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Resumen

El proyecto que aqui se presenta persigue la optimizacion del disefio de un sistema de
eyeccion de flujo mediante la succidn de capa limite, implementado en anteriores proyectos [1],
encastrado en un ala modelada en 3D con perfil alar SD7003, para la mejora de su eficiencia
aerodinamica, mediante la succion de flujo en el extradds de la seccidn alar y posterior eyeccion
a través del borde de salida mediante un eyector incrustado en el ala. Dicho sistema se redisefia
con el objetivo de obtener mejoras significativas de su rendimiento en cuanto a eficiencia
aerodinamica y capacidad de succion de capa limite. Para ello, se lleva a cabo el respectivo
disefo y estudio aerodinamico mediante el software de dindmica de fluidos computacional
(CFD) Star-CCM+ de Siemens. Se realizan simulaciones para distintos disefios del sistema, y
estudios paramétricos variando angulos de ataque, presiones de succion, radios de mezcla,
radios de tobera, etc. con el objetivo de obtener un sistema no sélo aerodinamicamente
eficiente, sino también energéticamente viable y factible. La motivacidon de este estudio es
reducir las emisiones contaminantes y el consumo de combustible como consecuencia de una
mala eficiencia aerodindmica en UAVs volando a bajo nimero de Reynolds.

Palabras clave: aerodindamica, Star-CCM+, perfil SD7003, succidén de capa limite,
dindmica de fluidos computacional (CFD), eficiencia aerodindmica, eyector.



Abstract

This project here presented goes for the optimization of the design of a fluid ejection
system by means of boundary layer suction, implemented in previous projects [1], rooted in a
wing with SD7003 airfoil, in order to improve its aerodynamic efficiency by means of a fluid
suction in the upper part of the wing and a later ejection through the leading edge. It is intended
to redesign and optimize that system with the aim of improving its efficiency regarding not only
aerodynamic efficiency but also boundary layer suction capability. To do that, a study has been
conducted with the Computational Fluid Dynamics (CFD) software Star-CCM+ by Siemens.
Simulations varying angle of attack, suction pressures, mixer radius, geometric parameters of
the inner design etc. are performed with the aim of reaching not only an aerodynamically
efficient system but also energetically feasible. The motivation of this study is reducing polluting
emissions and fuel consumption because of poor aerodynamic efficiency in small UAVs flying at
low Reynolds number.

Keywords: aerodynamics, Star-CCM+, SD7003 airfoil, boundary layer, suction,
computational fluid dynamics (CFD), aerodynamic efficiency, ejector.



Resum

El projecte que aci es presenta persegueix I'optimitzacié del disseny d’un sistema
d’ejeccié de fluid mitjancant la succié de capa limit, implementat en anteriors projectes [1],
encastrat en un ala modelada en 3D amb perfil alar SD7003, per a la millora de I'eficiencia
aerodinamica, mitjancant la succié de fluid al extradds de I’ala y posterior ejeccié a través del
caire de sortida de I'ala mitjangant un ejector intern a I’ala. Es busca redissenyar el mencionat
sistema amb I'objectiu d’obtenir millores del seu rendiment en quant a eficiéncia aerodinamica
i capacitat de succié de capa limit. Per tal fi, es du a terme el respectiu disseny i estudi
aerodinamic mitjancant el software de dinamica de fluids computacional (CFD) Star-CCM+ de
Siemens. Es realitzen simulacions per a distints dissenys del sistema intern, pressions de succié,
radis de mescla, radis de tobera, etc. Amb I'objectiu d’obtenir un sistema aerodinamicament
eficient i energéticament viable. La motivacid d’aquest estudi és reduir les emissions
contaminants y el consum de combustible com a conseqiéncia d'una mala eficiéncia
aerodinamica a UAVs volant a baix Reynolds.

Paraules clau: aerodinamica, Star-CCM+, perfil SD7003, succié de capa limit, dinamica
de fluids computacional (CFD), eficiéncia aerodinamica, eyector.
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Introduccidn

1. Introduccion

La capa limite de un fluido es la zona de éste donde su movimiento es perturbado por la
presencia de un sélido con el que estd en contacto. En ella, la velocidad del fluido respecto al
solido en movimiento varia desde cero hasta el 99% de la velocidad de la corriente no
perturbada.

La capa limite puede ser laminar o turbulenta; pudiendo coexistir también en ella zonas
de flujo laminar y de flujo turbulento. En aerondutica, se suele buscar que la capa limite
permanezca adherida al perfil tanto como sea posible, evitando asi que el perfil entre en
pérdida, es decir, deje de generar sustentacién aerodindmica de manera brusca por el
desprendimiento de la capa limite.

Por ello, la forma en que se comporta la capa limite alrededor de un perfil alar es critica
a la hora de desempefiar una cierta misién o actuacion de la aeronave, puesto que definira sus
prestaciones aerodindmicas y propulsivas, asi como las emisiones y el consumo.

En particular, cobra mayor importancia en regimenes de vuelo a bajo niumero de
Reynolds. El numero de Reynolds es un factor adimensional que relaciona las fuerzas inerciales
y las viscosas, de manera que cuando mayor importancia tengan las fuerzas inerciales (aquellas
asociadas a la velocidad fluido), mayor sera dicho factor; y cuando mayor importancia tengan
las fuerzas viscosas (asociadas a la viscosidad del fluido), menor sera el nimero de Reynolds. El
trabajo que aqui se presenta estudia el problema a bajo nimero de Reynolds, es decir, cuando
las fuerzas viscosas importan considerablemente, ya que generan la aparicidon de burbujas de
separacion laminar o Laminar Separation Bubbles (LSB) que hacen que se separe la capa limite
del perfil porque el gradiente de presion es tal que el fluido es incapaz de seguir adherido a la
superficie alar.

Por todo ello, resulta interesante estudiar y controlar tal fendmeno, mediante el disefio
de sistemas de succién de flujo, con el objetivo de retrasar todo lo posible el desprendimiento
de capa limite y asi mejorar las prestaciones aerodindmicas y propulsivas del ala.
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1.1. Antecedentes del proyecto

El proyecto que aqui se presenta forma parte de la investigacién de sistemas de succion
de capa limite desempefiada por el Departamento de Maquinas y Motores Térmicos (DMMT)
del Instituto Universitario de Motores Térmicos (CMT), la cual cuenta como precedentes con
cuatro proyectos realizados con anterioridad que son: el Trabajo Final de Master (TFM)
Optimizacion de la geometria de un eyector para ciclos de refrigeracion [2], realizado por Alberto
Ponce Mora; el Trabajo Final de Grado (TFG) Sobre las actuaciones aerodindmicas del perfil
SD7003 a bajo numero de Reynolds (3], realizado por Andrea Zuazaga Calvo; el Trabajo Final de
Grado (TFG) Sobre la mitigacion de separacion de la corriente en perfiles aerodindmicos a bajo
numero de Reynolds [4), realizado por Maria Romero Pérez; y el Trabajo Final de Mdster (TFM)
Estudio de viabilidad de un eyector como mecanismo para aumentar la eficiencia aerodindmica
en perfiles alares [1], realizado por Eduardo Masia Palacios.

El primero [2] es un estudio detallado sobre el funcionamiento general de un eyector,
asi como sobre la implementacién y estudio de dos disefios de eyectores integrados en un ciclo
de refrigeracion, del cual se busca obtener una geometria de eyector que garantice mejores
prestaciones, es decir, que minimice la pérdida de presién en el flujo y maximice el ratio de
arrastre entre el gasto masico secundario y la corriente principal. Si bien en el proyecto que aqui
se presenta el eyector no se incluye en un ciclo de refrigeracidn, resulta de especial interés el
acercamiento al funcionamiento de los eyectores, asi como el estudio paramétrico que se realiza
para demostrar cuales son los pardmetros geométricos criticos a la hora de modelar un eyector.

El segundo [3] consiste en un estudio de las prestaciones aerodinamicas del perfil
SD7003, el cual es el mismo que el utilizado en el presente proyecto. En dicho estudio se realiza
un profundo andlisis del comportamiento de dicho perfil ante la aparicion de burbujas de
separacion laminar a bajo Reynolds, asi como las actuaciones del perfil en dicho régimen de
vuelo.

El tercero [4] resulta de especial interés a la hora de estudiar en 2D el comportamiento
de la succién y eyeccién en el perfil SD7003, como sistemas de readherencia de capa limite y
reduccidn de resistencia aerodindmica.

El cuarto [1] consiste en un estudio en profundidad de un eyector integrado en una
seccion alar como sistema de eyeccion de flujo mediante succidn de capa limite para la mejora
aerodinamica de un perfil alar en 2D. Dicho proyecto no solo persigue el disefio de una
geometria interna de eyector que succione flujo para la readherencia de capa limite y luego lo
eyecte para reduccién de la resistencia al avance de una aeronave, sino que también lleva a cabo
un detallado proceso de estudio paramétrico y la propuesta de distintas geometrias 3D de las
cuales se va a partir para la optimizacién de dicho sistema.

En la Figura 1, se puede apreciar, en rasgos generales, el modelo geométrico del estudio
bidimensional del eyector introducido en el interior del perfil SD7003 que se realizd en el
antecedente [1], asi como un desglose de las partes del dispositivo, antes de pasar al estudio 3D
del mismo.
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Figura 1. Modelo geométrico del estudio 2D del eyector introducido en el interior del perfil y partes del
sistema de eyeccion [1]

En la Figura 2, se puede ver la iteracion final del disefio 3D a la que se llegd en [1], la
cual, pese a que consigue succionar capa limite, mediante la diferencia de presiones creada en
el eyector, y, por tanto, consigue un pequefio incremento de mejora aerodindmica, es una
primera iteracion de un proceso iterativo cuya geometria ha de ser optimizada y mejorada hasta
el punto de que realmente sea rentable econdmicamente y viable energéticamente.

Entrada primario 5. Entrada secundario
Tobera primario 6. Conducto de mezcla
7
8

Salida primario Difusor subsonico
Zona de mezcla Salida del eyector

P b e

Secundario Primario Mezclado
— —_ —_—

Figura 2. Ultima iteracién de disefio 3D conseguida en [1]

De esta manera, y partiendo de los proyectos anteriormente presentados, el presente
Trabajo Final de Grado nace como continuacion a estos proyectos previos, cada uno de los cuales
constituye una parte de un proyecto global que persigue conseguir un sistema eyector mediante
succidn de capa limite para la mejora aerodindmica de un ala aplicada a UAVs o pequefias
aeronaves en vuelo a bajo nimero de Reynolds, lo cual constituye una linea de investigacion a
largo plazo llevada a cabo en el Instituto de Motores Térmicos (CMT) de la Universidad
Politécnica de Valencia.
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1.2. Motivacién y objetivos

La motivacion de este TFG es continuar la linea de investigacion del CMT y tomar el
relevo al TFM de Eduardo Masid Palacios [1], con el fin de lograr redisefar y optimizar el sistema
de la Figura 2, y contrastar su viabilidad como sistema de succion de capa limite en el interior de
una seccién alar, mediante la succidn de flujo en el extradds para readherir la capa limite en
vuelos a bajo numero de Reynolds, y su consiguiente eyeccidon en el borde de salida para
conseguir una reduccién extra de resistencia aerodinamica.

El objetivo de este sistema es, por tanto, aumentar considerablemente la eficiencia
aerodinamica del ala, que se ve bastante limitada por la aparicion de LSB, y reducir el coste
energético del mismo mediante la maximizacidn del ratio de arrastre. Para ello, este TFG se
propone cumplir con 2 objetivos principales:

e conseguir mejoras de eficiencia aerodindmica que sean significativas en el vuelo de una
aeronave “objetivo” (pequenas aeronaves y UAVs volando a bajo nimero de Reynolds)
mediante la readherencia de capa limite gracias a la succidn de flujo en el extradds,
sobre todo a altos dngulos de ataque cuando el flujo ya ha desprendido, para asi poder
retrasar dicho desprendimiento del flujo y mejorar su comportamiento aerodinamico,
reduciendo combustible y la emisién de gases contaminantes a la atmdsfera.

e mejorar el balance energético mediante un aumento del ratio de arrastre, es decir, un
aumento de la relacién entre el “flujo secundario succionado” y el “flujo primario
suministrado mediante un cierto consumo de potencia”, para que el sistema resulte
econdmicamente rentable y energéticamente viable.

Para ello, en este TFG se realizan una serie de estudios tridimensionales con el objetivo
de conocer qué parametros geométricos y qué condiciones de operacién del eyector son los mas
determinantes para que el dispositivo en cuestion mejore las prestaciones aerodindmicas y
energéticas del ala hasta el punto de que sea rentable y viable su uso.

Se busca que este sistema pueda llegar a implementarse en aeronaves no tripuladas
(UAVs) volando a bajo numero de Reynolds, para evitar la separacién del flujo y posterior
aparicion de la LSB que perjudica la actuacion aerodinamica del ala.

Para conseguir todo esto, se establece una serie de metas u objetivos intermedios que
dan sentido al desarrollo del proyecto:

e Realizar un estudio de las condiciones de succion y eyeccidn necesarias para que el
sistema funcione

e Modelar distintas geometrias tridimensionales de eyector dentro del perfil candidatas a
cumplir con los objetivos del proyecto en base a los antecedentes mencionados.

e Estudiar de manera tridimensional el comportamiento aerodindmico de dichas
geometrias.

e Realizar un estudio paramétrico o de sensibilidad de los parametros geométricos criticos
del eyector interno.

e Analizar la viabilidad energética del sistema.
e Analizar la viabilidad del sistema como dispositivo hipersustentador.

e Validar los resultados numéricos obtenidos.
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1.3. Estructura del documento

Este documento, de caracter técnico, cuenta con 3 grandes secciones: memoria,
presupuesto, y los apéndices. En primer lugar, en la memoria se ahonda en el contenido y
desarrollo del tema del estudio. Para ello, se presenta una introduccidn y unos objetivos, junto
con la base tedrica que hay detrds. También se detalla la metodologia empleada vy, finalmente,
se resumen los resultados conseguidos y se extraen las conclusiones pertinentes.

La memoria consta de 9 capitulos. El Capitulo 1. Introduccidn sirve de introduccién al
proyectoy al tema. En él se presenta la motivacion del estudio y la estructura del trabajo seguida
y, por ultimo, se ahonda en la presentacién del perfil aerodindmico con el que se va a trabajar a
lo largo de todo el proyecto.

El Capitulo 2. Base téorica pretende recoger los fundamentos tedricos que hay detras
del estudio, abarcando desde la teoria de mecdnica de fluidos y sus ecuaciones hasta el
funcionamiento general de un eyector convencional, pasando por la ingestién de capa limite y
la aparicién de la burbuja de separacion laminar en perfiles a bajo nimero de Reynolds.

En el Capitulo 3. Descripcion del sistema succionador-eyector final, se define el
dispositivo de succién-eyeccion definitivo para poder ofrecer un entendimiento claro de su
funcionamiento y sus partes. Por ultimo, también se exponen las hipétesis consideradas para la
realizacion del estudio.

En el Capitulo 4. Modelado CFD en Star-CCM+, se hace una profunda explicacién acerca
del modelado CFD en el software Star-CCM+ de Siemens. Esta explicacion abarca el modelado
de la geometria, la parametrizacién del modelo, el pre-proceso, la resolucidn y el post-proceso.

El Capitulo 5. Fases del proyecto y estudios realizados explica en detalle el desarrollo
integro del proyecto y la metodologia, asi como los resultados obtenidos de cada estudio:
variacidn de la posicién del slot de succién en la direccion de la cuerda, variacién de la longitud
del slot de succién en la direccién de la envergadura, variacion de las condiciones de presion de
succidn en el extradds del ala, variacion de la posicidon de eyeccién a lo largo de la cuerda,
variacion de la longitud de eyeccion a lo largo de la envergadura, variacidn de las condiciones
de presion de eyeccién en el borde de salida, combinacion de condiciones de presién de succion
y eyeccién, modelado de la geometria interna del eyector, estudio paramétrico con los
pardmetros geométricos determinantes en el proceso de disefio de la geometria interna del
eyector, y estudio para la mejora de la capacidad de succién.

En el Capitulo 6. Estudio de viabilidad se realiza un estudio de viabilidad del dispositivo,
acompafiado de una serie de aplicaciones del eyector, que son argumentadas con los beneficios
y desventajas que ofrece su uso. Ademas, se lleva a cabo un exhaustivo balance energético y
aerodinamico para estudiar la viabilidad de su uso en alas de aeronaves UAVs volando a bajo
numero de Reynolds.

En el Capitulo 7. Trabajos futuros y estudios paralelos se mencionan estudios que se han
llevado a cabo paralelamente al que aqui se presenta, junto con posibles estudios futuros que
se podrian realizar en la misma linea de estudio.

Finalmente, en el Capitulo 8. Conclusiones se recogen las conclusiones extraidas del
proyecto y el aprendizaje y los conocimientos adquiridos acerca de los eyectores, la
aerodinamica interna y externa, y el CFD.

