 m-, mientras que la distancia desde borde de ataque hasta el limite
posterior de la geometria es de 100 veces la cuerda.

Por otro lado, el ancho es definido segtin el tamano de la region del
ala a estudiar. Esta medida depende del radio de la hélice. Debido a que
el nimero de motores es de 16 y teniendo en cuenta la envergadura de
la aeronave, se obtiene finalmente una geometria del ala representada en
la figura 5.20.
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()

Figura 5.20: Geometria del ala para el calculo CFD

Segun se ha definido en la figura 5.3, puede conocerse el didmetro de
la hélice de la figura 5.20, siendo este de 60 mm. El ancho de la regién
de envergadura finalmente estudiada es de 100 mm.

Por otro lado, segin lo establecido en la seccion 4.6, existe una fuerte
independencia entre los efectos de la propulsion distribuida y el distan-
ciamiento entre la hélice y el borde de ataque. En este caso, la distancia
es el 10 % de la cuerda, teniendo en cuenta el posible carenado de unién
entre ambas partes, el cual no se ha sido modelado en la geometria ya
que supone un aspecto de diseno mas complejo y elaborado.

5.5.3. Mallado

En el apartado siguiente se define la tipografia y la calidad de la malla
que ha sido definida para el problema. Ademas, se pone de manifiesto la
independencia de malla obtenida para un caso base.
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Se decide definir un mallado no estructurado con elementos poligona-
les, esto permite evitar un exceso de niimero de celdas cuando se dismi-
nuya el tamano de las mismas. Por otro lado, se utiliza la opcién Prism
Layer Mesher, con el fin de definir una capa limite lo suficientemente pre-
cisa. Asi pues, se define el mallado con el objetivo de obtener finalmente
un valor de y* < 1 para obtener una mejor informacion de la capa limite.

A modo de resumen, en la tabla 5.5 se muestra las valores utilizados
en las variables que permite definir STAR CCM+ Siemens.

Controles por defecto

Number of Prism Layers 14
Prism Layer Total Thickness 3 mm
Surface Growth Rate 1.3
Minimum Surface Size 10 % relative to base

Tabla 5.5: Valores definidos en los controles de STAR CCM+ Siemens para el mallado de
la geometria

Ademads, para mejorar la malla se definen controles personalizados
-Clustom Controls en STAR CCM+ Siemens- en la zona de la hélice, en
el borde de salida para obtener mejor informacion de la estela y en las
superficies del ala.

Una vez conocido los valores de los controles de la malla, se realiza
la independencia de malla modificando el tamano base de las celdas Ba-
se size. Para esto, se ha estudiado un caso base con un Re = 171505
-condicién aproximada en despegue y aterrizaje- a un angulo de ataque
de o = 5° para tres valores de base.

El criterio de convergencia utilizado, ya no solo para la independencia
de malla, sino también para los resultados finales es la variacién de menos
de un 1% en los valores de Cf, y Cp. Por lo tanto, una vez alcanzado el
criterio en cada caso, se obtiene los resultados de la tabla 5.6.
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Independencia de malla

Basesize Cp Cp | ACL | | ACD |
4mm  0.8554 0.0359 - -
3mm  0.8265 0.0272 3.4% 24.4%
Ilmm  0.8308 0.0278 0.5% 2.2%

Tabla 5.6: Independencia de malla

La variacion de los coeficientes de sustentacion C y de resistencia
Cp son reducidos a partir de una Base size de un milimetro. Ademas,
otros estudios con malla y geometria semejante como en Martinez (2020),
obtienen a su vez pequenas variaciones a partir de este valor. Por ello,
el valor de base de celda es finalmente de un milimetro, con un ntme-
ro de 2353063 elementos. Tras esto, la malla obtenida finalmente es la
representada en la figura 5.21.

Figura 5.21: Resultado de la malla final
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5.5.4. Propiedades del flujo y modelos

Para las dos condiciones de vuelo que van a ser estudiadas, se definen
las propiedades del fluido -en este caso, aire-, considerado como un gas
incompresible debido al bajo nimero de Mach. Estas condiciones ya han
sido comentadas en la seccion 5.1.

Debido a la naturaleza del problema que va a ser estudiado, se mo-
dela un fluido turbulento con un modelo Spalart-Allmaras, a través de
un calculo RANS. Ha sido escogido finalmente este modelo debido al
resultado obtenido en el estudio Calvo (2019) en el que se compara los
modelos Spalart-Allmaras, k - w SST y k - €.

Como se ha comentado en el apartado 5.5.1, se realiza en primera
instancia un estudio estacionario. Sin embargo, se llega a la conclusion
que de que el nimero de Reynolds Re afecta en gran medida a su natu-
raleza. Para Re altos, sobre valores de 500000, el problema converge sin
problemas, obteniéndose un resultado estacionario. No obstante, para las
condiciones de crucero y despegue utilizadas, el Re es lo suficientemente
bajo como para no obtener convergencia alguna, aumentando los efectos
no estacionarios. Por ello, finalmente se realiza el estudio con un modelo
transitorio.

Finalmente, es importante mencionar la utilizacion del modelo Vir-
tual Disk para la hélice, simulandose a través de la teoria del elemento
de pala -Blade Element Method en STAR CCM+ Siemens-. El progra-
ma utiliza un término fuente por cada elemento de pala, siendo estos
términos divididos en mayor o menor nimero segin la resolucién. En
este caso, se ha utilizado una resolucién de 8 términos tanto en direccion
radial, como azimutal. La geometria de la hélice y el perfil de esta, es el
mismo que el representado en la seccion 5.2.1.
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5.5.5. Condiciones de contorno

Las condiciones de contorno en el trabajo tienen una gran importan-
cia pues, suponen reducir en gran medida el coste computacional aunque
se pueda obtener ciertos errores por modelar algunos aspectos que se co-
mentan en este apartado.

Asi pues, se utiliza las condiciones de contorno welocity inlet y pres-
sure outlet en las regiones aguas arriba y aguas abajo de la geometria
definida. A su vez, las superficies intradds y extrados del ala se definen
como paredes con condiciéon de no deslizamiento.

Por otro lado, en las regiones que limitan el ancho de la geometria -
paredes que definen la envergadura del ala-, es utilizado una condicién de
contorno de simetria. Esto supone por lo tanto, que se trate un problema
tridimensional por el modelo Virtual Disk, sin embargo, los resultados de
los coeficientes son puramente bidimensionales al no existir la resistencia
inducida generada en punta de ala.

Por ello, para conocer el término D,;,, definido en el apartado de
modelo conceptual, se modela el coeficiente de resistencia Cp,,, con
una polar no compensada a través de la ecuacion 5.6.

CD - CDO —|_ CDOextr(L + KC% (56)

wing wing

Se ha decidido utilizar una polar no compensada por el hecho de tener
una reducida curvatura del perfil SD7003. Con el fin de obtener una me-
jor aproximacion de la resistencia de la aeronave, el término Cp,_, . es la
resistencia extra que aporta el fuselaje y la cola -cuyo valor es calculado
en el apéndice A-.