La memoria va seguida del presupuesto del desarrollo del proyecto, la bibliografia
empleada y los apéndices como material complementario.
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2. Base teorica

En el presente capitulo, se procederda a la introduccién de la base tedrica que
contextualiza el proyecto, explicandose desde un punto de vista tedrico los conceptos fisicos
mas relevantes que se tratan en el proyecto. En primer lugar, se explican los fundamentos de la
mecdnica de fluidos y se presentan las ecuaciones que la rigen. A continuacion, se hace una
introduccion a los fendmenos aerodinamicos caracteristicos de los perfiles alares a bajo nimero
de Reynolds. Se expone la base tedrica de las burbujas de separacion laminar (LSB) como
consecuencia de la transicion de capa limite laminar a turbulenta y, finalmente, se explica el
funcionamiento de un modo general de un eyector convencional.
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2.1. Introduccion a la mecanica de fluidos y a sus ecuaciones

El comportamiento de un fluido estd gobernado por las ecuaciones de Navier-Stokes,
obtenidas a su vez a partir de los principios de conservacion de la masa, segunda ley de Newton
y primer principio de la termodinamica. A partir de estos se desarrollan las ecuaciones
fundamentales que rigen el comportamiento de la mecanica de fluidos, que son la ecuacion de
continuidad, las ecuaciones de conservacion de cantidad de movimiento y la ecuacién de
conservacién de la energia. En funcién de las necesidades del problema a resolver, estas pueden
plantearse en su forma integral o diferencial [1].

Ecuacion de conservacion de la masa

La ecuacion de conservacidon de la masa, o ecuacion de continuidad, postula que la
variacion temporal de una masa ligada a un volumen fluido (Vs), es igual a la variacidon temporal
de la masa en un volumen de control (V) mas el flujo neto de masa a través de la superficie de
dicho volumen de control. [1]

A szo.av=3{ yzp.av+ / o(Z,)(d — @) - 7 - dS
dt V() dt Ve c

d - i e oy o ,

— | plZ,t)-dV + f p(Z,t)(T—a.)--dS =0

dt V. S,

/N VR
/Vc [%—I—V(p-u)}di =0

%—Fﬁ(pfﬂ‘)zo

Ecuacidn de conservacion de la cantidad de movimiento

En un volumen de control fijo e indeformable que coincide en un instante dado con un
volumen fluido, el teorema de transporte de Reynolds permite afirmar que la variacién con el
tiempo de la cantidad de movimiento ligada a un volumen fluido es igual a la variacién con el
tiempo de la cantidad de movimiento en un volumen de control y el flujo neto de la cantidad de
movimiento a través de la superficie de dicho volumen de control. [1]
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1s) = R -
o (p0) + V(i) = pfr + V7

Ecuacion de conservacion de la energia

La primera ley de la termodinamica determina que la variacidn con el tiempo de la
energia interna total de un sistema termodinamico (volumen fluido) es igual a la diferencia entre
la cantidad de calor transferida a un sistema y el trabajo realizado por este. [1]

d 1 o . .
< +—u?) dV = (( i )
dt Jy P (f + ‘2hr ) ‘ 2t Vi(t)

Vi (t) I

d 1 . . - )
W P ((:—‘ + ‘__“2) dV = / n-t-udS+ / pfm-udV —/ qn ds + [ QdV
df . Vf(i) 2 . ’f . er Sf Vf

2.2. Aerodindmica de perfiles a bajo numero de Reynolds

El nimero de Reynolds es un nimero adimensional esencial para la descripcidn del flujo
alrededor de alas y de la aerodinamica de las mismas, ya que relaciona las fuerzas inerciales con
las viscosas, tal y como se define en la siguiente expresiéon

R Fuerzas inerciales pLu u L
- —

Fuerzas Viscosas 7 v

donde p es la densidad del fluido, u es su velocidad, L la longitud caracteristica y u la
viscosidad dindmica del fluido.

A la hora de hablar de la naturaleza de un flujo, existe una distincidon entre los flujos
laminares (las fuerzas viscosas son las que predominan sobre las fuerzas inerciales) y los
turbulentos (las fuerzas inerciales prevalecen sobre las viscosas). El nUmero de Reynolds sirve,
por tanto, para clasificar el flujo, de manera que para aerodindmica externa, la transicién entre
régimen laminar y régimen turbulento se suele considerar en Re ~ 2-10°.

Este pardmetro estd muy presente en las denominadas ecuaciones de Navier-Stokes,
ecuaciones adimensionales que describen el comportamiento y el movimiento del flujo
incompresible, y recogidas en la expresién siguiente:

d 1
cu +(u-V)u=—-Vp+rvViu
at P

Si se adimensionaliza esta expresién mediante los siguientes cambios:
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u
e Velocidad: U* = U_

[o0]
e Longitud: V* =LV
t

Tiempo: t* =
© o eme LU

p
p/U%

e Presién: p* =

Se obtiene la siguiente expresion dependiente del nimero de Reynolds

a * 772 72 )-?-2 s U p
L A s
— ?J? + (u*-V)u" = -V'p* + %V*Qu*

2.2.1. Perfiles aerodindmicos

En aerondutica, se denomina perfil alar, perfil aerodinamico o simplemente perfil, a la
forma del drea transversal de un elemento, que al desplazarse a través del aire es capaz de crear
a su alrededor una distribucién de presiones que genere sustentacion.

Es una de las consideraciones mas importantes en el disefio de superficies
sustentadoras, como alas, o de otros cuerpos similares como lo alabes de una turbina o
compresor, palas de hélices o de rotores en helicdpteros y estabilizadores.

Segun el propdsito que se persiga en el disefio, los perfiles pueden ser mas finos o
gruesos, curvos o poligonales, simétricos o no, e incluso el perfil puede ir variando a lo largo del
ala. [6]

El primer desarrollo de perfiles data a finales del siglo XIX. En el afio 1884, H. F. Philips
patentd una serie que habia desarrollado mientras que Otto Lilienthal, tras haber investigado
las alas de los pajaros, también probd superficies curvadas como recoge su obra Bird Flight as
the Basis of Aviation. Si bien en aquel momento de la historia si se conocia que una placa plana
producia una sustentacion para cierto angulo de ataque, se descubrié que la adicién de
curvatura crearia una seccion mas eficiente. Los hermanos Wright emplearon secciones
delgadas y muy curvadas similares a las propuestas por Lilienthal tras realizar sus propias
investigaciones. El motivo de la creencia de que los perfiles eran mas eficientes cuanto mas
delgados fuesen se debe a que los estudios se realizaron Unicamente a muy bajo nimero de
Reynolds. Con el paso de los afios, gracias a la pruebay error y a las numerosas investigaciones
realizadas fruto del deseo de mejorar las flotas, se encaminé el planteamiento del disefio. [4]

En la década de los afios treinta, el Comité Asesor Nacional para la Aeronautica (NACA
por sus siglas en inglés: National Advisory Committee for Aeronautics) publico el articulo The
Characteristics of 78 Related Airfoil Sections from Tests in the Variable Density Wind Tunnel, en
el que se planteaban los pardametros comunes en los perfiles mas eficientes: la pendiente de la
linea de curvatura media y la distribucién del espesor sobre la misma. De este modo nacid la
primera familia de perfiles NACA con cuatro digitos. [4]
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Hélice de un rotor (15 cm) Interceptor supersénico (2 m)

Punta de aleta de un delfin (10 cm) Velero (3 m)

Figura 3. Ejemplo de perfiles aerodinamicos [6]

2.2.2. Capa limite

Cualquier cuerpo en movimiento sumergido en un fluido experimenta una fuerza
resultante entre el flujo y su superficie, que surge por la presencia de esfuerzos cortantes en la
pared. La magnitud de esta fuerza dependera de la condicién del flujo, de la posicion del cuerpo
y de la forma de este.

El concepto de capa limite surge al tratar de definir las dos posibles secciones en las que
se separan los fluidos no viscosos al atravesar una pared. En primer lugar, existe una regién
externa en la que este flujo tiene una velocidad V., y una zona interna que se ve afectada por

. ou ., ;o . _
los efectos viscosos (T = y@); esta region se conoce como capa limite y estd definida por un

espesor (&), denominado espesor de capa limite.

Dentro del espesor de la capa limite, se pueden considerar ademas otros 3 espesores
mas: el de desplazamiento &7, el de cantidad de movimiento §, y el de energia §5. Cada uno de
ellos define la distancia relacionada con la pérdida de caudal, de cantidad de movimiento y de
energia respectivamente, respecto de la solucién no-viscosa.

Suponiendo que Unicamente se mueve el flujo, la velocidad del fluido que se encuentra
en contacto con la superficie del cuerpo es nula por la condicién de contorno de no
deslizamiento. La viscosidad provoca una resistencia al movimiento del fluido por el esfuerzo
cortante y aparece, por tanto, un gradiente de velocidad en direccién perpendicular a la pared,
que llega hasta el 99% del valor de V,,.
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De esta manera, las ecuaciones que definen el campo de velocidades sobre la capa limite
son las siguientes

Ou N dv 0
dr Jdy -
du Jdu dv J Poc D*u
Py TPUGT TPUFm ==

Con sus respectivas condiciones de contorno:

e Condicion de no-deslizamiento: y =0, u=v =0

e Velocidad de corriente libre: y = 0o, u = U,

Voo - -
& Capa limite Region de Capa limite
e I laminar T transicién turbulenta
S Veo
- b e
>
< Voo ‘ - \ \
=7 = N~ [y < %5
» — > — Y ™ ) \ it [/[\ : \’ -’
s | LTI T sn ) ey
—() —
X Grosor de capa limite (6)

Figura 4. Esquema del desarrollo de la capa limite [7]

2.3. Burbujas de separacion laminar

La capa limite laminar en un perfil se caracteriza por ser poco energética, lo cual puede
producir el desprendimiento del flujo con gradientes adversos de presién no demasiado
grandes, incluso en perfiles aerodinamicos disefiados para volar a bajo nimero de Reynolds.
Cuando el flujo se desprende, se produce una transicién de régimen laminar a turbulento, aguas
abajo del punto de separacion, generandose una region de recirculacion por la turbulencia en el
borde de ataque que avanza hacia delante a medida que avanza la incidencia respecto a la
corriente. En ocasiones, este fendmeno favorece el transporte de cantidad de movimiento, lo
cual provoca la readherencia del flujo en la superficie. Este fendmeno da lugar a lo conocida
como burbuja de separacion laminar o LSB por sus siglas en inglés (Laminar Separation Bubble),
y modifican la forma efectiva del perfil aerodindmico.

Este fendmeno, por tanto, se produce cuando la capa limite laminar se enfrenta a un
gradiente de presidn lo suficientemente elevado como para provocar la separacion del flujo, lo
cual ocurre mas facilmente a bajo nimero de Reynolds debido al caracter laminar del flujo;
cuando esto ocurre, el coeficiente de resistencia aumenta drasticamente, mientras que el de
sustentacion disminuye. Para regimenes de vuelo turbulentos no suele producirse hasta dngulos
de ataque bastante acusados.

Por ello, la apariciéon de estas burbujas es algo critico en el comportamiento de los
perfiles aerodindmicos, ya que condicionan sus prestaciones aerodindmicas, su distribucion de
presiones y su entrada en pérdida.
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Capa turbulenta
desprendida

Capa limite tubulenta
readherida

Capa limite laminar

Figura 5. Esquema de la formacion de la Burbuja de Separacion Laminar [1]

2.4. Sistemas de control de capa limite

En la actualidad, se han realizado varios estudios de investigacidon con el objetivo de
desarrollar sistemas de control de capa limite capaces de retrasar el desprendimiento y la
aparicion de burbujas de recirculacién. Para ello, existen diversas técnicas tales como la succién
y el soplado de flujo.

Ya en el siglo XIX, Prandtl comenzd a emplear la succién de capa limite aplicada a una
superficie cilindrica con el fin de retrasar el desprendimiento del flujo, aunque no fue hasta
mediados del siglo XX cuando se entré mds en detalle con el desarrollo de los tineles de viento
y de los métodos computacionales de dindmica de fluidos.

Los principales métodos o sistemas de control del flujo se pueden dividir en:

e Métodos pasivos: no requieren potencia auxiliar ni bucles de control. Algunas
de las técnicas pasivas mas comunes para el control de flujo son el modelado
geométrico mediante la inclusién de discontinuidades sobre la superficie, el uso
de generadores de vorticidad (turbuladores) y el uso de ranuras longitudinales
sobre la superficie para forzar la transicion (riblets). La desventaja de estos
métodos es que suelen conllevar un aumento de resistencia aerodindmica en
crucero mientras no estan operativos, ya que son elementos fijos que no se
pueden esconder o quitar, generando discontinuidades permanentes en la
superficie del perfil.

e Métodos activos: si requieren energia de una fuente externa para su operacion.
En esta linea existen dispositivos de succién o eyeccién de flujo mediante
generaciones de corrientes artificiales de flujo por medio de la recirculacién del
fluido presente en los alrededores de la geometria. La desventaja de estos
sistemas es que requieren de un aporte energético extra, lo cual suele ser caro,
complejo y poco viable en términos energéticos.

El principio de control de capa limite por medio de succion fue demostrado por Prandtl
experimentalmente, de tal manera que la succidon por medio de una ranura podia prevenir el
desprendimiento del flujo en una superficie cilindrica. La capa menos energizada cercana a la
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superficie en torno al punto de desprendimiento se elimina gracias a dicha succién, por lo que,
como resultado, se obtiene una capa limite mas energizada y delgada capaz de progresar a lo
largo de la superficie sin desprenderse, contra el gradiente adverso de presion.

Edge of boundary

layer (not a streamline) u
Positive gradient

Al

Turbulent

i " C D Q C region

)
O

o= C :
E - z’fé' CQ/Q .jD y Damping layer
Mot R e Sy oo } Laminar sublayer

- Suction
Boundary layer slot " X
about to separate tr.:—::;dghagl :mnved — L i ucbudsar

Transition

Figura 6. Lineas de corriente en region con succion de capa limite (izquierda) [8] vs. Lineas de corriente
en region con succion de capa limite (derecha) [9]

2.5. Funcionamiento general de un eyector convencional

Un eyector, en términos generales, es un dispositivo compuesto por: una zona primaria de
entrada de flujo en la cual un flujo primario se expande en una tobera y se acelera, lo cual genera
una depresién que hace que el flujo secundario (procedente de una camara de succién) tienda a
moverse succionado por el caudal primario. Ambos flujos, primario y secundario, se mezclan en una
zona de mezcla recuperando presidn antes de ser eyectado a través de un eyector hacia el ambiente.
Si el eyector trabaja en régimen subsdnico, la tobera serd convergente, por tanto, el flujo podra
alcanzar la velocidad del sonido a la salida; mientras que, si el eyector trabaja en régimen
supersonico, la tobera sera convergente-divergente, llegando a velocidades supersénicas.

| Difusor supersénico |

| Zonadeentrada Zona de mezcla | Difusor Subsénico |

1 2 + 6 7

—_Eje de axisimetria

velocity
Velocity Magnitude

0 0.02 (m)

1. Entrada conducto primario 3. Salida conducto primario 5. Entrada conducto secundario 7, Difusor subsénico
2. Tobera conducto primario 4. Garganta tobera 6. Conducto de mezcla 8. Salida del eyector
(entrada mezclador)

Figura 7. Funcionamiento general de un eyector convencional [2]
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Los sistemas eyectores se suelen utilizar de manera usual en ciclos de refrigeracién
(Ejector Refrigeration Systems (ERS)) como elementos recuperadores de presion o para reducir
las pérdidas de expansion del refrigerante.

Para describir el rendimiento de un eyector, en este proyecto se utilizardn dos
pardmetros determinantes:

e Ratio de arrastre: expresa el cociente entre el gasto mdsico de flujo secundario
(succionado) y el de flujo primario (flujo de arrastre suministrado en forma de
potencia). Este pardmetro se utiliza para estudiar y optimizar el funconamiento
del eyector y aporta informacién acerca de la eficiencia del proceso en que la
energia de la corriente primaria se estd usando para succionar gasto masico
secundario.

w [_] — 7'TLZario

Miario

e Relacion de compresion: cociente entre la presidon estdtica a la salida del
eyector y la presién estdtica del flujo secundario. Este parametro aporta
informacién acerca de la diferencia de presiones que se ha conseguido
comprimir dentro del eyector.

R, [-] = Poutiet

P2ario

En este trabajo académico en particular, el eyector es el gran protagonista, ya que su
objetivo serd la succién y eyeccion de flujo aplicadas a una seccidn alar con el fin dltimo de evitar
o, al menos retrasar, la aparicion de la burbuja de separacion laminar (LSB) como consecuencia
del desprendimiento del flujo, critico en vuelos a bajo nimero de Reynolds (los efectos viscosos
cobran especial importancia sobre los inerciales) o a altos valores de angulo de ataque (el flujo
es incapaz de mantenerse adherido a la superficie alar debido a la gran inclinacion de ésta). Para
ello, interesa maximizar la capacidad de succion del eyector (maximizar el ratio de arrastre), lo
cual conllevaria un gran gasto masico succionado (gasto secundario) para un pequefio gasto
suministrado (gasto primario), disminuyendo el consumo energético y aumentando la eficiencia
aerodinamica de la seccion alar.