De este modo, mediante el valor de la constante de resistencia induci-
da K -hallado en la seccion 5.4- se puede modelar la resistencia inducida
que no es capaz de estimar el archivo base en STAR CCM+ Siemens.
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Del mismo modo, la pendiente de sustentacién que se obtendria es
mayor a la que una aeronave tridimensional, por ello, en la seccién 5.6
se define como se consigue la pendiente real de la aeronave.

5.5.6. Aspectos numéricos

El calculo es realizado de forma segregada debido al reducido niimero
de Mach. Ademads, a consecuencia de la utilizacién del modelo transi-
torio implicito, se definen los parametros propios en la secciéon Solver y
Stopping Criteria del programa STAR CCM+ Siemens. Estos se recogen
en la tabla 5.7.

Solvers / Stopping Criteria

Time-Step 0.001 s
Temporal discretization — 2"? order
Maximum Inner Iterations 8
Maximum Physical Time 1s

Tabla 5.7: Pardmetros definidos en Solvers y Stopping Criteria

Por un lado, se ha podido ver tras el estudio del caso base que es
necesario como minimo un simulacién transitoria de al menos 1 s de
tiempo. Es decir, el fluido atraviesa aproximadamente unas 40 veces el
ala para poder conseguir una estabilizacion de los resultados.

5.5.7. Resultados

Los resultados en este apartado hacen referencia a diferentes escenas
y valores de coeficientes de presion. No obstante, la solucién respecto al
resto de coeficientes aerodinamicos pueden verse en el siguiente aparta-
do, junto a la comparativa con la solucion sin propulsion distribuida.

En primer lugar, es interesante obtener informacién del valor de la
velocidad - Velocity- a lo largo del ala, asi como la direccion del flujo. En
la figura 5.22 se representa la solucion a diversos angulos de ataque.
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Como se puede observar en las imagenes, a mayor angulo de ataque
se espera un aumento de velocidad, llegando a incrementarse hasta 78
m/s en el caso de a = 12°. Es a partir de este dngulo donde se puede
observar cierta turbulencia en el borde de salida, debido al excesivo an-
gulo de ataque.

0,000

0.000

0.000

(¢) a=12°

Figura 5.22: Campo de velocidades a diversos angulos de ataque. Resultados a Reynolds de
crucero Re = 339083.

Otro aspecto significativo es el mayor salto de velocidades en el disco
actuador a consecuencia del aumento del &ngulo de ataque.
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Esto es asi puesto que, el empuje que genera el disco debe de ser ma-
yor conforme aumenta « a consecuencia del incremento de la resistencia.
El PID permite aumentar el empuje hasta el punto en el que se equilibra
con la resistencia.

La soluciéon del campo de velocidades acarrea, por supuesto, un campo
de presiones a lo largo del ala que genera mayor o menor sustentacion
dependiendo de la variacion entre extrados e intrados. La comparativa de
la distribucién del coeficiente de presion C), - Pressure Coefficient- entre
los angulos @ = 2° y o = 8° puede verse en la figura 5.23.
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Figura 5.23: Coeficiente de presiones en el ala. Resultados a Reynolds de crucero Re =
339083.
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Como ya es conocido, el aumento del angulo o produce mayor susten-
tacion -si no entra en pérdida-. Segiin se va a poder ver en el siguiente
apartado, no se obtiene entrada en pérdida a angulo de o = 8°. Por ello,
se representa una gama de colores en la figura 5.23 a este angulo, por
existir una mayor variacion del C),.

Finalmente, es interesante poder obtener resultados de la vorticidad
inducida por el ala - Vorticity- tal y como se realiza otros estudios como
en Vecchia y cols. (2017). Por ello, se representa en la figura 5.24 la
solucién en un plano situado a un 20 % de la cuerda respecto al borde
de salida y a un angulo o = 2°.

Vorticity: Magnitude (/s)
0.0015086 205.21 410.42 615.63 820.84 1026.0

Figura 5.24: Vorticidad inducida en un plano situado al 20 % de la cuerda respecto al borde
de salida. Resultados a Reynolds de crucero Re = 339083 y a un a = 2°.

El resultado es comparable a la soluciéon en Vecchia y cols. (2017),
donde la turbulencia generada por la hélice supone una vorticidad bien
diferenciada respecto a las secciones donde el disco actuador no modifica
el flujo. A angulos de ataque moderados, no se consigue la misma huella
de vorticidad a consecuencia del aumento de la turbulencia a lo largo de
todo el ala.
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5.6. Comparativa de coeficientes aerodinamicos

En la seccion 5.4 se ha representado el valor de los coeficientes de
los aviones completos en XFLRS5, con el objeto de poder obtener los
parametros de la polar no compensada utilizada en STAR CCM+. Sin
embargo, debido a que no se realiza estudio CFD del ala secundaria,
se decide homogeneizar los resultados de ambos programas a un mo-
delo aerodinamico lineal que permita obtener los coeficientes del avion
completo, conociendo por separado los coeficientes de cada ala.

Perfiles en crucero

EA= f(a)
e —-=-.SD7062

= 1|= = -SD7003
o SD7003 PED

Figura 5.25: Coeficientes aerodindmicos de los perfiles con PED y sin PED. Condiciones de
crucero.
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Se expone los resultados entre los valores de los perfiles SD7062,
SD7003 y SD7003 con propulsion distribuida PED, en la figura 5.25.

La primera conclusién obtenida en este caso es el aumento claro de
la pendiente de sustentacion del perfil principal Cy,_ .. Asi pues, a ma-

yor angulo de ataque mayor sustentacion se genera respecto al perfil sin
PED.

En este caso, el angulo de ataque de entrada en pérdida no ha sido
hallado en el calculo CFD debido a oscilaciones de las soluciones confor-
me se aumenta «. Por ello, la entrada en perdida con PED se define en
el mismo angulo de perdida equivalente en los estudios sin PED.

Por otro lado, el coeficiente de resistencia C'p del perfil se ve altamente
influenciado a grandes angulos de ataque, sobre todo a partir del angulo
a = 5°. Esto provoca que la eficiencia aerodinamica se vea disminuida
es gran medida.

Finalmente, como conclusion relevante se obtiene que el hecho de uti-
lizar propulsion distribuida favorece a aumentar el C7,  del perfil a
costa de empeorar la resistencia del mismo.

Tal y como se ha comentado en el apartado 5.5.5, debe de obtenerse
la pendiente equivalente del ala en tres dimensiones Cy, , ., a partir de
la anteriormente expuesta en la figura 5.25. Para ello, se tiene en cuenta

la teoria de Lanchester-Prandtl del ala -véase la ecuacién 5.7-.

C’
Clowsp = Lawap (5.7)
1+ aw2D(1+5)

El término § es un factor de eficiencia que depende de la geometria
alar, y que puede ser obtenido si se sigue el procedimiento definido en
Wikipedia (2020d). No obstante, en este caso ha sido estimado mediante
XLFR5, y cuyo valor es de 6 = 0.1.
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Para conseguir la resistencia del avion, se utiliza la polar no compen-
sada expuesta en la ecuacién 5.6. En esta se tiene en cuenta los coefi-
cientes parasitos del resto del avion asi como el coeficiente C', del mismo.

Para obtener el modelo de coeficientes Cp, y Cy del UAV completo
se asume un relaciéon lineal con las variables o y deflexion del timén de
profundidad ¢.. Todos los coeficientes que multiplican a estas variables
ya han sido hallados, cuya aportacion a los resultados se muestra en la
ecuacion 5.8.

CL:CLO—|—(CLawgD—i—CLM(l—Fﬁ)ﬁ)O&—I—ACL%ﬁée (58)

De este modo, se obtiene una nueva pendiente de sustentacién debido
a la aportacion del ala secundaria. Se tiene en cuenta el término de/da,
el cual representa el downwash generado por el ala principal. Su modo
de obtencion se encuentra en el apéndice A.2. A su vez, el término Cp,_,

es la pendiente de sustentacion del estabilizador horizontal.

En relacion al calculo de (', su expresion lineal es la mostrada en la
ecuacion 5.9.

Ledg — Leaw
Cw
Ledg — xcat)( de ST

o 1+ ﬁ)g)& + AOMgeée (59)

CM - CMO + (OLa,w,?,D

+ (CLa,t

Los términos Tcdg, Teaw Y Tear sON €l centro de gravedad del avion y
los centros aerodinamicos de cada ala -hallados en XLFRb5, aproximada-
mente a un cuarto de cuerda-.

De este modo, se obtienen tantos parametros diferentes como; con-
dicién de vuelo, configuracion de peso -solamente en Cj;- y avion -si es
con PED o sin PED-. Esto conlleva a la solucién expuesta en la figura
5.26.
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Avidon en crucero

20

=== HERMES SD7062
= == +HERMES SD7003
HERMES SD7003 PED

Figura 5.26: Coeficientes aerodinamicos del aviéon con PED y sin PED. Condiciones de
crucero.

Un diseno de un ala con SD7003 y propulsion distribuida favorece a
obtener un valor un poco mayor de C,_ . que un ala disenada con el
perfil original SD7062. Es decir, en términos de méaximos, permite ase-
mejarse a un perfil mas grueso, aunque la entrada en pérdida en este
caso sea a menor «. No obstante, esto ocurre en el caso de la limitacion
de este proyecto, en otro estudios como en Vecchia y cols. (2017) puede
verse un aumento del angulo de ataque de entrada en pérdida.
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Cabia de esperar, como en el caso del perfil, un aumento de resisten-
cia y por lo tanto, una baja eficiencia a partir de angulos de a = 3°.
El efecto podria disminuirse instalando hélices en puntas de pala -no es
el caso de este proyecto-, reduciendo la resistencia inducida generada en
estas zonas.

Atendiéndose al resultado del coeficiente de momentos C)y, el exce-
sivo aumento de la pendiente de sustentacion Cp, ., supone una ines-
tabilidad longitudinal estatica en la aeronave, pues el valor del término
proporcional a « es positivo. Esto implica que, al aumentar el angulo
de ataque, la aeronave tienda a ascender el morro de forma acelerada.
Las posibles soluciones son; modificar la distribucion de la carga de pago
en la aeronave o adelantar la posicion del ala principal modificando el
término & .q.-

Debido a que esto supone un rediseno en profundidad de la aeronave,
diferenciandose la geometrias entre PED y no PED, se continda realizan-
do el equilibrado en crucero con los términos inestables, suponiéndose
que el sistema de control esta preparado para evitar cualquier accidente
en el UAV. Esto realmente no se interpone en las conclusiones principales
del proyecto, ya que es un problema meramente de control.




Capitulo 6

Resultados principales y analisis

En el presente capitulo, una vez conocidos todos los parametros que
permiten modelar al completo la aeronave HERMES-UPV y sus modi-
ficaciones correspondientes, se da a conocer los resultados referentes al
dominio de vuelo y las actuaciones.

Realmente, este supone el capitulo que permite conocer si es posible
cumplir el objetivo primario y secundario. De este modo, se analizan
las razones que pueden acarrear a una diferencia clara entre los aviones
estudiados, obteniendo conclusiones relevantes a cerca del diseno de una
aeronave con propulsion distribuida.

6.1. Envolvente de vuelo

Como ya es sabido, la competiciéon UAS Challenge establece unos re-
querimientos minimos operacionales. Esta secciéon permite observar si,
efectivamente, la aeronave HERMES-UPV es capaz de realizar un vue-
lo en crucero a la altitud y a la velocidad definida en la seccion 5.1 de
condiciones de vuelo -que cumplen con el reglamento de la competicion-.
Ademas, la envolvente de vuelo consigue establecer la velocidad de vue-
lo maxima del HERMES-UPV en crucero, recordandose que existe un
méximo de puntuacion si se vuela a una velocidad de crucero de 31 m/s.

Por otro lado, se realiza la comparativa entre HERMES-UPYV con di-
ferentes configuraciones de peso -definida en la seccién 5.1- con propésito
de ver si es capaz de realizar misiones con una mayor carga de pago.

91
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Finalmente, se compara las tres aeronaves hasta ahora tenidas en
cuenta; HERMES-UPV, HERMES Modificado y HERMES Modificado
PED. Se considera una distribucién de empuje con respecto de la ve-
locidad equivalente entre PED y no PED. Por supuesto, esto no tiene
porqué ser cierto, no obstante, el proyecto pretende poder ver las di-
ferencias operacionales entre ambos disenios basadas en modificaciones
aerodinamicas, no en las prestaciones de los motores elegidos.

6.1.1. Configuracién ligera y configuraciéon pesada - HERMES
UPVv

El vuelo con una mayor carga de pago supone aumentar el coeficiente
de sustentacion de una aeronave siempre y cuando se compare a una
mismo condiciéon de vuelo. Si se observa la figura 6.1, existe una clara
reduccion de la envolvente de vuelo al aumentar unos 3 kg la carga de

pago.

Envolvente de vuelo - HERMES UPV
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Figura 6.1: Envolvente de vuelo de la configuracion ligera y pesada de la aecronave HERMES-
UPV.
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Tal es su reduccién, que la aeronave disminuye un 61 % su techo de
vuelo, pasando de 4449 m con configuracion ligera a 1740 m. Atun asi, el
alto empuje que es capaz de generar el UAV permite seguir aumentan-
do la carga de pago, teniéndose la alta sensibilidad que existe con el peso.

Por otro lado, HERMES-UPYV no seria capaz de conseguir puntuaciéon
maxima por limitaciones de velocidad, obteniendo una velocidad méaxima
de 22. 7 m/s a la altitud de crucero estudiada -siendo esta la méaxima
posible en la competicién-. Aumentar el peso, como cabia esperar, supone
una velocidad de entrada en pérdida mayor. Es decir, se pierde una gran
capacidad de operacién a bajas velocidades.