El funcionamiento del eyector particularizado a nuestro proyecto se explicard en detalle
en el Capitulo 3. Descripcion del sistema succionador-eyector final.
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3. Descripcion del sistema
succionador-eyector final

En el presente capitulo, se desarrollard en detalle la explicacidn de la iteracién de disefio
final de nuestro sistema succionador-eyector integrado en la seccidn alar. Para ello, se definiran
cada una de sus partes, se explicara su modo de funcionamiento y las hipdtesis consideradas en
4 grupos: hipotesis de la dindmica de fluidos que rige el problema, hipdtesis geométricas del
modelo del sistema, hipdtesis en cuanto a las condiciones de vuelo en las que opera la aeronave
objetivo a la cual se le va a aplicar el sistema vy, finalmente, hipdtesis en cuanto a la forma de
obtencidn de la potencia que hara funcionar el eyector.

Es necesario remarcar que, pese a que en este capitulo se muestray se explica el disefo
final (es decir, la geometria mas éptima que se ha podido obtener a lo largo de este TFG), cada
una de las decisiones de disefio que lo conforman y su pertinente motivacion y explicacién serd
explicada en detalle en el Capitulo 5. Fases del proyecto y estudios realizados, a partir de las
conclusiones extraidas de cada uno de los estudios, las cuales han permitido llegar a conocer
exactamente cémo se comporta el flujo dentro del eyector y alrededor de la seccion alar como
consecuencia de la presencia del eyector. En base a esto, se ha decidido cémo se ha de disefar
para que opere adecuadamente y, de esta manera, poder llegar a la geometria que en este
capitulo se presenta.
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3.1. Perfil SD7003

Dado que el problema que se pretende estudiar se lleva a cabo en régimen de vuelo a
bajo nimero de Reynolds (Re < 10°), se emplea el perfil alar SD7003, el cual ya se estudié
detalladamente en [4], y se demostrd su buen comportamiento a bajo Reynolds. En la Figura 8,
puede verse la representacidon de la geometria del perfil SD7003; y en el Apéndice I. Coordenadas
del perfil aerodindmico SD7003, las coordenadas de los puntos que la definen.

0.2 ‘ ‘ ! ! ! ‘ ‘ ‘ 1

SD-7003

0.2 i i i i i i i i i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

/e [

x/c [-]

Figura 8. Geometria del perfil aerodindmico Selig/Donovan (SD) 7003 [1]

Las caracteristicas geométricas del perfil se pueden observar en la Tabla 1, expresadas
en forma de porcentaje con respecto a la cuerda, la cual se presenta como la longitud
caracteristica de los perfiles aerodindmicos.

Valor en % respecto de la cuerda  Posicion en % respecto de la cuerda

Maximo Espesor 8.5 24.4

Maxima Curvatura Media 1.2 38.3

Tabla 1. Caracteristicas geométricas del perfil SD7003 [4]

El comportamiento aerodindmico del perfil, por otra parte, se recoge en la Figura 9,
como la representacidn de los coeficientes de sustentacidn y resistencia, respectivamente, en
funcién del dngulo de atagque Alpha, para un rango de nimero de Reynolds menor de 10°, ya
que el proyecto abarca el problema para alas a bajo nimero de Reynolds, donde los efectos
viscosos cobran especial importancia sobre los inerciales.

Cl v Alpha . Cd v Alpha
i /J"/ 8
. Wassizmameny g
S /| 3

Alpha (°) Alpha (%)

Figura 9. Caracteristicas aerodindmicas del perfil SD7003 [5]
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3.2. Descripcion del sistema y sus partes

Dado que el sistema succionador-eyector con el que se va a trabajar funcionard en
condiciones subsdnicas, se utiliza una tobera de tipo convergente. Esto limitara los valores del
exceso de presion que se podran utilizar, si bien serd beneficioso desde el punto de vista
energético. Como contrapartida, cabe remarcar que el funcionamiento en subsdnico dificulta el
proceso de mezcla de ambas corrientes (primaria y secundaria), ya que la tasa de transferencia
de momento entre ambas es baja a bajas velocidades.

Ademas, el fluido de trabajo sera siempre aire, lo cual permitird tratarlo como gas ideal,
facilitando las simulaciones y ahorrando coste computacional.

Para implementar el sistema, se toma como geometria base una seccién alar con perfil
SD7003, con las siguientes caracteristicas geométricas

Envergadura [m] 0.2

Cuerda [m] 0.2

Superficie alar [m?] 0.04
Maximo Espesor [m] 8.5% -c=0.017
Maxima Curvatura Media [m] 1.2%-c=0.0024

Tabla 2. Caracteristicas geométricas de la seccion alar en cuestion

Pese a que el proceso de disefio ha sido largo y costoso, y se han llevado a cabo
numerosas iteraciones (ver Capitulo 5. Fases del proyecto y estudios realizados, donde ademas
también se justifica cada una de las decisiones de disefio que se han tomado para llegar al disefio
final), a continuacidn, se procede a definir las partes que definen la iteracidn final del sistema
succionador-eyector, por ser la mejor iteracion lograda, puesto que ofrece las mejores
prestaciones aerodinamicas de entre todas las iteraciones de geometria desarrolladas durante
el proyecto. En la Figura 10, Figura 11 y Figura 12 se visualiza la geometria global definitiva (la
iteracion final) del sistema succionador-eyector integrado en la seccién alar.

Y

B

Figura 10. Geometria global del sistema succionador-eyector (disefio final y el mds optimizado conseguido)
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TNC<
<

Figura 11. Vista en planta de la geometria global final (disefio final y el mds optimizado conseguido)

"N <
"<

Figura 12. Vista en alzado de la geometria global final (disefio final y el mds optimizado conseguido)

Como se puede apreciar en la Figura 10 y Figura 11, dentro de la seccidn alar se han
introducido 3 dispositivos succionador-eyectores idénticos (la razon de esta decision de disefio
se explicard en detalle en la Seccion 5.2. Estudio 2: variacion de la longitud del slot de succion en
la direccion de la envergadura) cuya finalidad es succionar flujo por el extradds del ala y
eyectarlo por el borde de salida (el funcionamiento en detalle del eyector se explicard con
detalle en la Seccion 3.2. Funcionamiento). Para ello, cada eyector consta de las siguientes partes
(que ademas pueden visualizarse en detalle en la Figura 13):

e Conducto primario (tobera convergente 6 nozzle)
e Camara de rarefaccion o de parada (stagnation)
e Conducto secundario (slot de succidn)

e Conducto de mezcla (mixer)

e Difusor subsdnico

En la siguiente Seccion 3.2. Funcionamiento se explicara en detalle el funcionamiento
del sistema succionador-eyector, asi como todas las partes del mismo previamente nombradas.

El plano en detalle con las dimensiones del sistema y las 3 vistas del mismo se pueden
encontrar en el Apéndice Il. Plano del sistema final.
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3.3. Funcionamiento

Como se puede apreciar en la Figura 10, dentro de la seccién alar se han introducido 3
dispositivos succionador-eyectores idénticos cuya finalidad es succionar flujo del extradds del
ala a través del conducto secundario (s/ot de succidn), gracias a una depresién generada dentro
del eyector por la introduccién de un caudal primario acelerado a través del conducto primario
(tobera convergente), el cual arrastra al flujo secundario (lo succiona). De esta manera, la
presion en la zona (3) de la Figura 13 es menor que la presidn en la zona (5), lo cual favorece la
absorcién del flujo secundario. Este proceso termodinamico se da gracias a la transferencia de
energia cinética de la corriente primaria a la secundaria.

Tras la succidn de la corriente secundaria, el flujo primario (introducido al sistema a
través de la tobera) junto con el flujo secundario (succionado del extradds del ala a través del
slot de succidn) van a mezclarse al conducto de mezcla (mixer) generando una Unica corriente
de flujo. Aguas abajo del eyector, esta corriente Unica entra en el difusor, en el cual se produce
la desaceleracién del flujo y la consiguiente recuperacidén de presidon hasta, finalmente, ser
eyectado todo ese flujo a través del borde de fuga de la seccién alar.

El efecto positivo de este sistema sobre las prestaciones aerodindmicas del ala viene de
dos contribuciones: por una parte, el hecho de succionar flujo del extradds permite readherir la
capa limite que se desprende (ver Figura 6), retrasando las burbujas de recirculacion y
reduciendo la resistencia aerodindmica. Por otra parte, la eyeccién del flujo a gran velocidad por
el borde de salida sirve como una especie de “propulsidon” extra en forma de fuerza hacia
delante, restandose, por tanto, a la resistencia aerodindmica que se opone al avance.

En la Figura 14, se representa la escena de velocidad en la cual puede apreciarse de
forma clara el proceso de funcionamiento del eyector de manera global, con las partes
(mencionadas en la Figura 13) claramente visibles.

—

Velocity (m/s)
0.00000 22,117 33.175

Figura 14. Funcionamiento global del sistema

En resumen, el proceso de funcionamiento del eyector podemos dividirlo en 4 fases
(representadas de manera grafica en Figura 15 y Figura 16):

e  FASE I: Aceleracion del flujo primario en tobera convergente (genera depresion a la salida de la
tobera, es decir, presion a la salida de la tobera menor que en el slot de succidn).

e  FASE lI: Succion de flujo secundario a través de slot de succién arrastrado por flujo primario
acelerado (debido a la depresion a la salida de la tobera).

e  FASE lll: mezcla de flujo primario y secundario en el mixer

e  FASE IV: eyeccidn del flujo conjunto por el borde de salida de la seccidn alar a través del difusor.
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0.00000

e~

P

Figura 15. Representacion grdfica de la Fase 1 (aceleracion del flujo primario en tobera), Fase 2 (succion del flujo
secundario a través del slot de succion), Fase 3 (mezcla del flujo primario y secundario en el mixer)

Velocity (m/s)
0.00000 11.058 117 33.175

Y Vielogiby 6m/s).

e T X m m m ma ( xR
e OO EC- HeO: i1 i 562

Figura 16. Fase 4 (eyeccion del flujo por el borde de salida de la seccion alar a través del difusor)
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3.4. Hipotesis consideradas

Para la realizacion de los calculos numéricos de este proyecto, basados en el método de
Computational Fluid Dynamics (Mecanica de Fluidos Computacional o CFD), es necesario la
consideracion de ciertas hipdtesis y premisas con tal de que dichos cdlculos sean realizables.
Estas hipdtesis se pueden dividir en 4 categorias:

HIPOTESIS SOBRE LA DINAMICA DE FLUIDOS QUE RIGE EL PROBLEMA

e El flujo se asume resoluble mediante las ecuaciones RANS (Reynolds-Averaged
Navier-Stokes).

o El flujo se asume Newtoniano e incompresible, esto es, que su densidad es
constante con el tiempo, ya que se trabaja en pequefios rangos de Mach.

e Se considera que el modelo de turbulencia k — w SST es capaz de describir
adecuadamente el comportamiento de los fenémenos turbulentos del
problema.

e Se considera aire como fluido de trabajo que, a su vez, se considera gas ideal.
e Se considera el problema estacionario.
e laturbulencia del flujo libre se asume despreciable.

e Se considera el fluido, en el que el modelo estd inmerso, como un medio
continuo para poder aplicarse las ecuaciones de Navier-Stokes, es decir, que no
tiene en cuenta la estructura ni movimiento molecular del mismo.

HIPOSTESIS SOBRE LA GEOMETRIA DEL SISTEMA

e Se asume que la inclusion del eyector en el sistema no pone en peligro la
integridad estructural del conjunto.

e larugosidad superficial de las geometrias se asume despreciable.
e El dominio de calculo se toma como un dominio tridimensional (problema 3D),
lo cual se corresponde con un ala lo mas realista posible.
HIPOTESIS SOBRE LAS CONDICIONES DE VUELO EN LAS QUE OPERA EL SISTEMA
e Se considera que la altitud no varia a lo largo del tiempo.
e Se considera que la velocidad, o lo que es lo mismo, el nimero de Reynolds, no
varia a lo largo del tiempo.
HIPOTESIS SOBRE LA OBTENCION DE LA POTENCIA QUE LLEGA AL CONDUCTO PRIMARIO

e No se tiene en cuenta cdmo se obtiene la sobrepresion de la zona de entrada
del conducto primario del eyector. Simplemente, se asume procedente de una
fuente de presidn externa no especificada.
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4. Modelado CFD en
Star-CCM+

La mecdnica de fluidos computacional permite estudiar y analizar cdmo evoluciona un
fluido a lo largo de un dominio. Posibilita el estudio de problemas de fluidodindmica y de
interaccion entre fluidos (gases, liquidos) y cuerpos solidos. En el presente capitulo se pretende
ofrecer una extensa explicacidén la metodologia que se ha empleado a lo largo del proyecto para
modelar tanto la geometria del sistema succionador-eyector, como la configuracion del
problema fluidodindmico, ambos procesos llevados a cabo dentro del software comercial Star-
CCM+ de Siemens, acompafiado del marco tedrico que envuelve a cada fase en particular del
proceso CFD.

En primer lugar, se realiza el pre-proceso, para lo cual se modela la geometria
atendiendo a la optimizacién de disefio mediante modificacion de ciertas dimensiones
determinantes, cambios de geometria, integracion o supresidon de ciertos componentes, etc.
gue permitan obtener un sistema aerodinamicamente viable y eficiente. Una vez la geometria
se ha logrado, se procede a mallar e inicializar el caso mediante ciertos criterios que seran clave
a la hora de conseguir resultados fiables. A continuacion, se realiza el calculo siguiendo un
proceso iterativo de resolucion de las ecuaciones de la dindmica de fluidos, en base a ciertas
hipdtesis, modelos y discretizaciones. Finalmente, se realiza el post-procesado de los resultados
con el objetivo de conseguir informacion y conclusiones palpables que puedan llevarse a
término en la vida real, mas alla de las simulaciones.
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4.1. Introduccién a la Dinamica de Fluidos Computacional (CFD)

La dindmica de fluidos computacional, o CFD por sus siglas en inglés (Computational
Fluid Dynamics), es una rama de la mecdnica de fluidos que utiliza andlisis numéricos y
algoritmos para resolver y analizar problemas que involucran flujos de fluidos vy, asi, poder
conocer su comportamiento. Requiere del uso de ordenadores para realizar los célculos
requeridos y para simular la interaccién de liquidos y gases con superficies sélidas definidas por
condiciones de contorno. [10]

La base fundamental de casi todos los problemas de CFD son las ecuaciones de Navier-
Stokes, que definen la mayoria de flujos de fluidos monofasicos y que se derivan de los principios
de conservacién de lamasa, del momento, y de la energia. Estas ecuaciones pueden simplificarse
eliminando los términos que describen los efectos viscosos para obtener las ecuaciones de Euler.
Una mayor simplificacién, al eliminar los términos que describen la vorticidad, produce las
ecuaciones potenciales completas. Finalmente, para pequefas perturbaciones en flujos
subsoénicos y supersoénicos (no transonicos ni hipersénicos), estas ecuaciones pueden ser
linealizadas, y asi obtenerse las ecuaciones potenciales linealizadas. [10]

A finales del siglo XIX, Claude-Luis Navier y George Stokes formularon teorias sobre la
friccién interna de los fluidos en movimiento, lo que llevé a la conocida ecuacién de Navier-
Stokes, consistente en un conjunto de ecuaciones en derivadas parciales no lineales que
describen el movimiento de un fluido. Resolviendo estas ecuaciones es posible conocer el valor
de las variables que rigen el fluido tales como su presidn, su velocidad o su temperatura. [10]

La resolucion de dichas ecuaciones no es para nada trivial, por lo que hay que recurrir al
andlisis numérico para poder determinar una solucion aproximada, utilizando
supercomputadores capaces de realizar millones céalculos. El CFD, por tanto, es la rama de la
mecdnica de fluidos encargada de obtener dichos resultados mediante la transformacién de las
previamente mencionadas ecuaciones en derivadas parciales en un sistema algebraico de
ecuaciones facilmente resoluble por un ordenador. [10]

La metodologia CFD permite abordar problemas de variados campos de estudio y
tipologias: transferencia de calor, reacciones quimicas, transferencia de masa, etc. Y,
generalmente, el proceso de modelado de un estudio CFD consta de 3 etapas claramente
diferenciadas: pre-proceso, calculo y post-proceso.

En primer lugar, el pre-proceso comprende la fase de modelado de la geometria y del
dominio fluido, que sera la regién por donde circulard el fluido. También comprende el mallado
del modelo y el establecimiento de los modelos fisicos, discretizacién y solvers que se utilizaran
para resolver el célculo. El Ultimo paso es la definicién de las condiciones de contorno.

En segundo lugar, tiene lugar cdlculo o resolucion del modelo, es decir, deben resolverse
las ecuaciones de la dindmica de fluidos previamente mencionadas. Los cédlculos de mecénica
de fluidos computacional consisten en un proceso iterativo de resolucion de las ecuaciones que
finaliza con la convergencia de las variables de interés, es decir, tras una serie de iteraciones, las
variables de interés que definen el fluido, llega un momento que alcanzan valores estables de
acuerdo con una serie de criterios de convergencia establecidos a voluntad del usuario.

Finalmente, la ultima fase del proceso es el post-proceso, que consiste en organizar,
extraer y analizar los resultados obtenidos con el fin de poder extraer ciertas conclusiones del
estudio.
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En la Figura 17, puede observarse el flujo de trabajo que ilustra la secuencia de tareas a
realizarse de manera cronoldgica para desarrollar de manera adecuada un estudio CFD.

Pre-proceso Solver Post-proceso
NO
I Modelado conpetual I Sensibilidad malla
)
Deominio computacional
Geometria » - NO
1} Solucion convergida Validacion
| Mallado |-
.

Convergencia'

Propiedades del fluido
Modelos adicionales

]

Solucion validada
Condiciones de contorno
Condiciones iniciales

|

Esquemas y algoritmos Resultados
numéricos

lteracion

1: Criterios definidos por el usuario

Figura 17. Proceso habitual a sequir para la realizacion de un estudio CFD [11]

En el proyecto que aqui se presenta, tanto el pre-proceso, como la resolucion y el post-
procesado de los resultados se han llevado a cabo con el software comercial Star-CCM+ de
Siemens siguiendo la metodologia explicada en las secciones del presente capitulo.

4.2. Software Star-CCM+

Star-CCM+ es un software comercial de Mecanica de Fluidos Computacional (CFD)
desarrollado por Siemens con el fin de modelar y calcular un amplio abanico de problemas en el
campo de la mecanica de fluidos propios de la ingenieria, incluyendo flujo de fluidos,
transferencia de calor, tensiones, electromagnetismo, flujo de particulas, simulaciones
electroquimicas, entre otros.

La interfaz del programa se basa, por un lado, en un panel o drbol de navegacién o de
herramientas con una serie de secciones a completar ordenadas en orden cronolégico segun el
flujo de trabajo (ver Figura 17) que hemos mencionado previamente, con el fin de facilitar al
usuario la navegacion. Dentro de cada subdivisidn de dicho arbol de herramientas, se encuentra
la ventana de propiedades con cuadros de introduccién de datos que se deben completar para
definir el modelo.

Por otro lado, se tiene la ventana principal que muestra la visualizacidn de las escenas
de geometria, malla, resultados, etc. y la cual sirve también para disefiar el modelo CAD con la
geometria. Y, finalmente, se tiene una ventana de output en la que muestra los comandos y
acciones que Star-CCM+ va realizando.
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Figura 18. Interfaz grdfica de Star-CCM+

Es de especial interés remarcar, que Star-CCM+ integra todas las herramientas
necesarias para llevar a cabo todas las etapas del proceso de un estudio fluidodindmico
(preproceso, calculo y postproceso).

En primer lugar, para e pre-proceso, cuenta con un Seuéation Scene /Pt . B I~
. , . . . & 3D-CAD Model 1 PN
modulo de geometria propio (Figura 19), el cual permite L B Aoy Goe
disefar el modelo CAD. Resulta de especial interés este i t» E;“Jm:;
&
modulo de geometria que incorpora por el gran nivel de 0@ Mixer
. ., . , L. -5 Nozze
parametrizacién que permite y que resultara muy Gtil a la £ 8 fieciiins
hora de desarrollar los estudios paramétricos con el fin de e :;‘;:;on
encontrar un disefio éptimo de geometria. Ademas, en el @ Features
s . XY
arbol de navegacidon se pueden encontrar en orden vz
cronoldgico, y de una manera bastante clara e intuitiva, ?omof.gm
todas las fases de pre-proceso que hay que definir, tales . Lab Coordinate System
& ImportCad SD7003

como el mallado de la geometria, la definicion de las
condiciones de contorno, y la definicion de los modelos

fisicos que modelan el problema.

En segundo lugar, para llevar a cabo la resolucién
integra varios solvers

del problema fluidodinamico,

&

o

Sketch dominio

Sheets from Sketch Dominio
ThickenDomain
ThickenAirfoil
SubtractBodies 1

& Cylinder 1
L& DuplicateBody 1
[56 SubtractBodies 2

g

IntersectBodies 1

r,'b RotateBody 1

adecuables a casi cualquier tipo de problema relacionado
con flujo de fluidos, transferencia de calor, tensiones,
electromagnetismo, flujo de particulas, simulaciones
electroquimica, etc.

@@ UniteBodies 1 v
Close 3D-CAD Update 3D-CAD

Figura 19. Mddulo de geometria de Star-CCM+
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Finalmente, incorpora también las herramientas necesarias para el post-proceso, es
decir, para obtener los resultados del andlisis realizado, en forma de escenas de geometria,
escenas de variables escalares o vectoriales, escenas de mallas, graficas de magnitudes escalares
o vectoriales, etc.

4.3. Parametrizacion del modelo

Una de las caracteristicas mas interesantes de Star-CCM+ es que permite parametrizar
cualquier variable que se desee introducir en el modelo, ya sea un parametro geométrico, cotas
del dominio fluido, condiciones de contorno, dimensiones del tamafio de celda de la malla, de
condiciones del fluido, etc. Esto se debe a que cada campo completable con un valor numérico
se presta a ser completado con una expresion matematica o numérica que el usuario puede
definir, los denominados pardmetros, en lugar de completarlo directamente de forma manual
con un valor numérico campo a campo. La ventaja de esto es que, en caso de querer cambiar
algun valor, no se ha de ir buscando todo el rato en qué sitios se encuentra dicho valor, ya que
todas las expresiones pardmetros estan recogidas en una misma seccién del arbol de
navegacion, y su valor se actualiza automaticamente en el resto de secciones en las que se
encuentre dicha expresién. Esto permite automatizar los estudios de: variacion geométrica del
modelo, cambios en el dominio fluido, modificaciones en las regiones establecidas, etc; con gran
rapidez y efectividad.

|ME_IOR‘!er_Ey]D_rmixl].O'MS_mutNozD.DOOS_span___ x| — ‘

A la hora de realizar estudios paramétricos 0 de | smuaton ScenefFiot 302D HE
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X,
permite Star-CCM+, ya que se pueden hacer muchas X, Chord_par
. . ; . . .\‘ DifusorAngle_par
iteraciones de geometria simplemente cambiando el Y
pardmetro pertinente y actualizando el modelo A Difusortenoth_par
L. , . ‘\\ DifusorOut_par
geomeétrico con soélo un par de clicks. X, Endstag_par
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. i i A InidoStag_par
combinado con las denominadas macros, es decir, un X, k_par
. . . s X, LengthDomai
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¢ Re
lineas de comandos que el usuario programa para que X, RMpar
, sae X,
Star-CCM+ haga por si solo. Esto ha resultado util para P, fh:”a'
sustituir parametros, reinicializar y remallar los casos y : fINnozzle_par

rMIXER _par

gue se guarden automaticamente uno a uno, de
manera que, inicializando una Unica macro, se pueden
conseguir una bateria de casos que integren un mismo | Difusorin_par - Properties X =

. ] . . .7 =/ Properties
estudio paramétrico, por ejemplo, la variacion del |, Scala
angulo de ataque (Figura 21). En tal caso, la macro se V& 0.0005+2"HMXER_pan
, ., Dimensions Length
meteria en el panel de navegacidon de Star-CCM+ y |tsss i
cambiaria el valor del pardmetro AoA (que es el que
hemos creado para definir el angulo de ataque en
nuestro modelo) a los valores que se le ha dicho que le |*™®°""-* ©
X A Scalar Global Parameter
meta, por ejemplo, [0, 2.5, 5, 7.5, 10, 12.5, 15] grados. ) » )
. ., . . Figura 20. Seccién de parametros de
A continuacion, la propia macro de nuevo actualiza el Star-CCM+
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modelo de geometria con cada valor mencionado, remalla el caso, reinicializa y calcula cada
caso. Finalmente, guarda cada uno de los 7 casos (correspondientes a cada uno de los angulos
de ataque) con el nombre correspondiente.

import java.util.*;
import star.common.*;
import star.base.neo.*;
import star.cadmodeler.*;
import star.meshing.*;

carga las librerias
necesarias para
realizar las tareas
de la macro

public class macro_AnguloAtague extends StarMacro {

execute() {

)

private void executeO() {

Simulation simulation 0 =
getActiveSimulation () ;

La macro se mete en
ScalarGlobalParameter scalarGlobalParameter 0 = I_ el pm‘r'im(’!}‘o que se

((ScalarGlobalParameter) simulation_0.get (GlobalParameterManager.class).getObject ("AoR )y llama ".-\0.-\])(’11'"
Cambia el parametro AoApar por el
valor AngleAttackParameter

scalarGlobalParameter 0.getQuantity() .setValue{(AngleAttackParameter) ; é

CadModel cadModel 0 =
((CadModel) simulation_0.get (SclidModelManager.class) .getObject ("3I

cadModel_0.update () ; ﬁ |.-\cluul]-:l el modelo 3D—(‘;\DI

"y H Se mete en el médulo de geometria |

simulation_0.get(SimulationPartManager.class) .updateParts (new NeoObjectVector (new Cbject[] {sclidModelPart_0})); 1

meshPipelineController 0.generatevVolumeMesh () ; é Remalla

simulation_0.savestate("C : ram . i n del modelo 3D
}

private void executel() Guarda el archivo con el nombre Eyector3D +
} el angulo de ataque que le corresponda del
array de angulos de ataque que le hemos dicho

Actualiza las partes

Figura 21. Macro para generar bateria de casos a distintos dngulos de ataque

4.4, Pre-proceso

El pre-proceso en CFD consiste en la realizacion de las tareas previas a la realizacion del
calculo numérico. Entre estas tareas se encuentran: modelado de la geometria, modelado del
dominio fluido computacional, mallado del modelo, definicion de las propiedades del fluido y de
los modelos fluidodinamicos que rigen el problema, establecimiento de las condiciones de
contorno, e inicializacion del calculo.

4.4.1. Modelado de la geometria y creacién del dominio fluido

El modelado de la geometria se ha realizado mediante el médulo de geometria que
integra el propio software Star-CCM+ de manera interna (ver Figura 19). Esta decisiéon de
modelar la geometria de esta manera viene motivada por el interés de parametrizar y
automatizar los proceso de cambios geométricos, estudios paramétricos y mallado automatico
explicados en la Seccion 4.3. Parametrizacion del modelo.

Sin embargo, el primer paso para el modelo de la geometria es la importacion del perfil
alar SD7003, con el cual se ha realizado todo el proyecto. Dicha geometria se ha generado a
partir de las coordenadas de los puntos que los definen (ver Apéndice I. Coordenadas del perfil
aerodindmico SD7003) a través de un software externo. Una vez se ha importado dicha
geometria al mddulo de geometria de Star-CCM+, se puede proceder al modelado geométrico
del resto del sistema.
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Figura 22. Importacion del perfil aerodindmico SD7003

El siguiente paso es construir el dominio computacional, el cual constituye el maximo
volumen de control en el que se va a resolver el fluido del problema. El dominio se ha modelado
como dominio “en C”, por ser el mas utilizado a la hora de trabajar con alas y perfiles alares. Sus
limites han de estar lo suficientemente alejados de la geometria para asegurarse de que las
propiedades del fluido en tal zona no se ven afectadas por la presencia de dichos limites del
dominio. Por otra parte, hay que tener siempre en mente que un mayor dominio, implica un
mayor numero de elementos de la malla. Para averiguar las dimensiones del dominio que
permitan obtener resultados lo suficientemente precisos con el menor coste computacional
posible, se ha de realizar una independencia del dominio fluido. Dado que este TFG parte del
antecedente [1], fue ahi donde se hizo laindependencia de dominio que conduce a las siguientes
dimensiones del campo fluido:

e 20 cuerdas aguas arriba de la geometria
e 20 cuerdas arriba y abajo de la geometria
e 100 cuerdas aguas abajo de la geometria

Teniendo la cuerda un valor de c=0.2 m.

Simulation Scene/Plot 3D-CAD B~
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Sheets from Sketch Dominio Y

4 100 ¢ il
Figura 23. Definicion del dominio fluido (tipo C)
Dado que la geometria y los modelos con los que se va a trabajar son tridimensionales,
es necesario “extruir” tanto el dominio fluido como el perfil alar. El espesor que se le ha dado a
dicha extrusion es el de la cuerda, es decir, 0.2 m, con lo cual queda definida una seccidn alar
cuadrada de 0.2 x0.2 m.

& ThickenDomain -
&> ThickenAirfol
e

Finalmente, ya solo queda modelar la geometria interna, es decir el sistema
succionador-eyector. Este proceso de modelado geométrico del eyector ha consistido en un
largo proceso iterativo de disefios y variacion de dimensiones, supresién y adicién de
componentes, etc, en base a los estudios que se detallan en el Capitulo 5. Fases del proyecto y
estudios realizados. Por tanto, ahora se va a indicar el proceso de modelado de la geometria
final exclusivamente. Para consultar el resto de las geometrias, se debe acudir al capitulo 5.

Figura 24. Extrusion del dominio y del perfil alar con un valor de 0.2 m
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Para el modelado del eyector, por tanto, las fases del proceso seguida para la creaciéon
de cada componente son las siguientes:

e Creacién del plano en el que se va a crear el sketch .

e Creaciodn del sketch con la geometria de cada componente [

e Operacion de extrusién ‘ 6 loft ‘ para transformar el sketch en 2D en un sélido.
e Operaciones booleanas de unidn, sustraccion, duplicado de cuerpos para trabajar
con los bodies.

Siguiendo este esquema de trabajo, el modelado del eyector completo ha tenido las
siguientes etapas:

ETAPA 1: Creacion del conducto primario (tobera)

i Nozdeln Sketch
i~ NordeOut Sketch
-6l Loft Nozze

Figura 25. Creacion del conducto primario (tobera)

ETAPA 2: Creacion del mixer

"
H
|

Figura 26. Creacion del mixer

ETAPA 3: Creacion del difusor divergente

Figura 27. Creacidn del difusor divergente

ETAPA 4: Creacion de la camara de rarefaccion (stagnation)

Figura 28. Creacion de la camara de rarefaccion (stagnation)
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ETAPA 5: triplicado y traslacion de los eyectores a lo largo de la envergadura
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Figura 29. Triplicado y traslacion de los eyectores a lo largo de la envergadura

El plano final acotado con las 3 vistas y las dimensiones finales del sistema se puede
visualizar en el Apéndice Il. Plano del sistema final.

4.4.2. Malla

El mallado del modelo es unos de los aspectos mds importantes del CFD, tanto su calidad
como su tamanfo y refinamiento, ya que determina la mayor parte del coste computacional del
calculo numérico, la precisién de los calculos, y el nUmero de iteraciones que ese necesitan para
llegar a la convergencia del cdlculo.

La malla es la representacion discretizada del dominio previamente creado, es decir, se
divide el dominio computacional en un conjunto de volimenes de control (celdas o elementos)
de menor tamafio para cada uno de los cuales se resolveran las ecuaciones del movimiento
fluido. De esta manera, las ecuaciones son resueltas en el centro de cada celda (Método de los
Volumenes Finitos) o en los nodos de cada celda (Método de los Elementos Finitos).

A continuacién, se ofrece un acercamiento tedrico al mallado en CFD.