En el siguiente apartado se puede ver los resultados de trimado trim
del angulo de ataque, deflexion del timén de profundidad y la eficiencia
aerodinamica conseguida en cada caso.

6.1.2. Comparativa entre aeronaves

La alta diferenciacion de los parametros aerodinamicos observados
entre cada aeronave favorece a una variacion clara de las envolventes de
vuelo.

Por ejemplo, segiin se observa en la figura 6.2, el disenio del avién con
un perfil SD7062 es el 6ptimo para la obtenciéon de un amplio rango de
velocidades a cada altitud, asi como obtener un mayor techo de vuelo.
Sin embargo, existe cierta mejora a velocidades méximas si se implanta
un perfil SD7003 a consecuencia de la reduccion de la resistencia para-
sita que genera el perfil.

Por ello, dependiendo de la mision del UAV, seria mas conveniente
utilizar uno u otro perfil. Teniendo en cuenta que no existe necesidad de
volar a tan alta altitud, el HERMES Modificado permite volar a una ma-
yor velocidad que el HERMES-UPV, teniendo relevancia esto en misién
de entrega de paquetes de emergencia.
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Envolvente de vuelo
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Figura 6.2: Envolvente de vuelo entre las diferentes aeronaves.

Ahora bien, la propulsiéon distribuida claramente disminuye la velo-
cidad maxima posible de la aeronave por su alta resistencia parasita.

Sin embargo, aun es posible cumplir la misiéon establecida por la com-
peticién si el grupo HERMES UPV decidiera cambiar el diseno del UAV.

Por otro lado, teniéndose en cuenta que se utiliza el mismo perfil
SD7003, la propulsion distribuida permite realizar vuelos a mucha me-
nor velocidad en relacién a un avion sin PED. Esto puede utilizarse para
misiones de UAV de vigilancia, patrullando una determinada zona geo-
grafica. Si se extrapola estos resultados a un aviéon PED con el perfil

SD7062, se conseguiria aun mas reducir la velocidad de entrada en pér-
dida.

Segun los resultados representados en la tabla 6.1, el HERMES Mo-
dificado con PED permite reducir el angulo de ataque de trimado por
su alta pendiente de sustentacion, no obstante, existe una pérdida de
eficiencia aerodinamica debido al aumento de la resistencia parasita.
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EAtrim Atrim [O] 5etm-m [O]

HERMES-UPV 10 kg 13.38 6.04 -2.47
HERMES-UPYV 13 kg 12.44 8.76 -2.25
HERMES Modificado 10 kg 14.79 7.96 -3.34

HERMES Modificado PED 10 kg 10.92 5.63 0.57

Tabla 6.1: Configuracién de trimado a condiciones de crucero de todas las aeronaves.

La aeronave mas eficiente en este caso es el UAV sin PED con un
perfil SD7003, pudiendo acarrear esto grandes ventajas respecto al disenio
con PED. La posible ventaja principal es, por supuesto, el aumento del

rango de la aeronave R... segun la ecuacion 6.1 de Breguet para motores
eléctricos definida en Brelje (2019).

’

Wbat
TO

(6.1)

Ch
Relec = NpNm ") EEA

El término 7, es el rendimiento propulsivo, 7,, el rendimiento del
motor, 7; el rendimiento referente a pérdidas por utilizaciéon de energia
eléctricas, ¢, la energia especifica de la bateria y Wy, v Wro el peso de
la bateria y peso del avion al despegue respectivamente.

El resultado de rendimiento propulsivo para el caso del HERMES-
UPYV es de 7, = 0.43, mientras que el caso con PED es de n, = 0.74. Nu-
merosas investigaciones sobre propulsion distribuida como en L.Leifsson
y cols. (2011) concluyen en un aumento de la eficiencia propulsiva de-
bido a dos razones principales; aumento del caudal mésico m debido al
aumento de motores en toda la aeronave e ingestion de la capa limite.
En este caso, se consigue un aumento de la eficiencia, sin embargo, debe
tenerse en cuenta que el algoritmo de teoria del elemento de pala utili-
zado para el HERMES-UPV no es equivalente al implementado por el
programa STAR CCM+ Siemens. Por ello, este resultado debe de ser
comprobado en investigaciones futuras para asegurar su veracidad.
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Segun esto, el rango entre ambas configuraciones PED y no PED
depende principalmente en estos dos parametros, ya que las deméas va-
riables son equivalentes en ambos disenos. Mientras que PED penaliza
el rango al poseer menor eficiencia aerodinamica, puede mejorarlo me-
diante un aumento de rendimiento propulsivo. El rango deberia incre-
mentarse si se redujera la resistencia instalando motores en punta de ala.

6.2. Actuaciones

Con el propoésito de obtener comparaciones entre capacidades ope-
raciones de todas las aeronaves, es necesario plasmar el diagrama de
actuaciones. Sin embargo, es necesario dejar constancia en qué condicio-
nes se han simulado.

Segun el terreno en el que se suele realizar la competicion, el mate-
rial en el que esta construido parece ser asfalto seco con posibilidad de
tener gravilla. Por ello, se decide utilizar un coeficiente de rozamiento
intermedio entre estos, de un valor de p = 0.03. Para el caso de del
ascenso, se realiza todos los calculos con una pendiente de ascenso de
v = 7°. Por otro lado, para el caso en condiciones de aterrizaje, se au-
menta el coeficiente de friccion suponiendo el uso de frenos con un valor
de fifreno = 0.4. En caso de no utilizarlos, aumentaria en gran medida la
distancia de aterrizaje.

Finalmente, se tiene en cuenta que, debido a que el empuje maximo
capaz de dar este sistema PED depende del motores elegido repetido
16 veces, se decide suponer un mismo empuje maximo en el despegue y
ascenso. Esto realmente facilita a la comparacion por diferencias debido
a la aerodinamica, ya que, el procedimiento de elecciéon de motores ya
entra en un tema de diseno mas elaborado propio de una aeronave nueva.

La figura 6.3 refleja el resultado del HERMES-UPV para una distan-
cia de despegue S7o y aterrizaje Spanp de diseno de 30 m cada una
-maxima distancia admisible segin UAS Challenge-.
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Como se puede ver, el uso de flaps con angulo maximo -siendo este el
valor de 30°- tanto para despegue como en aterrizaje, supone una mejora
considerable en la posibilidad de aterrizar y despegar. No obstante, en
ninguno de los dos casos es posible cumplir los requisitos de operacion
impuestos por la competicion. Con flaps al maximo, HERMES-UPV es
capaz de aterrizar y despegar en una distancia de Spo = 35 m y Spanp
= 34 m. Por otro lado, sin uso de flaps, la distancia seria de Spp = 46
my Spavp = 41 m aproximadamente.