TIPOS DE MALLA

e Malla estructurada: permite definir una conectividad regular vy trivial entre las celdas,
donde, ademas, los elementos empleados son regulares. La discretizacién resulta ser
mas sencilla, ademds de mas precisa si el mallado estd alineado con las lineas de
corriente del flujo libre, por lo que resulta un tipo de malla muy eficiente a la hora del
calculo y aceleran la convergencia. El inconveniente que presenta es tipo de mallas es
que, para geometrias complejas, son dificiles de generar ya que se requiere
descomponer el dominio fluido en varios bloques mas sencillos, y el usuario debe
reconducir de una manera mas manual el mallado. Si la geometria es excesivamente
compleja, es posible que ni siquiera se pueda realizar. [3]

e Malla no estructurada: La malla no-estructurada es generada por un algoritmo de
mallado del propio programa, por lo que el mallado es mas automatico. Se usa cualquier
tipo de elementos de tipo irregulares, ya que los elementos no definen una conectividad
regular entre ellos. El coste computacional es mayor, aunque son mas faciles de generar
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y se adaptan mejor a las geometrias complejas. Puede llegar a ser de mala calidad si no
se presta atencién. [3]

TIPOS DE ELEMENTOS

Elementos 2D:

Trigngulos: son elementos sencillos y versatiles. No presentan predisposicion a
tener una direccion concreta para el cdlculo, esto los hace idéneos para mallar
superficies donde no se conoce la direccién de las lineas de corriente o donde cobra
gran importancia la turbulencia. Se suelen usar en mallas no estructuradas debido
a su gran capacidad de adaptarse a las irregularidades del domino. Presentan el
inconveniente de que se requiere un mayor numero de elementos si son
triangulares que si son de otro tipo. [3]

Cuadrados: son elementos facilmente manejables en geometrias y dominios
simples, regulares y/o ortogonales, sin contornos complejos o con angulos
pronunciados. Se suelen usar en mallas estructuradas debido a su gran regularidad.
Dado que si que tienen una direccidn preferente de calculo, se emplean en los casos
en los que se conoce la distribucidn de lineas de corriente en el flujo, o cuando se
sabe la direccidon preferente del flujo. [3]

Poligonos: también son elementos muy versatiles, con ventajas similares a las de los
tridngulos, pero se requieren menos elementos en la malla si se usan poligonos que
si se usan triangulos. [3]

Elementos 3D:

Tetraedros: actian como los triangulares en entornos 2D, y tienen caracteristicas
analogas. [3]

Hexaedros: actian como los cuadrados en entornos 2D, y tienen caracteristicas
analogas. [3]

Pirdmides: son altamente utiles como elementos de transicidn tetraedros y
hexaedros. [3]

Prismas triangulares: también se usan como elementos de transicion o para resolver
problemas de mallado en esquinas de geometrias con extrusiones. [3]

Poliedros: tienen las propiedades y ventajas de los tridngulos, pero se requiere de
muchos menos elementos. Ademas, las celdas resultantes se deforman menos y son
capaces de adaptarse a cualquier tipo de flujo. [3]

CALIDAD DE LA MALLA

Densidad de malla: hace referencia al nimero de elementos por unidad de area de la

malla. La malla debe presentar una mayor densidad en las regiones con mayores

gradientes, sin olvidar presentar unos valores de y+ apropiados. Cerca de las superficies,

los gradientes son mas pronunciados, por lo que la malla debera ser mas densa. Sin
embargo, una mayor densidad, a pesar de ofrecer una mayor precision en los resultados,
implica también un mayor coste computacional. [3]
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o Asimetria (Skewness): El error de discretizacién del dominio aumentara cuanto mas
irregular sean las celdas de la malla empleada. El pardmetro de skewness indica la
deformacién de los elementos de la malla. Se evalua mediante la relacién entre la forma
geométrica del elemento y una forma de referencia que no presenta ningun tipo de
deformacién, de manera que cuanto mayor sea el valor de discordancia (mayor
skewness), mayor sera el error de discretizacion. [3]

e Ortogonalidad: Este parametro representa la perpendicularidad de las lineas de las
celdas en sus intersecciones. En este caso, cuanto mayor sea la ortogonalidad, menor
sera el error de discretizacion. [3]

e Transicion (Smoothness): Cuando se subdivide el dominio en distintos dominios
menores para poder aumentar la densidad de malla localmente, se ha de comprobar
gue los elementos contiguos no presenten una diferencia en tamafio superior al 20 %.
De esta manera, se tendrd una mejor calidad por la suavidad de las transiciones entre
zonas, evitando posibles divergencias debidas a problemas de discretizacion. [3]

e Relacién de aspecto (Aspect Ratio): Este parametro representa el cociente entre el eje
mas largo y el mas corto de un elemento, indicando la deformacién del mismo. En el
flujo, un elemento no deberia tener un AR mayor que 10 si estd orientado en la direccién
del flujo. En la capa limite se pueden aceptar valores de hasta 100, si el elemento esta
orientado en la direccién longitudinal del flujo. [3]

Una vez hecha esta introduccidn tedrica sobre el mallado CFD, se procede a explicar la
malla que se ha utilizado en el sistema final de este TFG.

En todos los casos resueltos en este proyecto, se ha utilizado el mismo tipo de malla
siempre: de tipo desestructurada, debido a su mayor sencillez a la hora de mallar de forma
automatica; y esta formada por elementos poliédricos, por su mayor facilidad de adaptarse a
todo tipo geometrias, incluyendo las regiones complejas que definen el modelo en cuestion.
Ademas, se ha modelado el mallado de la capa limite (prism layer) Gnicamente en el dominio
fluido externo, es decir, alrededor del perfil, pero no en el interior del eyector, puesto que se
demostré en el estudio [2] que la poca mejora en la precision que ofrecia al definir el flujo
interno no compensaba el alto coste computacional derivado.

Figura 30. Vista del mallado global en 3D del modelo
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Figura 31. Vista del mallado de la seccion transversal

Ademas del mallado general de cada regidn, también se han realizado refinamientos
locales de ciertas superficies (Surface Control) dependiendo de sus caracteristicas (tamafio base
de celda que envuelve cada superficie, modelado o no modelado de capa limite de la

superficie...).
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Figura 32. Operaciones de malla y refinamientos (surface control y volumetric control)

Por ultimo, también se han realizado refinamientos de la malla en la parte posterior al
perfil aerodindmica mediante 2 Volumetric Controls, con el fin de conseguir mayor resolucion

en la estela del perfil (ver Figura 33).
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Figura 33. Malla global y rectdngulos de refinamiento volumétrico de la malla para la mejor
resolucion de la estela

En cuanto al mallado de la capa limite y la calidad de los elementos de la malla, se ha
realizado una representacién en forma de histograma del pardmetro y+ para la visualizacién de
los resultados de calidad de la malla, tanto para el flujo externo en contacto con la superficie de
la seccion alar (Figura 34), como para el flujo interno en contacto con las paredes del eyector
(Figura 35).

El mallado de la capa limite es determinante a la hora de determinar la calidad de la
malla, ya que es la capa limite la zona del flujo en la el contactan el fluido en movimiento y la
propia superficie del sélido, debido al esfuerzo cortante como consecuencia de la viscosidad del
fluido en la superficie. Sobretodo, es importante a bajo nimero de Reynolds, donde la viscosidad
del fluido toma un papel clave a la hora de definir el comportamiento del flujo, pues es la
responsable de la aparicién de la burbuja de separacién laminar (LSB), fendmeno determinante
a la hora de estudiar el comportamiento aerodindmico de un perfil o de una seccion alar.

Para conseguir resultados realistas y fiables a la hora de simular capa limite en CFD, se
han de conseguir resultados precisos en la zona cercana a las paredes del sélido, en contacto
con el fluido. En general, una gran parte de los modelos de turbulencia no modelan de manera
del todo correcta el comportamiento fluido cerca de las paredes, por lo que nace la necesidad
de definir funciones de pared que asuman cierto comportamiento “tipo” de la capa limite en las
celdas que estan en contacto con la pared. Para poder resolver dichas funciones de pared es
necesario utilizar un parametro conocido como y+, usualmente utilizado como referencia para
contrastar la calidad de la malla cerca de las paredes, es decir, para definir la capa limite.
Usualmente, se suelen realizar estimaciones de y+ previas al calculo, y a partir de ahi, se va
refinando la malla para corregir dicho valor. Dicho y+ es un parametro adimensional que hace
referencia a la escala de pared y representa la distancia entre la capa limite y el centroide de la
celda mads cercana. A continuacidn, se presenta la expresion de dicho pardmetro y+

v-du o
yro¥te VoY gy lv=0"Y
v NI v

Donde y es la coordenada perpendicular a la pared, v es la viscosidad cinematica del
fluido en cuestidn y u. es la velocidad de friccion.
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Sin embargo, el modelo de turbulencia que se ha elegido, el k — w SST (ver Seccién 4.5.3.
Modelo de turbulencia), consigue modelar bastante bien la capa limite, sin necesidad de
funciones de pared, a bajo nimero de Reynolds, usando como y+ objetivo la unidad.

De esta manera, el mallado de la capa limite se realizado considerando los
requerimientos de y+ del modelo de turbulencia seleccionado, la velocidad de funcionamiento
del sistema (bajo nimero de Reynolds), la longitud caracteristica del problema (cuerda de la
seccion alar) y las condiciones y propiedades del fluido.

Prism layer total Prism layer Number of prism As [m]
thickness [m] stretching [-] layers [-]
0.002 1.3 10 0.00014508

Tabla 3. Caracteristicas de la configuracion del mallado de la capa limite

EnlaTabla 3, se puede ver la configuracién del mallado de la capa limite. Con un espesor
total de capa limite de 0.002 m, un estrechamiento de 1.3, un total de 10 capas, y un grosor de
la primera celda mas cercana a la pared de As = 0.00014508 m.

En la Figura 34 y Figura 35, se puede visualizar la frecuencia con la que aparecen celdas
con un cierto valor de y+. En la primera de éstas se representan los valores de y+ en la superficie
de la seccidn alar. Lograndose bastante bien ese y+ objetivo de ~1 requerido por el modelo de
turbulencia k — w SST.

Histogram Plot y+ perfil
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Figura 34. Histograma de la distribucion de y+ en la superficie de la seccion alar (flujo externo)

En la Figura 35, se puede visualizar la distribucion y+ en el interior del eyector. Se debe
destacar que, pese a que el modelo de turbulencia seleccionado k — w SST requiere de un y+
objetivo de ~1, y aunque la mayor parte de las celdas si que cumplen esta restriccién, aun
quedan algunas de las paredes del difusor que se alejan un poco de este valor, esto es porque
que debido al gran tamafio de celdas que ya de por si hacen falta para modelar los tres
eyectores, si refindsemos aun mas la malla, el coste computacional seria tan elevado, que seria
inviable trabajar con este tipo de casos, por lo que esta es la combinacidon mds razonable a la
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Frequency

que se ha llegado como balance entre calidad de la malla y coste computacional. En cualquier
caso, el y+ apenas sobrepasa el 5, por lo que se asume esta imprecisidén en el calculo.
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Figura 35. Histograma de la distribucidn de y+ en el interior del eyector (flujo interno)

Finalmente, es especialmente relevante, ademas, el proceso iterativo de adaptacién de
la malla para buscar un balance entre precisidén de resultados y coste computacional. Es por ello
gue, para asegurarse de que los resultados obtenidos no dependen del mallado, ha de realizarse
un estudio de independencia de malla. El objetivo de éste es asegurar que las variables de interés
del modelo objeto de estudio no dependan del numero de celdas ni del refinamiento de la malla.
La independencia de malla es un criterio, por tanto, arbitrario, si bien segun la tipologia del
problema se suelen seguir ciertas pautas aceptadas comunmente. El proceso de independencia
de malla sera explicado en detalle en la Seccidn 4.6.3. Independencia de malla y de dominio.

4.4.3. Definicién del comportamiento del flujo y propiedades del fluido

Durante el pre-proceso del modelo CFD, es un aspecto importante definir las
propiedades del fluido con el que se va a trabajar para que Star-CCM+ pueda trabajar con las
ecuaciones de la mecanica de fluidos computacional (ecuacidon de conservaciéon de la masa,
ecuacion de conservacion de la cantidad de movimiento, ecuacion de conservacion de la
energia).

En el presente proyecto, el fluido y el flujo del mismo estan subordinados a las hipdtesis
definidas en la Seccion 3.3. Hipdtesis consideradas, de manera que el fluido de trabajo es aire,
el cual va a ser tratado como incompresible y como gas ideal, debido a que el sistema opera a
bajas velocidades (bajo Reynolds), alcanzando nimeros de Mach inferiores a 0.3. Dicho aire va
a moverse en un espacio tridimensional. Ademas, asumimos que su comportamiento es
independiente del tiempo, por lo que se define como estacionario. Es un flujo acoplado, y no
segregado, y se caracteriza por ser flujo turbulento. En base a esto, la resolucion ha de realizarse
mediante los métodos RANS (ver Seccion 4.5.3. Modelo de turbulencia), concretamente el
modelo k — w SST, puesto que combina con mayor éxito los métodos k — w y k — €. Dicha

38



Modelado CFD en Star-CCM+

combinacion hace que el modelo sea robusto y versatil en problemas que combinan flujo interno
y externo, como es el caso del presente proyecto.

Finalmente, se definen los valores de las propiedades del fluido: viscosidad, densidad
y/o conductividad del mismo; asi como las condiciones de vuelo (presién y velocidad).
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Figura 36. Definicion del comportamiento del flujo y

propiedades del fluido

4.4.4. Definicion de las condiciones de contorno

Las condiciones de contorno son las propiedades del flujo que han de establecerse en
las superficies limitrofes del dominio fluido, gracias a las cuales se caracteriza el fluido en el
dominio para poder calcularse el conjunto completo de propiedades que definen el
comportamiento del flujo en todo el problema. Las condiciones de contorno que se han utilizado
en un momento u otro del proyecto son las siguientes:

Mass Flow inlet: se impone el gasto masico, la temperatura, la direccién de la
velocidad, y las variables turbulentas, y se extrapola, a partir de ahi la presion. [12]

Velocity inlet: cuando el flujo es incompresible, la condicion de mass flow inlet es
igual que la de velocity inlet, solo que, en vez de imponerse el gasto masico, se
impone la velocidad del flujo. [12]

Stagnation inlet: se impone la presién de parada (stagnation pressure), la
temperatura de parada (stagnation temperature), |la direccion de la velocidad, y las
variables turbulentas. Se extrapola, por tanto, en flujo subsdnico, la presidn estatica
y la temperatura. [12]

Symmetry plane: impone que la velocidad normal al plano es nula, y reduce el
dominio a modelar a la mitad, ya que se incluye un plano de simetria. [12]

Wall: esta es una condicion de tipo pared. Para flujos viscosos, la velocidad
tangencial a la pared es nula (condicién de no-deslizamiento). [12]
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e Pressure outlet: solo se impone la presién y las variables turbulentas, y a partir de
estas, se extrapolan el resto de variables. [12]

Las condiciones de contorno utilizadas en el modelo final se explican a continuacién®. En
primer lugar, en cuanto a las condiciones de contorno del eyector (Figura 38), se ha modelado
la salida del flujo primario a presién (procedente de una fuente de potencia, la cual se considera
desconocida por su irrelevancia en el proyecto) mediante una condicién de contorno de
stagnation inlet en la superficie de entrada de la tobera (conducto primario), habiéndose
impuesto como presidn de salida del flujo 3000 Pa, sobre la presion de referencia (como presion
de referencia se ha establecido la presién atmosférica sobre el nivel del mar (101 325 Pa)). El
resto de las superficies del eyector se han definido como wall.

Nozzle 2: Nozzle_Inlet_lario
PANG

N
N

\Ngzzle: Nozzle_Inlet_lario

\N zzle 3: Nozzle_[nlet_lario:
¥

-‘i’

Figura 38. Definicion de las condiciones de contorno del eyector: stagnation inlet en la entrada de las 3 toberas
(Nozzle_inlet_1lario)

En cuanto a las condiciones de contorno del dominio, se ha definido un velocity inlet en
forma de C (Figura 39) con la direccién de entrada del flujo siempre en direccién longitudinal y
de izquierda a derecha (direccidn X+). A este velocity inlet se le ha asociado la velocidad de vuelo
de la aeronave, la cual no se ha definido directamente como tal, sino que se ha definido el
Reynolds con un valor de 60 000, la viscosidad del aire, la cuerda del perfil, y la densidad del aire
a nivel del mar; por consiguiente, el valor de la velocidad viene dado por la siguiente expresion:

_Re-u_ 60000[—]- 1.81206E° [Pa - 5]

U =4.46m/s

c-p 0.2 [m] - 1.225 [%]

También, se define un pressure outlet hacia la presiéon atmosférica de 0 Pa sobre la
presion de referencia, en la superficie derechay, por tanto, de salida del flujo. Los planos frontal
y trasero del dominio se han definido como symmetry plane. Por Ultimo, las paredes del perfil
se definen como wall (pared) de tipo no-deslizamiento, es decir, se anula la velocidad tangencial
en la pared.

! Hay que recalcar que, para la gran cantidad de estudios y casos que se han creado y lanzado a lo largo de este proyecto, se han generado
multitud de condiciones de contorno distintas asociadas a distintas superficies de la geometria, segun el estudio que se pretendia realizar.
Sin embargo, por simplicidad, en este seccion, solo se detallaran las empleadas en el modelo final; el resto, utilizadas en otros modelos y
estudios parciales llevados a cabo, se pueden encontrar explicadas en detalle en el Capitulo 5. Fases del proyecto y estudios realizados.
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Domain: Demain_outlet

Domain: Domain_inlet

Figura 39. Definicion de las condiciones de contorno del dominio: velocity inlet para las superficies en C limitrofes
(Domain_inlet), y pressure outlet para la superficie de salida aguas abajo (Domain_outlet)

4.4.5. Creacion de las Interfaces

Una vez se han establecido las condiciones de contorno, es de vital importancia definir
las denominadas interfaces, es decir, aquellas superficies virtuales que resultan al contactar dos
regiones distintas y a través de dicha conexidn interesa que fluya el fluido. Las interfaces que se
han generado son las siguientes (superficies de color amarillo en la Figura 40): en primer lugar,
una interface debe estar en el slot de succidn, conectando la regién del flujo libre y la regién de
la cdmara de rarefaccién. Siguiendo el recorrido del flujo, se pueden encontrar dos interfaces
coexistiendo en la misma zona, es decir, por una parte, estd la interface a través de la cual cruza
el flujo primario saliente de la tobera y entrante al mixer, y por otra parte, la interface por la cual
trasiega el flujo saliente de la salida de la cdmara de rarefaccidon y entrante al mixer. A
continuacién, se puede apreciar también la interface que une el mixer con el difusor v,
finalmente, la interface por la cual fluye el aire para salir del eyector hacia la zona del flujo libre.