Sto =30 m, Spanp =30 m Sto =30 m, Spanp = 30 m

--------- Despegue Crucero e Despegue —— Crucero
— = -Ascenso —-=- Aterrizaje ® L — = Ascenso —-—-. Aterrizaje
o Punto dediseio | 7 o Punto de disefio

0 50 100 150 200 250 0 50 100 150 200 250
Wro Wro
- [Pal) o [Pal)

(a) Flapsto y Flapspanp = 0° (b) Flapsro v Flapspanp = 30°

Figura 6.3: Diagrama de actuaciones de la aeronave HERMES-UPV

Ademas, se puede afirmar que es posible volar a las condiciones de
crucero establecidas -esto ya se habia visto en el dominio de vuelo-. Tam-
bién existe la capacidad para realizar un ascenso con una pendiente de
7°, existiendo aiin margen para aumentar un poco mas la pendiente.

Dejando de lado HERMES-UPYV, fijandose en su modificacion con un
perfil SD7003, la figura 6.4 muestra como, por un lado, un disefio con un
perfil mas fino no favorece a cumplir el objetivo secundario. Ademas, un
diseno con propulsion distribuida tampoco consigue cumplir el segundo
objetivo. Sin embargo, este es el caso con un perfil delgado, si se instalara
PED en el perfil original HERMES-UPV | existe una alta probabilidad
de que si se cumplan los requerimientos.
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Sro = 30 m, Spanp =30 m Sro = 30m, Spanp = 30m

......... Despegue Crucero
— = -Ascenso —-=- Aterrizaje 1 L — = Ascenso —-—- Aterrizaje
o Punto de disefio o Punto de disefio

Crucero | | | [ Despegue
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w Dy

(a) Flapsto y Flapspanp = 30°. Sin PED. (b) Flapsto v Flapspanyp = 30°. Con PED.

Figura 6.4: Diagrama de actuaciones entre HERMES Modificado sin y con PED

Otras de las diferencias destacables en esta figura 6.4 es el acerca-
miento de la linea de crucero en el caso con PED. Esto es asi debido a la
reduccion de la envolvente de vuelo, existiendo menos diferencia de po-
tencia entre la minima para cumplir el crucero y la obtenida por diseno.

En cuanto a diferencias de distancias de aterrizaje y despegue, utili-
zar PED con flaps al maximo supone una disminucién en un 22.7 % la
distancia de despegue y un 20 % la de aterrizaje. Esto quiere decir que,
por un lado, si se desea reducir peso en la aeronave, cabe la posibilidad
de reducir la superficie alar Sy si se implementa una PED a lo largo de
la envergadura. Por otro lado, también se puede obtener una disminu-
cion en el peso optando por evitar utilizar el uso de flaps, no teniendo
en cuenta mecanismos de actuacién en el UAV.

De hecho, si se observa la figura 6.5 (b), HERMES Modificado con
PED es capaz de despegar y aterrizar en 45 m y 39 m respectivamente.
Sin embargo, utilizando flaps maximos en HERMES Modificado sin PED,
la distancias son 44 m y 40 m. Es decir, la propulsion distribuida hace
el mismo papel en la aeronave que si se utilizara el maximo de flaps,
viéndose también esto entre la figura 6.4 (a) y la figura 6.5 (a). Esto
supondria finalmente, una reducciéon de peso de 14 % respecto al peso
del ala principal y un 1.6 % respecto al MTOW.
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Figura 6.5: Diagrama de actuaciones de la aecronave HERMES Modificado PED

Por ello, un disenio con PED puede traducirse, en pocas palabras, en
una disminucién de MTOW evitando el uso de elementos hipersusten-
tadores. Dependiendo de lo estricto de los requerimientos, cabe la posi-
bilidad, incluso, de disminuir la superficie Sy,. Esto supondria, ademas,
reducir la resistencia del ala, mejorando las condiciones en crucero.




Capitulo 7

Conclusiones y estudios
recomendados

7.1. Conclusiones

La aeronave HERMES-UPYV, disenada para un vuelo de MTOW mé-
ximo de 10 kg, es capaz de realizar un vuelo de crucero segun lo esta-
blecido en la competiciéon UAS Challengue. Ademas, segiin se ha podido
observar en los resultados, sigue cumpliendo los requerimientos incluso
aumentandose la carga de pago unos 3 kg. Sin embargo, reduce en un 61
% el techo de vuelo, disminuyendo la velocidad maxima de vuelo, sien-
do incapaz de alcanzar, ni en la configuracion ligera ni en la pesada, la
velocidad de maxima puntuacién de 31 m/s que establece la competicion.

Una modificaciéon en el perfil del ala principal del HERMES-UPV,
pasando de un perfil grueso a uno mas fino como es el SD7003, permite
aumentar la velocidad de vuelo maxima, no modificAndose en gran me-
dida el techo de vuelo, aunque perdiendo capacidad de operacion a bajas
velocidades. Las velocidades méximas mayores son debido a la disminu-
cién de la resistencia parasita Cp, que genera perfil fino en comparacion
con el perfil grueso, mientras que la entrada en pérdida a mayores velo-
cidades es consecuencia de un menor coeficiente de sustentacion Crp, .
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El hecho de implementar un sistema PED en la aeronave HERMES
Modificado permite corregir esa reduccion de capacidad de operacion a
bajas velocidades, debido a un aumento del Cp,__ en un 30 %, sien-
do incluso ligeramente superior al C,_ . del ala con perfil SD7062 del
HERMES-UPV. No obstante, tras el estudio aerodinamico con PED,
también se obtiene el resultado de un gran aumento del coeficiente de

resistencia parasita, por lo que las velocidades maximas se ven disminui-
das.

Otras conclusiones relevantes obtenidas tras un analisis con propul-
sién distribuida es que, a consecuencia del aumento de la pendiente de
sustentacion, el HERMES Modificado PED experimenta una inestabili-
dad longitudinal estatica, debiéndose modificar o la distribucion de pesos
en el interior o variar la posicién del ala principal. En dltimo caso, se
podria invertir en un sistema de control para controlar dicha estabilidad.

En relacion a posibles diferencias en el rango de la aeronave, la re-
duccion de la eficiencia aerodinamica en crucero E Ay, permite reducir
la distancia recorrida maxima. No obstante, la eficiencia propulsiva 7,
aumenta considerablemente con PED segiin calculos en el presente tra-
bajo. Posibles discrepancias debido al algoritmo TEP puede ser una de
las causas por la gran diferencia de resultados entre PED y no PED.
Futuros calculos en CFD sin PED deben de ser realizados para corregir
posibles errores.

Atendiendo a conclusiones referentes a las actuaciones, el avion es
incapaz de despegar y aterrizar en una distancia de 30 m segun lo es-
tablecido en la competicion, ni siquiera con flaps al maximo. Es posible
reducir los 5 m y 4 m necesarios de distancia en despegue y aterrizaje
aumentando la deflexiéon a unos 45°.

Sin embargo, resultados con PED con el perfil SD7003 manifiestan
una reduccién de 22.7 % en despegue y 20 % en aterrizaje con flaps al
maximo. Por ello, una implementaciéon PED en un perfil SD7062 podria
hacer cumplir sin dificultad el requerimiento de distancia y despegue
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impuesto por la competicion. En el caso en el que los requerimientos no
sean tan estrictos, puede evitarse utilizar elementos hipersustentadores
en el ala principal, reduciéndose un 1.6 % el peso de la aeronave, o
incluso, disminuir la superficie Sy obteniendo un menor peso y una
menor resistencia parasita en el ala principal.

7.2. Estudios recomendados

Tal y como se ha comentado anteriormente, es necesario realizar estu-
dios CFD con una geometria que permita obtener posibles discrepancias
en el valor de eficiencia propulsiva 7, sin PED, y poder obtener asi, con-
clusiones mas precisas sobre el rango maximo del UAV.

Por otro lado, es aconsejable realizar experimentos en tunel de viento
con el perfil SD7062 para establecer una base empirica lo suficientemen-

te solida. Esos resultados serian la validacion para estudios CFD con
propulsiéon distribuida con el perfil original del HERMES-UPYV.

Finalmente, siempre y cuando se obtenga una potencia de calculo lo
suficientemente elevada, es necesario realizar un problema tridimensio-
nal con el semiala completo en CFD, para modelar a la perfeccién la
resistencia inducida generada. Ademas, para reducir la resistencia indu-
cida, es aconsejable implantar una hélice en punta de ala para mejorar
las condiciones en crucero.
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Capitulo 8

Pliego de condiciones

8.1. Introduccién

En esta parte, se explica y detalla una serie de anexos y sus aparta-
dos, con el objetivo de hacer constancia el cumplimiento de la normativa
vigente en relacion a las ordenanzas de seguridad, higiene y salud en el
puesto de trabajo.

Las ordenanzas provienen del Real Decreto 486/1997, del 14 de Abril.
La Ley 31/1996, de 8 de noviembre, supone la norma legal de Prevencién
de Riesgos Laborales. Concretamente, es el articulo 6 de esta ley el que
fija el reglamento técnico que garantiza la seguridad y la salud del lugar
de trabajo.

El lugar de trabajo en el que se realiza el proyecto es en un despacho
situado en el edificio CMT - Motores Térmicos. Por ello, se pretende
hacer constancia de las condiciones de trabajo cumplidas en estos dos
espacios.

8.2. Anexo I: Condiciones generales de seguridad
en los lugares de trabajo

El anexo I supone la normativa aplicable a la zona de trabajo utilizada
a partir de la entrada en vigor del Real Decreto mencionado anterior-
mente.
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Apartado 1 - Seguridad estructural establece que las plataformas
de trabajo, escaleras y escalas deben tener la solidez y resistencia para
soportar las cargas o esfuerzos a los que se vean sometidos. Ademas, se
necesita un sistema armado que asegura la estabilidad y, por supuesto,
no sobrecargar los elementos nombrados anteriormente. La zona de tra-
bajo utilizada cumple este requerimiento.

Apartado 2 - Espacios de trabajo y zonas peligrosas fija un es-
paciado minimo de la zona de trabajo con el fin de asegurar la seguridad,
la salud y unas condiciones ergonémicas. Ademéds, menciona la necesi-
dad de senalar aquellas zonas con riesgo de caida de objetos que suponga
un peligro para el trabajador. La zona de trabajo utilizada cumple este
requerimiento.

Apartado 3 - Suelos, aberturas y desniveles, y barandillas
deja constancia de las caracteristicas de los suelos, siendo estos estables,
fijos y no resbaladizos. Por otro lado, las aberturas con riesgo de caida
deben de poseer barandillas con materiales rigidos y con ciertas dimen-
siones minimas. La zona de trabajo utilizada cumple este requerimiento.

Apartado 4 - Tabiques, ventanas y vanos manifiesta, por un
lado, que los tabiques estén claramente senalizados y fabricados con ma-
teriales seguros. Ademas, las ventanas tienen que tener una abertura y
cierra segura, con posibilidad de limpieza sin riesgo al trabajador que
realiza esta accién. La zona de trabajo utilizada cumple este requeri-
miento.

Apartado 5 - Vias de circulaciéon mantiene el diseno conforme
respecto a un uso determinado. Es necesario tener en cuenta el niimero
potencial de usuarios y, una vez esto, asegurar escaleras, pasillos, ram-
pas y muelles de carga conforme a su uso previsto. La zona de trabajo
utilizada cumple este requerimiento.




8.3. ANEXO II: ORDEN, LIMPIEZA Y MANTENIMIENTO 109

Apartados 6, 7, 8 y 9 - Puertas, portones, rampas, escaleras
fijas y de servicio, escalas fijas y escaleras de mano ponen de
manifiesto una serie de puntos de dimensionamiento. La zona de trabajo
utilizada cumple este requerimiento.

Apartado 10 - Vias y salidas de evacuacién supone una serie
de puntos en el que se mencionan el modo de apertura de puertas, las
dimensiones, distribuciéon y senalizacién. La zona de trabajo utilizada
cumple este requerimiento.

Apartado 11 - Condiciones de protecciéon contra incendios
establece la necesidad de modificar los dispositivos para combatir in-
cendios en relacién al nimero maximo de personas. La zona de trabajo
utilizada cumple este requerimiento.

Apartado 12 y 13 - Instalaciéon eléctrica y minusvalidos, fi-
nalmente, suponen que, por un lado, la instalacién eléctrica no suponga
un riesgo de incendio o explosion, y por otro lado, el espacio de trabajo
debe de estar acondicionado para trabajadores minusvalidos. La zona de
trabajo utilizada cumple este requerimiento.

8.3. Anexo II: Orden, limpieza y mantenimiento

En el presente anexo se menciona principalmente que; las zonas de
paso, salidas y vias de circulacion en los lugares de trabajo deben de
ser utilizadas sin dificultad alguna, los espacios de trabajo deben de ser
limpiados y mantenidos con cierta periodicidad, la instalacion de venti-
lacion debe de mantenerse en buen estado, y que la accién de limpieza
no debe de suponer un nuevo riesgo para los trabajadores. La zona de
trabajo utilizada cumple este requerimiento.
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8.4. Anexo III: Condiciones ambientales de los lu-
gares de trabajo

Las condiciones ambientales, en primer lugar, no deben de suponer
ningtin mal estar o incomodidad para los trabajados. Por ello, en este
anexo, se establece un intervalo de temperatura y humedad relativa que
permita realizar un trabajo adecuado en un local de trabajo cerrado.
Ademas, se menciona la necesidad de una renovacién efectiva del aire del
local. En el caso de trabajo en aire libre, debe de protegerse al trabajos
de cualquier inclemencia del tiempo. La zona de trabajo utilizada cumple
este requerimiento.