7/

= Difusor — flujo libre % .
Tobera — mixer &S

Caja rarefaccién - mixer NS

2,

de succién

Figura 40. Interfaces asociadas al modelo
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4.5. Cdlculo

La resolucidon del modelo es la fase que sigue al pre-proceso a la hora de trabajar un
estudio CFD. En ella, se resuelven las ecuaciones de la mecdnica de fluidos que rigen el
comportamiento del fluido en el dominio de control. Para la resolucién, se ha de definir el
método de discretizacion de las ecuaciones de conservacién, los modelos numéricos, y el solver.

4.5.1. Discretizacion y modelos numéricos de resolucién

Siempre, el objetivo que se persigue a la hora de resolver un caso CFD, es el de obtener
una solucion de las ecuaciones de Navier-Stokes, procedentes de las ecuaciones de
conservacion, segunda ley de Newton y primer principio de la termodinamica. Sin embargo, no
pueden resolverse de manera analitica, sino que deben discretizarse resolverse numéricamente
haciendo uso de algoritmos y modelos que conducen a una solucién aproximada de las mismas.
Los métodos mas comunes de discretizacion de las ecuaciones diferenciales de transporte son:
el métodos de los elementos finitos, el método de los voliumenes finitos, y el método de las
diferencias finitas. Para el caso que aqui se estudia, se utiliza el método de los voliumenes finitos,
por ser el mas empleado en CFD por utilizarse para resolver las ecuaciones de Navier-Stokes que
rigen el comportamiento del flujo. Entre sus caracteristicas, se destacan su capacidad de
capturar las discontinuidad tales como las ondas de choque, y de reducir el orden de las
derivadas parciales.

4.5.2. Solver

Resulta interesante la configuracion de los solvers encargados de resolver, de una manera
iterativa, los sistemas de ecuaciones previamente discretizados, puesto que incluyen términos
acoplados y no linealidades. Dichos sistemas de ecuaciones pueden resolverse de forma segregada
o acoplada. La forma de resolver el calculo que se ha utilizado en este estudio es la forma acoplada
mediante una formulacién basada en densidad, resolviéndose las ecuaciones de conservacion de la
masa, de la cantidad de movimiento y de la energia de manera simultdnea (de manera acoplada)
fijdndose una rampa lineal del nimero de Courant con valor final 50. Debido a las no linealidades y
acoplamiento de las ecuaciones, se ha de seguir un proceso iterativo de soluciones hasta llegar al a
soluciéon definitiva, es decir, cuando los valores de todas las variables han convergido a uno solo
(dentro de unos margenes o limites de convergencia).

4.5.3. Modelo de turbulencia

La turbulencia es un régimen del flujo en el que las particulas fluidas interactian de
manera que se vuelve cadtico, no estacionario y aleatorio. Se trata de un fendmeno
tridimensional que se caracteriza por la baja capacidad de difusion y alta conveccidn de cantidad
de movimiento, por las rapidas fluctuaciones de velocidad y presidn y por la elevada
transferencia de masa y calor. Cabe destacar que el comportamiento turbulento del flujo esta
directamente relacionado con el nimero de Reynolds. [3]

Estos fendmenos turbulentos se caracterizan, ademas, porque su estructura esta
compuesta por torbellinos de diferente tamafio. Los torbellinos de gran tamafio, mediante un
mecanismo de dispersion, rompen en torbellinos menores, transmitiendo su energia de las
escalas mayores a las menores hasta alcanzar una escala suficientemente pequeia tal que la
energia cinética puede ser disipada por la viscosidad del fluido de manera efectiva. A esta teoria
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sobre la dispersion de los torbellinos a través de la disipacion turbulenta se le denomina cascada
de energia, y fue propuesta por A. N. Kolmogorov. [3]

Para la hipdtesis de viscosidad turbulenta se introduce un campo escalar en la definicidn
del tensor de Reynolds denominado viscosidad turbulenta, vr. En esta misma definiciéon de
Reynolds se tiene la energia cinética turbulenta k. [1]

La turbulencia también esta incluida en las ecuaciones de Navier-Stokes, donde todos
los términos presentan un mismo orden de magnitud que impide despreciar a priori ninguno de
ellos. De esta manera, los términos no lineales adquieren gran importancia, y su resolucion se
vuelve crucial para la caracterizacién del flujo. Sin embargo, debido a la dificultad que presenta
la resoluciéon de las ecuaciones de Navier-Stokes, asi como las distintas escalas de la turbulencia,
se busca simplificar el problema de manera que sea accesible mediante métodos numéricos sin
tan alto coste computacional. En estos términos, Reynolds presenté un método que
descomponia las variables fluidas en dos componentes: la media y la desviacidn. A este método
se le denomina como RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes), mediante el que se estiman los
efectos de la turbulencia. [3]

El software Star-CCM+ ofrece diversos modelos turbulentos para modelar la viscosidad
turbulenta:

e Modelo k — &: Es el modelo de turbulencia mas comun y es usado con
frecuencia en aplicaciones industriales por su robustez y por su bajo costo
computacional. A pesar de que no se desempeia bien en casos de fuertes
gradientes de presidén adversa. Consiste en resolver dos ecuaciones adicionales:
para el transporte de energia cinética turbulenta k (que determina la energia
en la turbulencia) y para la tasa de disipacion de la energia cinética
turbulenta € (que determina la escala de la turbulencia). Esto le permite
considerar efectos en la historia del flujo como conveccion y difusién de la
energia turbulenta. Se usa para flujos a alto nimero de Reynolds, sea en
régimen incompresible o compresible con M < 0.3. El flujo cerca de las paredes
es modelado usando funciones de pared, por tanto, no es simulado. Puede ser
aplicado en estudios estacionarios o dependientes del tiempo. [13]

e Modelo k — w: Es un modelo similar al k — €, pero en este caso se resuelve para
w, la tasa especifica de disipacion de energia cinética. Es un modelo de bajo
numero de Reynoldsy se puede usar combinado con funciones de pared. De
acuerdo con la documentacién de COMSOL, es un modelo para flujos con alto
numero de Reynolds, pero también es conocido como un modelo de bajo
numero de Reynolds pues puede resolver todo el flujo hasta las paredes, sin
usar funciones de pared. Este modelo es no-lineal y por tanto su convergencia
es mas desafiante que en el modelo k-e. Ademas, es mas sensible al valor inicial
supuesto para la solucién. Por todo esto, es menos robusto. Usualmente, da
mejores resultados y es mas adecuado que el k-€ en regiones con recirculacion,
cerca de paredes sodlidas, para flujos internos, flujos con mucha curvatura,
separacion de flujo y chorros. [13]

e Modelo k — w SST (Shear Stress Transport): es un modelo que combina la
robustez del k- con la exactitud del modelo k-w, lo que lo hace aplicable a una
amplia gama de flujos. Emplea k-£ en las zonas de corriente libre y k-w en
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las regiones cercanas a las paredes, pero su formulacion elimina algunas
debilidades de estos dos modelos. Este modelo puede utilizarse tanto para
altos nimeros de Reynolds como para bajos, ya que también resuelve todo el
flujo hasta las paredes, sin usar funciones de pared. Sin embargo, el modelo
depende de la distancia a la pared mas cercana, por lo tanto, se incluye una
ecuacion para la distancia hacia la pared.

e Modelo Spalart-Allmaras: Es un modelo disefiado originalmente para
aplicaciones aerodinamicas, como flujo alrededor de perfiles aerodindmicos.
La experiencia muestra que no simula adecuadamente la separacién de flujo,
sin embargo, es estable y ofrece buena convergencia. Es un modelo de solo una
ecuacion. El modelo depende de la distancia a la pared mds cercana, por lo
tanto, se incluye una ecuacion para la distancia hacia la pared. [13]

Adema3s de los métodos RANS, también existen otros modelos de turbulencia:

o RSM (Reynolds Stress-equation Model): resuelven las componentes del tensor
de Reynolds y la disipacion turbulenta.

o DNS (Direct Numerical Simulation): basado en una resolucion numérica de las
ecuaciones de Navier-Stokes sin uso de modelo alguno, sino resolviéndose todas
las escales (desde la escala integral hasta la de Kolmogorov).

e LES (Large Eddy Simulation): se caracteriza porque resuelve casi todas las escalas
turbulentas (que son las responsables de alrededor del 95% de la energia
cinética turbulenta) y, ademas, modela también las escalas menores al tamafo
de celda de la malla.

En conclusidn, para el presente proyecto, se han empleado los métodos de turbulencia
tipo RANS, debido a su bajo coste computacional. Dentro de este método RANS, se utiliza el
modelo k — w SST, puesto que combina con mayor éxito los métodos k — w y k — €. Dicha
combinacion hace que el modelo sea robusto y versatil en problemas que combinan flujo interno
y externo, como es el caso del presente proyecto.

4.5.4. Caélculo en Star-CCM+ a través del cluster de calculo cientifico RIGEL

Rigel es un cluster de célculo cientifico integrado en la infraestructura ofertada por el
Area de Sistemas de Informacién y Comunicaciones (ASIC) de la Universidad Politécnica de
Valencia, y la cual es responsable de la organizacion de los sistemas automatizados de
informacidn, de la gestion, y de la planificacién de la red de la universidad y del soporte técnico
y material para el desarrollo de aplicaciones. Rigel cuenta varios clusters de célculo (un clister
general, un cluster de GPUsy un clister de memoria compartida). El clUster general para proceso
paralelo masivo esta compuesto por un total de 155 nodos de altas prestaciones que suman un
total de 50 TFLOPS de potencia de calculo. Cada uno de estos nodos cuenta con dos
procesadores de la familia Intel Xeon, microprocesadores disefiados para servidores vy
estaciones de trabajo de alto rendimiento. [1]
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A este servidor interno de la UPV, se puede acceder a través de la herramienta
MobaXerm, una herramienta de software que permite controlar y administrar servidores
remotos por internet a través de un mecanismo de autenticacion bajo el protocolo Secure Shell
(SSH). Este cluster de célculo ha permitido agilizar enormemente el tiempo de célculo empleado,
ya que permite lanzar en paralelo numerosos calculos con una mayor cantidad de nucleos de
procesador y a su vez de mayor frecuencia.

t TO® a i
(SSH client,

~ Name Size (KB) Last modified  Owner

.. > SSH session to

¥ NoEyector3D_Re600k_alpha_10.sim 831 227 2021-05-28 2... _nobody . compression :

I tioEyector3D_Re600k_alpha_10@03750.5im 1560057 2021-05-310... nobody * SSH-browser H

% NoEyector3D_Re600k_alpha_9@03310.5im 1562 694 2021-05-31 0... nobody * X11-forwarding v (remote display is forwarded through SSH)
i ReG00k_ALD.out 803 2021-05-31 0... nobody * DISPLAY v (automatically set on remote server)

B run_NoEyector3D_Re600k_alpha_10.sh 1 2021-05-31 1... nebody

> For more info, ctrl+click on help or visit our

in:

- El directorio /ayuda contiene ayuda y ejemplos.

- Documentacion de lectura obligatoria:
/ayuda/discos.txt /ayuda/colas.txt /ayuda/recursos.txt

rigel$ gstat
rigel$
rigel$
rigel$

Figura 42. Interfaz de MobaXterm de acceso remoto a los servidores de Rigel

4.6. Post-proceso

El post-proceso es la fase final de un estudio fluidodinamico ene CFD. Consiste en un
conjunto de herramientas con el fin de analizar, visualizar y tratar los resultados tras la
resolucidn CFD con el fin de sacar unas conclusiones, asi como la validacién y la evaluacion de
los mismos. Abarca la obtencidon de valores numéricos de fuerzas, coeficientes..., escenas de
colores de presiones, velocidades, gastos masicos..., representaciones graficas de coeficientes
de presidn... Ademas, el post-proceso también incluye los estudios de independencia de mallay
de dominio, asi como la validacién del CFD mediante estudios experimentales.
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4.6.1. Convergencia

La convergencia del calculo CFD ocurre cuando, durante un cierto numero de iteraciones
de cdlculo, el resultado ofrecido por el solver fluidodindmico para las variables y propiedades
del fluido en cada una de estas iteraciones se mantiene constante dentro de unos limites o
tolerancias de error, a definir por el usuario en funcién de la precisién que se desee conseguir.
Estos limites de error, junto con otros criterios de convergencia, como los residuales, definen
cuando un calculo ha alcanzado la convergencia.

RESIDUALES

Los residuales cuantifican el error numérico de la resolucién del sistema de ecuaciones
de transporte que rigen la mecanica de fluidos planteado en cada celda. El residual se computa
como el error absoluto en la solucidén para una determinada variable, por lo que interesa que
todos los residuales sean lo mas pequenos posibles, minimizando asi el error de calculo.

Se suele tomar como criterio de convergencia un residual para la ecuacion de
continuidad menor que 1073, y de 10°® para el resto de las ecuaciones de transporte. Con estos
criterios y la Figura 43, se demuestra que el caso en cuestidon ha convergido.

Residuals
1
—— Continuity
S5e-01+ ——Energy
—=Sdr
1e-01! |\ Tke

A\ X-momentum
— Y-momentum
l Z-momentum

T T T T T T T T T T T T T T T T T T
50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550 600 650 700 750 800 850 900
Iteration

Figura 43. Residuales pequeiios indican que el error de cdlculo es pequefio, lo cual es indicativo de que el caso puede
haber convergido

Sin embargo, Unicamente con los residuales no basta para afirmar con seguridad que el
caso ha convergido, ya que no estdn necesariamente relacionados con las variables y
propiedades del fluido, las cuales son las que realmente interesa que sean calculadas con poco
error. Los residuales son, por tanto, condicién necesaria pero no suficiente para confirmar la
convergencia de un célculo CFD.

MONITORES Y STOPPING CRITERIA

Los monitores de variables y propiedades del flujo, de fuerzas, de coeficientes, etc.
también se utilizan, en apoyo a los residuales, para averiguar cuando se ha alcanzado la
convergencia del cdlculo. Llevan un registro del valor que alcanza cada uno de los mencionados
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pardmetros a lo largo de cada iteracidn. Los stopping criteria estan asociados a dichos monitores,
con el fin de finalizar el calculo cuando se han cumplido. Los stopping criteria que se han definido
en las simulaciones realizadas en este proyecto son los siguientes:

e (Coeficientes de sustentacién (C,) y resistencia aerodindmica (Cp): se ha
establecido un criterio de convergencia de tipo asintdtico con un intervalo entre
el valor maximo y el minimo de 10 durante un minimo de 50 iteraciones.

e Los residuales de la ecuacion de conservacion de la masa (continuidad) y de
conservacion de la cantidad de movimiento se han establecido con un valor
minimo de 10™.

e Gastos masicos primario a la entrada de la tobera (1114 4,-i0), S€eCUNdario entrante
a la cdmara de rarefaccion por el slot de succidn (n,4,i,) Y de eyeccion a la
salida del eyector por el borde de fuga (mM,yt1e¢)- LOS criterios para dichas
variables también son de tipo asintdtico con un margen de error en valor
absoluto de 10 durante 50 iteraciones.

De esta manera, el cdlculo terminaria cuando todos estos stopping criteria se
cumpliesen a la misma vez, ya que se han configurado todos ellos bajo la condicion légica AND.

4.6.2. Independencia de malla

Finalmente, es especialmente importante asegurarse de que los resultados obtenidos
no dependen del mallado, esto se conoce como independencia de malla. El objetivo de éste es
asegurar que las variables de interés del modelo objeto de estudio no dependan del niumero de
celdas ni del refinamiento de la malla. La independencia de malla es un criterio, por tanto,
arbitrario y dependiente de la precision de los resultados que se desee.

Para el estudio que aqui se presenta, se ha realizado la independencia de malla para la
geometria final. Para ello, se han lanzado casos de la tUltima y mas optimizada iteracién de disefio
a un angulo de ataque de 0° con distintos refinamientos de malla, tanto para el dominio (flujo
externo) como para el eyector (flujo interno), de manera independiente.

Para ello, se han definido, dentro de la seccién Pardmetros de Star CCM+, 2 parametros
de dimensionamiento de la malla:

e tamafo base de celda para flujo externo (Base Size Ext)
e tamafio base de celda para flujo interno (Base Size Int)

de manera que, variando Unicamente estos parametros, todas las operaciones de malla
(Automated Mesh) y sus refinamientos (Surface Control, Volumetric control) cambian de
acuerdo a dichos pardmetros. De esta forma, resulta facil realizar el estudio de independencia
de malla.

La manera de proceder en este estudio ha sido la siguiente: se coge un caso base con un
determinado tamafio de celda para el flujo externo (Base Size Ext) y un determinado tamafio de
celda para el flujo interno (Base Size Int), y se va aumentando y disminuyendo cada uno de
dichos tamafios para comprobar cémo afecta el refinamiento de la malla en los resultados
finales. Se realiza esta operacién hasta obtener un tamafio de celda base, tanto para flujo
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externo como para flujo interno, tal que los resultados obtenidos para las variables de interés
del flujo no varien mas de un 3%.

La idea es utilizar el tamafio maximo de celdas (lo cual implica el nimero minimo de
elementos) que permita resolver el comportamiento del flujo de la manera mas precisa posible,
bajo un error asumible para el usuario, y con el menor coste computacional de CPU posible.

En la Tabla 4, pueden verse los valores obtenidos para las propiedades del flujo variando
el tamafio de celda en el dominio fluido, es decir, el pardmetro Base Size Ext, manteniendo el
tamafio de malla del eyector (flujo interno) constante, es decir, Base Size Int. La variacién de
dichas variables con respecto al caso base se visualiza en la Tabla 5, junto con un resumen de la
cantidad de celdas presente en cada region de la malla. En ella se puede apreciar cdmo se ha
conseguido la independencia de malla, ya que la disminuciéon o aumento del tamafio de celda
genera variaciones en las variables no mayores del 3%, por tanto, el tamafio de celda base es lo
suficientemente adecuado para modelar el problema.

Para AoA =02 CL cb m_2ario | m_NozOut EA m_1lario Ratio arrastre
Estudio 1 (base) 1.7358E-01 |1.6883E-02|-1.1238E-04 | 2.4857E-04 | 10.281133 | -1.12250E-04 | 1.001112602
Estudio 2 1.7025E-01 |1.6858E-02 |-1.1353E-04 | 2.5184E-04 |10.09955495| -1.15250E-04 | 0.9850638
Estudio 3 1.7467E-01 |1.6857E-02|-1.1538E-04 | 2.4866E-04 | 10.3616258 | -1.13825E-04 | 1.013619587

Tabla 4. Propiedades del flujo obtenidas para el estudio de independencia de malla del DOMINIO

Base Size
B ize E P! . n2 5 5 5 5 i
ase Size .xt Int (m) So!verC U Region N2 celdas Var.n varicl | Var.cp Var. : Var. Var. EA Var. : Var. Ratio
(m) (domain) X time (h) celdas m_2ario | m_NozOut M_1lario| arrastre
(ejector)
TOTAL 8190504
- ’5,7 Domain 3978387
O
g 2 0.008 0.003 194.86 - - - - - - - -
0
g
TOTAL 7623287
~ Domain 3411960
)
= 0.01 0.003 176.1 -6.93% -1.91% -0.15% 1.03% 1.31% -1.77% 2.67% -1.60%
&
TOTAL 8973960
o0 Domain 4761858
<)
= 0.005 0.003 217.86 9.57% 0.63% -0.15% 2.67% 0.03% 0.78% 1.40% 1.25%
2
(7]
w

Tabla 5. Variacion de las propiedades del flujo obtenidas para el estudio de independencia de malla del DOMINIO

A continuacion, se realiza el estudio de independencia de la malla que modela el flujo
interno, es decir, el flujo dentro del eyector. Para ello, se procede de la misma manera que en
el caso del dominio. Se coge un caso base y se va aumentando y disminuyendo el tamafio base
de celda de flujo interno (Base Size Int) hasta conseguir un tamafo base que proporcione
resultados independientes a dicho tamafio por mas que se disminuya. En la Tabla 6, se pueden
visualizar las propiedades del flujo que se obtienen al variar el parametro Base Size Int, y
manteniendo el tamafo de base externo (Base Size Ext) constante. Y en la Tabla 7, de nuevo, se
puede apreciar la variacion tanto de las propiedades del flujo como de la cantidad de celdas de
cada region del eyector. También se puede observar cdmo, efectivamente, se ha alcanzado la
independencia de malla, puesto que los resultados, con el tamafio de celda base, no dependen
del refinamiento de la malla, con un error asumible menor del 3% en todos los casos.
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Para AoA =02 CL CD m_2ario | m_NozOut EA m_1lario  |Ratio arrastre
Estudio 1 (base) 1.7168E-01 | 1.6607E-02|-1.1238E-04 | 2.4266E-04 | 10.3377119 | -1.12250E-04 | 1.00111260
Estudio 2 1.7484E-01 | 1.6958E-02|-1.1538E-04 | 2.4417E-04 | 10.3102127 | -1.14050E-04 | 1.011616706
Estudio 3 1.7467E-01 | 1.6857E-02|-1.1538E-04 | 2.4866E-04 | 1.0362E+01 | -1.13825E-04 | 1.01361959

Tabla 6. Propiedades del flujo obtenidas para el estudio de independencia de malla del EYECTOR

. Base Size .
Base Size Fxt Int (m) So!ver CPU Region NE celdas Var. n? Var. CL Var. €D Var.. Var. Var. EA Var.. Var. Ratio
(m) (domain) N time (h) celdas m_2ario | m_NozOut M_1ario| arrastre
(ejector)
TOTAL | 4577520
)
S5 o000 0.005 1048 [hore | 257442 - - - - - - - -
2 g ) ’ ’ Stagnation| 229297
He Mixer 4649
Difusor 524274
TOTAL | 3894563
°
-] 0.005 0.008 137.86 Nozzle 69718 | 14029 | 1.84% | 211% | 2.67% 0.62% -0.27% | 1.60% | 1.05%
2 Stagnation| 60610
- Mixer 1671
Difusor 200710
TOTAL | 7773960
2
-] 0.005 0.003 276.86 Nozzle | 1277200 | oo o390 | 1749 | 151% | 2.67% 2.47% 0.23% | 1.40% | 1.25%
2 Stagnation| 1106332
- Mixer 22441
Difusor 1806129

Tabla 7. Variacion de las propiedades del flujo obtenidas para el estudio de independencia de malla del EYECTOR

Para alcanzar la independencia de malla del eyector y encontrar un tamafio de celda que
haga los resultados independientes, ha costado mds esfuerzo por ser dichos resultados
computacionalmente mas costosos, debido a la gran cantidad de detalle que se le debe dar a la
malla para poder representar de manera realista el comportamiento del flujo en el interior del
eyector.

4.6.3. Validacion

Validar un modelo CFD consiste en comprobar que el resultado, o resultados, “solucién”
obtenido de las simulaciones fluidodindmicas representa de manera fiel la realidad. Muchas
veces, a pesar de que el error numérico sea pequefio y, por tanto, la convergencia es alta, se ha
cometido un error al configurar el célculo, el modelo fisico, etc. de manera que no describen de
manera correcta el comportamiento real del flujo.

Para validar los modelos, se suele recurrir o bien a ensayos experimentales en bancos
de ensayos, tuneles de viento u otras técnicas, o bien a cdlculos numéricos de mayor calidad
(Direct Numerical Simulation (DNS) o Large Eddy Simulation (LES)).

Una de las técnicas de validacidn que se han usado en este proyecto, incluidas en el TFM
[14], es la de PIV (Velocimetria de Imagen de Particulas), consistente en la visualizacion de flujo
para obtener mediciones de velocidad instantaneas y otras propiedades relacionadas en fluidos
mediante la siempre de particulas lo suficientemente pequefias como para que el arrastre de
éstas consiga definir el comportamiento del flujo, y asi determinar la velocidad y la direccién (el
campo de velocidad) del flujo que se esta estudiando. (Ver Capitulo 7. Trabajos futuros y estudios
paralelos).
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5. Estudios realizados:
metodologia y resultados

Para saber cdmo se comporta el flujo dentro del eyector y ver cémo optimizar el disefo
interno con el fin de lograr la mejora aerodinamica de la seccidn alar, es necesario estudiar a
fondo cada pardmetro de disefio del eyector y de operacidon del sistema. Por ello, en este
capitulo, se explican en detalle todos los estudios realizados a lo largo de este proyecto para,
precisamente, conocer nuestro sistemay ver cdmo mejorarlo, asi como los resultados obtenidos
en todos ellos, con el fin Ultimo de obtener un sistema succionador-eyector integrado en una
seccion alar, con perfil aerodinamico SD7003, que sea capaz de mejorar las prestaciones
aerodindmicas de dicha seccidn mediante la ingestion de capa limite por el extrados y posterior
eyeccion de flujo por el borde de salida. Para ello, se ha ido ahondando en el comportamiento
del flujo, tanto en el interior del eyector como en el exterior del perfil alar como consecuencia
de la presencia del eyector, mediante la realizacién de los siguientes estudios: variacién de la
posicion del slot de succién en la direcciéon de la cuerda, variacion de la longitud del slot de
succidn en la direccidn de la envergadura, estudio de distintas condiciones de presién de succién
en el extradds del ala, variacion de la posicidon de eyeccién a lo largo de la cuerda, variacién de
la longitud de eyeccién a lo largo de la envergadura, estudio de distintas condiciones de presion
de eyeccidn en el borde de salida, combinacién de condiciones de presién de succién y de
presion de eyeccidon, modelado de la geometria interna del eyector, y estudio paramétrico con
los distintos pardmetros geométricos determinantes a la hora de diseiar el eyector. Para todo
ello, ha sido necesario modelar los distintos casos en el software CFD Star-CCM+ y resolverlos a
través del cluster de calculo cientifico RIGEL, de la Universidad Politécnica de Valencia. Estos
estudios resultaran determinantes, ya que, a partir de las conclusiones extraidas de cada uno,
se ha podido llegar a la iteracion final de disefio expuesta en el Capitulo 3. Descripcion del
sistema succionador-eyector final.
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En primer lugar, es necesario mencionar que, previamente a la implementacion del
sistema en cuestién, se ha llevado a cabo un estudio en Star-CCM+ sobre las prestaciones
aerodinamicas de una seccién alar con perfil SD7003 y en configuracidn limpia, es decir, aun sin
la inclusién de ningun tipo de eyector en su interior, para después comparar los resultados
obtenidos con el sistema eyector ya introducido en el ala y, de esta manera, poder visualizar y
comparar si la introduccién del eyector resulta viable o no.

En la Figura 44, se visualizan los resultados obtenidos para la evolucidn del coeficiente
de sustentacion (CL) y de resistencia aerodinamica (CD) con el angulo de ataque. Mientras que,
en la Figura 45, se ve la evolucién de la eficiencia aerodindamica (EA) con el dngulo de ataque.

1 35
30
0.8
—_ 25
';' 0.6 20
o —4¢—CL ——CD L5 == EA
204 <«
O Wi
o BI—E—Ii— 0
0 2.5 5 7.5 10 12.5 15 0 25 5 7.5 10 12.5 15
Angulo de ataque [°] Angulo de ataque [°]
Figura 44. CL, CD de la seccion alar con perfil SD7003 sin Figura 45. EA de la seccidn alar con perfil SD7003 sin
eyector en su interior eyector en su interior

También se observa que el desprendimiento del perfil ocurre a partir de los 8° de dngulo
de ataque, puesto que ese es el momento en que el CLy la EA disminuyen, y el CD aumenta.

En la Figura 46 jzquierda, se puede apreciar la aparicién de la LSB en el extradds del perfil
a a = 8° como consecuencia de dicho desprendimiento, y en la Figura 46 derecha se observa
como a a = 9° la burbuja de recirculacién ha crecido bastante, lo cual genera la caida tan drastica
de la EA de la Figura 45, y el crecimiento del CD de la Figura 44.

Y Velocity (m/s)
2_X0.000 0.487 0.974 146 195 243 292 341 3.90 438 4.87 536 584 633 682 7.30 7.79 828

Figura 46. Representacion del comportamiento del flujo alrededor de la seccion alar con perfil SD7003 a dngulo de
ataque de 8° (figura izquierda) y 9° (figura derecha)

Estos resultados servirdn como base para luego compararlos con los futuros estudios y
resultados obtenidos.
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También se ha de remarcar las condiciones de vuelo y del fluido de trabajo (aire) en las
que se desarrollan todas las simulaciones del presente proyecto:

Densidad p 1.225 [kg/m?3]

Reynolds Re 60 000 [-]
Viscosidad del aire u 1.81206 - 10° [Pa-s]
Presion de referencia 101 325 [Pa]

Tabla 8. Condiciones de vuelo y del fluido en las que se desarrollan los cdlculos del proyecto

A continuacion, se procede a explicar en detalle los estudios llevados a cabo, asi como
los resultados y conclusiones extraidos de cada uno de ellos, con el fin de conocer el
comportamiento del flujo en el interior del eyector y ver cdmo optimizar el disefio interno para
lograr la mejora aerodindmica de la seccidn alar.

5.1. Estudio 1: variacion posicidon slot de succion en la direccidén de la
cuerda

En primer lugar, se ha estudiado como evoluciona el comportamiento del flujo cuando
se varia la posicion del slot se succidn (conducto secundario) en la direccién de la cuerda de la
seccién alar, y se han analizado los principales pardmetros que definen sus prestaciones
aerodinamicas (CL, CD, EA) y sus prestaciones energéticas (ratio de arrastre, ratio de expansién).

Paraello, se han creado y calculado una serie de simulaciones en el software Star-CCM+.
En ellas, en vez de modelar el eyector como tal (lo cual aumentaria la cantidad de celdas de la
malla en las que se ha de calcular el flujo y, con ello, el coste computacional y el tiempo de
calculo), lo que se ha hecho es establecer una condicién de contorno del tipo Pressure Outlet en
la superficie del slot de succion, fijando la presidn de succién a -90 Pa sobre la presién de
referencia?, es decir, se impone un flujo entrante al slot de succién a una presién de -90 Pa sobre
la presidn de referencia para simular la succidn que generaria el eyector. Dicha superficie se ha
ido desplazando a lo largo de la cuerda para conocer cdmo influye dicha posicién de succién en
las prestaciones aerodinamicas de la seccion alar.

Cabe remarcar que este estudio se ha realizado para un dngulo de ataque de 9° por ser
un angulo al cual flujo esta considerablemente desprendido (ver Figura 46 derecha) y para una
succidn a lo largo de toda la envergadura. En las siguientes figuras, se puede visualizar la
ubicacién de la condicidon de contorno de succion, y el comportamiento del flujo para cada
posicion del slot de succion a lo largo de la cuerda.

Dominio; 8lot succion surface 2ario

Figura 47. Condicidn de contorno de “pressure outlet” fijada a
-90 Pa sobre la presion de referencia en la superficie "slot de
succion" simulando la succion del flujo al 5% de la cuerda

Figura 48. Comportamiento del flujo cuando se succiona al 5% de
la cuerda

2 e ha tomado como presidn de referencia la presién atmosférica, es decir, 101 325 Pa.
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Dominio: Slot succion surface 2ario

Figura 49. Condicion de contorno “pressure outlet” fijada a -90 Pa
sobre la presion de referencia en la superficie "slot de succion"
simulando la succion del flujo al 10% de la cuerda

Dominio: Slot succion surface 2ario

Sy
X

(2!

Figura 51. Condicion de contorno “pressure outlet” fijada a -90 Pa
sobre la presion de referencia en la superficie "slot de succion"
simulando la succion del flujo al 15% de la cuerda

Dominio; Slot succion surface 2ario
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Figura 53. Condicion de contorno “pressure outlet” fijada a -90 Pa
sobre la presion de referencia en la superficie "slot de succion"
simulando la succion del flujo al 20% de la cuerda

Dominio: Slot succion surface 2ario

Y

3
X
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Figura 55. Condicidn de contorno “pressure outlet” fijada a -90 Pa
sobre la presion de referencia en la superficie "slot de succion"
simulando la succion del flujo al 25% de la cuerda

Figura 50. Comportamiento del flujo cuando se succiona al 10%
de la cuerda

Figura 52. Comportamiento del flujo cuando se succiona al 15%
de la cuerda

Figura 54. Comportamiento del flujo cuando se succiona al 20%
de la cuerda

Figura 56. Comportamiento del flujo cuando se succiona al 25%
de la cuerda
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Dominio: Slot succion surface 2ario

Y

n
L%

Z

Figura 57. Condicion de contorno “pressure outlet” fijada a -90 Pa
sobre la presion de referencia en la superficie "slot de succion"
simulando la succion del flujo al 30% de la cuerda

Figura 58. Comportamiento del flujo cuando se succiona al 30%
de la cuerda

Se puede comprobar, de forma cualitativa, cdmo la burbuja de separacion laminar (LSB)
va creciendo conforme se aumenta la distancia del slot de succidén con respecto al borde de
ataque de la seccion alar. Para cuantificar la mejora aerodindmica que implica este estudio, se
han representado los valores de eficiencia aerodindmica en la Figura 59, succionando a distintas
distancias del borde de ataque (expresadas en porcentaje con respecto de la cuerda (%c)).