8.5. Anexo IV: Iluminacién de los lugares de traba-

JO

La iluminaciéon debe de ser, preferiblemente, natural. En caso con-
trario se puede adaptar las exigencias visuales de las propias tareas con
una iluminacién artificial. En el Anexo IV, ademas, establece un minimo
de iluminacion dependiendo de las zonas y tareas. A parte de esto, se
fijan unos puntos a cumplir, los cuales tratan la distribuciéon y el modo
de uso especifico en cada caso. La zona de trabajo utilizada cumple este
requerimiento.

8.6. Anexo V: Servicios higiénicos y locales de des-
canso

En el anexo V se menciona la necesidad de existencia de agua potable.
Por otro lado, se tratan los minimos que deben de existir en vestuarios,
duchas, lavabos y retretes. A parte de esto, se menciona la utilizacién de
locales de descanso siempre y cuando la salud de los trabajadores lo exija.
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En el caso de locales provisionales y trabajos al aire libre, se nece-
sita locales de descanso, siempre dependiendo de las exigencias de los
trabajadores, asi como dormitorios y comedores en caso en el que el la
residencia se encuentre alejada respecto a la zona de trabajo. La zona de
trabajo utilizada cumple este requerimiento.

8.7. Anexo VI: Material y locales de primeros au-
xilios

El material de primeros auxilios se ve influenciado por el niimero de
trabajadores. Es necesario un botiquin portatil que contenta material
especifico, ademas de que este material se vea distribuido de tal manera
que se garantice una rapidez en el dano previsible. Por otro lado, los
locales de primeros auxilios necesitan poseer, como minimo, un botiquin,
una camilla y una fuente de agua potable. La zona de trabajo utilizada
cumple este requerimiento.

8.8. Impacto ecoldégico del proyecto

El impacto ecolégico consiste en hallar la huella de carbono que es
emitida al realizar una serie de actividades involucradas en el proyecto
-acciones directamente relacionadas con el trabajo, no se incluye comi-
das, gasto en educacion, etc-. Esta huella es contabilizada con toneladas
t de COy y supone conocer cual ha sido la aportacion del trabajo final
de grado al calentamiento global, por medio del efecto invernadero.

El célculo ha sido realizado segun las actividades recogidas en el capi-
tulo 9, contandose el uso de papel impreso, electricidad y amortizacién
de aparatos electronicos. Asi pues, se utiliza la calculadora carbon foots-
print, ya que permite conocer la huella de carbono en estas actividades.
Los resultados se recogen en la tabla 8.1.
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Concepto COy [t]
Electricidad 0.11
Material impreso 0.01
Aparatos electrénicos 0.05
Total 0.17

Tabla 8.1: Huella de carbono emitida en el trabajo final de grado

Como se puede ver, es el uso de la electricidad lo que aporta mayor
contribucién a la emision de gases de efecto invernadero. El hecho de
no utilizar transporte publico ni privado reduce considerablemente este
resultado.

El propodsito es poder ver como cualquier actividad, incluso la rea-
lizacion de un trabajo académico, supone un impacto medioambiental
importante.
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Capitulo 9

Presupuesto

9.1. Introduccién

Con el objetivo de tener el computo del coste que acarrea la realizacién
de un trabajo final de grado, se realiza el cdlculo del presupuesto del
presente proyecto. Para ello, se tiene en cuenta el coste de personal,
material utilizado -licencias informaticas varias- y servicios -electricidad,
transporte, etc-.La moneda utilizada es el euro [€], y el tiempo de uso
es contado en horas [h].

9.2. Desglose de costes

En primer lugar, se desarrolla el coste unitario de las actividades,
dependiendo de su naturaleza.

9.2.1. Material

Este apartado tiene en cuenta, tanto el coste de material informatico
de la estacion de trabajo, licencias informaticas y utensilios de escritura.

Estacién de trabajo
Para la realizacién del proyecto se adquiere un ordenador portatil

MSI WE62 7RI, con un procesador Intel Core i7-7700 y una RAM de 16
GB.
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Por otro lado, el coste de amortizacion se supone un periodo de amor-
tizacion de 5 anos. Se tiene en cuenta el coste inicial del portatil y su
precio actual en el mercado. Por otro lado, el periodo amortizado corres-
ponde con un ano académico -tiempo de realizaciéon del trabajo final de
grado-.

Concepto Importe [€]
Coste de adquisicion inicial 2200
Coste de venta final 1800
Coste anual de amortizacién 80
Total 80

Tabla 9.1: Amortizacién de ordenador portatil
Licencias informaticas

Las licencias informaticas tienen en cuenta todo el coste que supone la
utilizacion de programas de calculo, edicion y presentacion del proyecto.
Los programas y el coste por horas de su uso se encuentra en la tabla
9.2. El total representado es calculado con el computo de horas siguiente:

= 90 horas de MATLAB
s 372 horas de STAR CCM+ Siemens
= 35 horas de Microsoft Office

El calculo de 372 horas de STAR CCM+ Siemens hacen referencia tini-
camente a las de utilizacion. Estas no tienen en cuenta las horas de calcu-
lo iterativo que supone la modelizacion del problema -aproximadamente
66 horas, 10 en Rigel y 56 en portatil personal-. Sin embargo, si que se
suman al coste total.
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Concepto Importe [€]

Coste por horas de MATLAB 0.03

Coste por horas de STAR CCM+ Siemens 0.06
Coste por horas de XFLR5 0
Coste por horas de ETEX 0

Coste por horas de Microsoft Office 0.01
Coste por horas de Autodesk Fusion 360 0

Total 29.33

Tabla 9.2: Coste por utilizacién de licencias informaticas
Coste de material de escritura
Es necesario contar el coste de material impreso, ademas de utensilios

de escritura como puede ser boligrafos, etc. La tabla 9.3 recoge el valor
final de estos materiales.

Concepto Importe [€]
Material de escritura 15
Total 15

Tabla 9.3: Coste de material de escritura

9.2.2. Horas de personal

Por un lado, se considera el salario por horas de un profesor titular de
la universidad -tutor del proyecto-, segtin las retribuciones del profesora-
do encontradas en el portal de transparencia de la universidad. De igual
modo, se cuenta con un salario de becario en el CMT - Motores térmicos
para coste de cotutor. El calculo por horas se realiza suponiendo unas
160 horas semanales. Por otro lado, se tiene en cuenta el coste por horas
que gana un alumno en practicas en el departamento CMT - Motores
térmicos, simulando el coste del valor de las horas utilizadas por el autor.
Las horas utilizadas en el trabajo son:

» 617 horas del autor

= 50 horas del cotutor
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» 20 horas del tutor

A partir del sueldo calculado por las horas realizadas, se incluye el
coste de descuentos por contingencias comunes con un 23.60 %, des-
empleo con 6.70 %, formacién profesional con un 0.60 %, accidente de
trabajo y enfermedad profesional con 1.00 % y finalmente, el fondo de
garantia salarial con un valor de 0.20 %.

Concepto Importe [€]
Coste por horas del profesorado 15.66
Coste por horas del autor 2.81
Coste por horas del cotutor 6.25

Total 4+ descuentos 3116.86

Tabla 9.4: Coste por horas de personal

9.2.3. Consumo de electricidad

El consumo de electricidad es el ultimo de los gastos a tener en cuen-
ta. No se considera el calculo de transporte por desplazamiento, ya que
no se ha utilizado ni transporte publico ni privado. En la tabla 9.5 se ha
acumulado el 4.864 % de impuesto eléctrico. El consumo eléctrico varia
aproximadamente en torno al 0.1 €/kWh, siendo este el valor conside-
rado.

Concepto [W/h] [kW] Importe [€]
Portatil 120 74 7.76
Aire acondicionado 1000 200 20.97
Luz 400 120 12.58

Total 41.31

Tabla 9.5: Coste de consumo de electricidad
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9.3. Coste final

La suma de del desglose de costes expuesto anteriormente supone el
coste final del proyecto. A este valor, se debe sumar el 21 % de IVA. Asi
pues, el valor final se encuentra en la tabla 9.6.

Concepto Importe [€]
Material 124.33
Horas de personal 3116.86
Consumo de electricidad 41.31

Total + IVA 3282.50

Tabla 9.6: Coste final del trabajo final de grado

El presupuesto del trabajo final de grado es de
TRES MIL DOSCIENTOS OCHENTA Y DOS CON
CINCUENTA CENTIMOS

9.4. Beneficio comercial

El coste anteriormente calculado debe de ser compensado con el posi-
ble beneficio comercial obtenido del estudio realizado en el trabajo final
de grado. En la vida real, debe de realizarse un estudio de mercado y
plantear la estrategia de negocio, de modo que finalmente se estima, de
forma aproximada, el beneficio comercial.

No obstante, puede asumirse una aproximacién de entre un 4 % y un
10 % de beneficio neto comercial respecto a los ingresos, segun estipula
la firma privada Deloitte Touche Tohmatsu Limited en el estudio finan-
ciero realizado en 2018 sobre la industria aeroespacial y de defensa.

Asumiendo que el trabajo final de grado es realizado por una empresa
de nueva creacién, debe sumarse una pérdida de 15 % respecto al bene-
ficio neto por impuesto de sociedades.
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Por lo tanto, en el peor de los casos, el beneficio comercial es de 172.76
€ vy en el mejor de los casos de un 364.72 €. Sobre estos beneficios, se
obtiene un impuesto de sociedades de 25 .91 € y 54.71 € respectivamente.

Por ello, con el nuevo coste anadido por el impuesto de sociedades,

El beneficio comercial minimo del trabajo final de grado es de
CIENTO TREINTA Y SEIS EUROS CON OCHENTA' Y
CINCO CENTIMOS

El beneficio comercial maximo del trabajo final de grado es de
TRESCIENTOS DIEZ EUROS CON UN CENTIMO
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Apéndice A

Procedimientos semi-empiricos

A.1. Calculo del coeficiente de resistencia parasita
debido a fuselaje y la cola Cp,

extra

A continuacién, se expone el modo utilizado para la obtencion del
coeficiente de resistencia parasita Cp, , el cual es equivalente al ex-
puesto en Rullan (2019b).

En primer lugar, es necesario conocer el Reynolds de cada uno de las
partes a analizar, asi como el Reynolds de corte -véase ecuacién A.1-. El

término k es el coeficiente de rugosidad. Segtn el material utilizado en
el HERMES-UPV, su valor es de 0.05 x 107° m.

Ve ¢, 1.053
_ P R = 382158
14 k
El minimo de estos dos es el valor utilizado para la obtencion del
coeficiente de friccién a través de la ecuacién A.2 de Whrite-Christoph,

Re

(A.1)

en el que se asume capa limite turbulenta.

3.9

Cr =
T (14 0.144M2)05 (In Reyyip )25

(A.2)

Antes de aplicar la ecuacién final que permita conocer el Cp, | es

extra

necesario obtener los coeficientes de esbeltez -o Fineza- de las partes del
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A.1. CALCULO DEL COEFICIENTE DE RESISTENCIA PARASITA DEBIDO A FUSELAJE Y LAl22
COLA CDUC.rLra

fuselaje, el parametro dependiente de la geometria de las alas de la cola
L y los factores de correccién para cada una de las partes de estas partes.

Partes del fuselaje

Los coeficientes de esbeltez Fr siguen la expresion A.3. L.gq €s la
longitud caracteristica de la geometria y 5,4, €s su seccion maxima. Este
termino es utilizado para cuerpos cerrados de seccién irregular.

L
F — carac A3
Por otro lado, el factor de correcciéon R, es utilizado directamente
por el método grafico considerado en Hoak (1978), dando para las sub-
partes que componen el fuselaje un valor de 1.05. El factor se obtiene
como resultado de aplicar el nimero de Reynolds y el nimero de Mach.

Finalmente, es necesario aplicar las ecuacién A.4 para conseguir el
valor del coeficiente de resistencia parasita para cada uno de los términos
que compone el fuselaje. Es decir, la estructura hueca principal y el tubo
que une la zona hueca con la cola.

13 44 S
Ry Swetted ) (A.4)

Cp,. = Cp(1
Do F( + F}Ef + ng Swing

Siveneq €S la superficie mojada de la geometria considerada en cada
caso. Asi pues, la suma de ambos términos da como resultado el valor
de la resistencia parasita solo del fuselaje Cpy,,....,

je

Partes de la cola
En el caso de la cola, se calcula el coeficiente L para cada ala -

estabilizador vertical y horizontal- mediante la ecuaciéon A.5, donde M
es el numero de Mach y A./4 es la flecha en un cuarto de cuerda.
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(2 — M?)cos Ay

L:
\/1 — M? (308/\0/42

(A.5)

Por otro lado, el factor de correccién utilizado en las 7 alas es el
mostrado en la ecuacién A.6.

Rrs, = 1.05337699 — 0.277805 + 0.58473M? + 0.2273(cos Ay — 0.78)
(A.6)

Asi, finalmente, el coeficiente de resistencia parasito para la cola es la
suma individual de cada ala, siguiente la ecuacién A.7.

t t Sio
Cp,, = Cr.(1+ L(=); + 100(=)}) Ry g, —etted (A7)
c c Swing

Mediante la suma de todos los coeficientes definidos anteriormente,
se obtiene el valor final de Cp,_,, recogido en la tabla 5.4.

A.2. Calculo del coeficiente de downwash j—; gene-
rado por el ala principal

El término de downwash es la desviacién del flujo producido por el ala
principal. Esta desviacion afecta al angulo de ataque con el que indice al
ala secundaria. La metodologia es segiin la establecida en Rullan (2019a).

Asi pues, su modo de obtenciéon es a través de la ecuacion A.8.

dE 16 CL
= o ) Zlewap A.
dov ™ AR (A-8)
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