350
Sin succién
300
M 5%c
250 B 10%c
- 200 15%c
< W 20%c
Ll
150

m 25%c

100 M 30%c
W 35%c

50
i [T e

0

Figura 59. Influencia en la EA de la posicion del slot de succion en la direccion de la cuerda (para a = 9% y una
succion a lo largo de toda la envergadura de la seccion alar)

Se puede observar que, para el Reynolds de vuelo establecido para el problema (es decir,
Re = 60 000), la decisién mas éptima es ubicar el slot de succién a un 15% de la cuerda con
respecto al borde de ataque de la seccidn alar.

Esto no seria asi si se aumentase el nimero de Reynolds (o, lo que es lo mismo, la
velocidad de vuelo), puesto que en tal caso los efectos inerciales irian imponiéndose sobre los
viscosos, y el flujo desprenderia mas tarde y mds aguas abajo de la seccién alar, y la mejora
aerodinamica como consecuencia de la succidn iria disminuyendo.

5.2. Estudio 2: variacion longitud slot de succion en la direccidon de la
envergadura

El segundo estudio que se ha realizado para conocer cémo el comportamiento del flujo
es la simulacién de la condicidn de succion en el extradds para distintas envergaduras con el fin
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de saber qué longitud ha de tener el slot de succién para resultar lo mas eficiente posible en
términos aerodindmicos. Cabe remarcar varias premisas que se han tenido en cuenta para la
realizacion de este estudio:

e El slot de succidn se encuentra siempre centrado en la seccidn alar, ya que en
[1] y [7] ya se estudié cédmo influia dicha ubicacidon del slot de succidn.

e Elslot de succién se coloca al 15% de la cuerda con respecto al borde de ataque,
por ser la opcién mas eficiente segun el Estudio 1 de este TFG (Seccion 5.1.).

En este caso, también se establece una condicién de contorno en la superficie “slot de
succion” para ahorrar el coste computacional que supone incluir la geometria interna del
eyector. Sin embargo, ya no es la condicién de pressure outlet como en el estudio anterior
porque en este segundo estudio se varia la seccidn efectiva del slot de succién, por reducirse su
envergadura. Es por ello que, si estableciésemos como condicién de contorno la de pressure
outlet, el gasto masico que trasegaria el conducto secundario (s/ot de succidn) no seria constante
conforme redujésemos la envergadura de dicho conducto. Por ello, se opta por establecer una
condicion de contorno de Mass Flow Inlet, puesto que ésta si permite fijar un gasto masico
constante, independientemente de la seccién efectiva de la superficie de succién. Dicho gasto
masico se ha fijado en 4.5-10°3 kg/s, por ser un valor razonable de gasto masico succionado en
base al resto de estudios realizados a lo largo del presente proyecto.

A continuacién, se puede visualizar el conjunto de casos que se han lanzado para
conocer cdmo se comporta el flujo ante la variacion de la envergadura de succiéon en el extradods:

o080t Silccion St i
Dominio; Slot Succion Surface 2ario Do S St Ao

X
o X

Figura 60. Caso de succion a lo largo del 25% de la envergadura de Figura 61. Caso de succion a lo largo del 50% de la envergadura de la
la seccion alar seccion alar

Dominio; Slot Succion Surface 2ario

Dominio: Slot succion surface 2ario

e X

Figura 62. Caso de succidn a lo largo del 75% de la envergadura de  Figura 63. Caso de succién a lo largo del 100% de la envergadura de la
la seccion alar seccion alar
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De manera cuantitativa, los resultados obtenidos para este estudio se pueden visualizar
en la Figura 64:

300
250
Sin succidn
200
W 25% envergadura
:' 150 m 50% envergadura
wl
75% envergadura
100
M 100% envergadura
50
0

Figura 64. Influencia en la EA de la longitud del slot de succion en la direccion de la envergadura (para o = 9°, slot
succién al 15%c, gasto mdsico de succion de 4.5:103 kg/s)

De la Figura 64, se extrae como conclusién que cuanta mayor envergadura ocupe el slot
de succidn, manteniendo el gasto masico secundario constante, mayor es la eficiencia
aerodinamica de la seccidn alar. Esto conduce a tomar la decisién de modelar un conducto de
succion en la geometria final que ocupe toda la envergadura alar, por ser la opcidn mdas 6ptima.

5.3. Estudio 3: condicion de presion de succion en el extrados

En este tercer estudio, se pretende simular la condicidn de succién en el extradds a
distintas presiones de succién con el fin de comprobar cémo influye dicha presién en el gasto
masico trasegado por el slot de succién y, de esta manera, disefiar la geometria interna del
eyector en consecuencia, es decir, disefiarla tal que se lleguen a obtener dichos gastos masicos
en el conducto secundario.

Para ello, se define, de nuevo, una condicidon de contorno en la superficie “slot de
succidn” definida en el extradds de la geometria del perfil. Esto permite suprimir el modelado
del eyector interno con tal de ahorrar coste computacional y recursos de tiempo y espacio de
almacenamiento.

Dicha condicion de contorno es de Pressure Outlet, ya que ésta es la condicion que
ofrece Star-CCM+ para fijar la presién de un flujo saliente de la region Dominio y entrante en la
region Airfoil, simulando asi el slot de succién.

A esta condicién de contorno se le fijan distintos valores de presion input y se lanzan
distintos casos para cada una de dichos valores de presion a lo largo de un rango de angulos de
ataque que va desde 0° hasta 15° en intervalos de 2.5.
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Dominio: Slot succion surface 2ario

‘Z—v

Figura 65. Condicion de contorno de Pressure Outlet en la superficie "slot de succion" en el extradds de la seccion
alar, a un 15% de la cuerda con respecto al borde de ataque
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Figura 66. Resultados de gasto mdsico secundario obtenidos en funcion de la presion de succion establecida en la
condicién de contorno asociada a la superficie "slot de succion"

Lo que interesa de este estudio es visualizar el orden de magnitud del gasto masico
trasegado por el conducto secundario (s/ot de succién) para cada valor de presién fijado en el
slot de succién, con el fin de llevar una idea de los valores de gasto masico secundario que se
han de perseguir en el disefio de la geometria interna del eyector, para que el eyector sea capaz
de arrastrar dicho gasto masico a través del slot de succion y, asi, obtener un sistema eficiente.
El objetivo que se persigue siempre es maximizar el ratio de arrastre, es decir, que el gasto
masico secundario que es succionado por el conducto secundario sea mayor que el gasto masico
primario introducido al sistema por la tobera primaria a través de un flujo de aire a presion.

5.4. Estudio 4: variacion de la posicidon de eyeccion a lo largo de la cuerda

En este cuarto estudio, se busca averiguar si la eyeccidn ha de ubicarse mas hacia
delante o mas hacia atrds en la direccién de la cuerda.
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Es importante explicar que la eyeccion del flujo aguas debajo de la seccién alar
contribuye a la reduccidn del drag de dos maneras distintas:

- En primer lugar, la eyeccion del chorro de flujo genera una fuerza resultante en el
eje longitudinal de la aeronave que la impulsa hacia adelante a modo de
“propulsién” extra. Su contribucion no es demasiado elevada a menos que se
consiga eyectar flujo a gran velocidad por la parte trasera de la seccién alar.

- Por otro lado, la eyeccién del chorro de flujo a una cierta velocidad genera en el
extradds una succion extra de la capa limite, que tiende a readherirse al perfil
debido el chorro saliente del eyector a gran velocidad.

Es importante, por tanto, conocer cudl es la mejor posicidon en la que ha de ir ubicada la
eyeccion para conseguir optimizar los valores de eficiencia aerodinamica y ratio de arrastre.

Se parte del caso de la seccidn alar limpia, es decir, sin eyector, y a un dngulo de ataque
de 10° (Figura 67), esto es cuando el flujo ya ha desprendido, para contrastar los resultados de
mejora obtenidos.

Velocity (m/s)
6.44 7.24

0.000 0.805 1.61 241 322 402 483 563 8.05 8385

Figura 67. Seccidn alar sin eyector con el flujo ya desprendido a o = 10°

Para este estudio, se han realizado simulaciones en Star-CCM+ en las que la eyeccion se
ubica a distintas posiciones a lo largo de la cuerda. En este caso, también se ha recurrido a la
creacion de una condicién de contorno de eyeccidn, en vez de modelar al completo la geometria
interna del eyector.

La condicién de contorno que ha establecido en este caso en la superficie “Salida del
eyector” es del tipo Stagnation Inlet, puesto que permite fijar la presidn total con la que sale un
chorro a presién. En concreto, para todos los casos lanzados de este estudio, la presion de
eyeccion establecida es de 100 Pa.

Para el modelado de la superficie de eyeccidn se ha creado una especie de mordisco
sobre el extradds con una longitud del 50% de la envergadura de la seccién alar tal y como se
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puede ver en las Figura 68 y Figura 70. La direccién del flujo eyectado se ha establecido en la
direccion normal a dicha superficie.

El primer caso propuesto es una eyeccidn adelantada, ubicada al 75 % de la cuerda con
respecto al borde de ataque.

Domain: Surf_eyeccion

Figura 68. Condicion de contorno de eyeccion adelantada en la direccion de la cuerda un 75%

0.00000. 5480

Figura 69. Representacion del comportamiento del flujo para el caso de eyeccion adelantada en la direccion de la
cuerda un 75%

Si se compara el perfil sin eyeccidn (Figura 67) con el perfil con eyeccion al 75% de la
cuerda (Figura 69), se puede apreciar, por un lado, el efecto “propulsor” de la eyeccion del flujo
acelerado a la salida de la superficie de eyeccidn, y por otro lado, como el flujo del extradds es
succionado por la corriente acelerada.

El segundo caso propuesto es la eyeccion al 100% de la cuerda con respecto al borde de
ataque, es decir, la eyeccion se encuentra lo mas cerca posible del borde de salida, tal y como
se puede apreciar en las Figura 70 y Figura 71.
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Domain: Surf_eyeccion

<

-

Figura 70. Condicion de contorno de eyeccion justo en el borde de salida

Velocity (m/s)
8.22i

0.00000.

Figura 71. Representacion del comportamiento del flujo para el caso de eyeccion en el borde de salida

Si se acude a los resultados numéricos obtenidos, se obtienen los siguientes valores de
Eficiencia Aerodinamica (Figura 72).
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— 20 Perfil sin eyeccién
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5 =< o
0
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Angulo de ataque [°]

Figura 72. Resultados para el estudio de variacion de la posicion en la direccion de la cuerda de la eyeccion
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En la Figura 72, se puede observar que la mejor opcidn es eyectar justo en el borde de
salida, puesto que la EA es mayor. Por tanto, dicha decisidon de disefio se incluira finalmente en
el disefio final.

5.5. Estudio 5: variacién de longitud de eyeccidon a lo largo de la
envergadura

A continuacion, se estudia como varia el comportamiento del sistema cuando se varia la
longitud de la eyeccidn a lo largo de la envergadura. Para ello, se crea una condicién de contorno
de eyeccidn del tipo Mass Flow Inlet (se fija el caudal masico), y no de Stagnation Inlet (se fija la
presion total), ya que ésta ultima no toma en consideracion el area efectiva a la que se aplica.
Esto es, si aplicdsemos condicidn de Stagnation Inlet y disminuimos la seccién efectiva de la
eyeccion (al variar la longitud de la eyeccién), el gasto que trasegara dicha superficie ird variando
en proporcidn a la seccién hasta alcanzar la presion input que se le haya fijado. Por ello, lo que
interesa es fijar el gasto mdsico de eyeccidn, y no la presidn.

El valor de gato mésico de eyeccidn fijado es de -3-10°2 kg/s, valor razonable de gasto
masico eyectado de acuerdo con los valores de presidn promedio obtenidos en el resto de
simulaciones (el signo negativo viene por ir en contra de la normal a la superficie establecida).

Ademas, se eyecta justo en el borde de salida, por haberse descubierto como la mejor
opcion en el Estudio 4. Y se realiza a un angulo de ataque de 7°.

Domain: Surf_eyeccion
Domain: Surf_eyeccion

“<
*x

Figura 73. Eyeccion a la mitad de la envergadura de la seccion alar Figura 74. Eyeccion a lo largo de toda la envergadura de la seccion alar

Los resultados de EA obtenidos en ambos casos se pueden visualizar a continuacién:

325 B Eyeccion a lo largo de toda la envergadura

B Eyeccidn a la mitad de la envergadura

m Perfil sin eyeccidn
30
: .
25 -

Figura 75. Resultados obtenidos para el estudio de la variacion de la longitud de la eyeccidn en direccion de la envergadura

EA[-]
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De la Figura 75 se concluye, por tanto, que lo mds eficiente aerodindmicamente es
eyectar a lo largo de toda la envergadura.

5.6. Estudio 6: condicion de presiéon de eyeccién en el borde de salida

También se ha estudiado cdmo evoluciona la EA al variar la presidn a la que se eyecta el
flujo en el borde de salida. Para ello, se han creado simulaciones en las que se eyecta flujo a
distintas presiones (100 Pa, 150 Pa, 400 Pa segun datos bibliograficos de [1]) mediante la
condicidn de contorno Stagnation Inlet. Los resultados obtenidos son los siguientes:

35
30 —@— Peyeccion = 400 Pa
N\ B— Peyeccién = 100 Pa
25 \ .,
1 Peyeccion = 150 Pa
_ 20 \ Perfil sin eyeccién
< 15
w ~
10 ¥ ‘
——p
0
0 2.5 5 7.5 10 12.5 15

Angulo de ataque []

Figura 76. Resultados de Eficiencia Aerodindmica obtenidos para distintas presiones de eyeccion

Se puede observar que, en realidad, por mucho que se aumente la presién de eyeccion,
las mejoras en la EA conseguidas apenas son significativas. Esto nos indica que no merece la
pena dedicarle demasiado esfuerzo a optimizar la eyeccion, ya que solo genera mejoras
significativas si se eyecta a muy elevada presidn. Conseguir tales presiones de eyeccion a través
de la geometria interna de eyector no es para nada sencillo ni energéticamente eficiente.

5.7. Estudio 7: combinacidn de succion y eyeccion

Ahora se estudia cdmo se comporta el sistema cuando sobre él actia la succién y la
eyeccion de manera combinada. Para ello, se lanzan casos con ambas condiciones de contorno:

- La succién se modela con una condicién de contorno del tipo Pressure Outlet, fijando la
presion a -90 Pa sobre la presidn de referencia (presidon atmosférica) en la superficie “slot
de succion”. Dicha superficie se establece al 15% de la cuerda con respecto al borde de
ataque (tal y como se dedujo en el Estudio 1 que era la mejor opcidon en términos
aerodinamicos), y a lo largo de toda la envergadura (tal y como se dedujo en el Estudio 2).

- Laeyeccion se modela con una condicidn de contorno del tipo Stagnation Inlet, fijando la
presion total a 100 Pa en la superficie “salida del eyector”. La eyeccidon se modela justo en
el borde de salida (tal y como se dedujo en el Estudio 5) y a lo largo de toda la envergadura
(tal y como se dedujo en el Estudio 6).

El modelado 3D, por tanto, con las mencionadas condiciones de contorno queda de la
siguiente manera:
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Domain:SlotSuccion_2ario

Domain:Surf_eyeccion

Figura 77. Modelado 3D de la succién en combinacion con la eyeccion

En la Figura 78 se puede comparar la EA de:

el perfil limpio, es decir, sin succidn ni eyeccion.

- con el caso de Unicamente succién con una presidén de succion de -90 Pa, ocupando
toda la envergadura y al 25% de la cuerda.

- con el caso Unicamente de eyeccidn con presion de eyeccion de 100 Pa, a lo largo
de la mitad de la envergadura, y ubicada justo en el borde de salida.

- con el caso que combina succién a una presién de -90 Pa, al 15% de la cuerday a lo

largo de toda la envergadura + la eyeccidn a una presién de 100 Pa, justo en el borde

de salida del perfil alar y a lo largo de toda la envergadura.

para un rango de angulos de ataque de 0° a 15 °© en intervalos de 2.5°.

0 2.5 5 7.5 10 12.5 15
Angulo de ataque [°]
—@— SUCCION: psuccién = -90 Pa, 15% cuerda, toda la envergadura + EYECCION: peyeccién =
100 Pa, justo en el borde de salida, toda la envergadura
—@— Perfil sin eyector

®— Con succién -90 Pa, a lo largo de toda la envergadura, a 25%c

== @=Con eyeccion 100 Pa, a la mitad de la envergadura, en el borde de salida

Figura 78. Resultados obtenidos para perfil limpio vs. unicamente succion vs. unicamente eyeccion vs. “succion + eyeccion”
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De la Figura 78, se puede concluir que con un buen disefio interior de eyector si que
puede llegar a ser aerodindmicamente bastante rentable combinar la succidn y eyeccién que se
propone en el presente TFG para la mejora aerodindmica de una aeronave. Se aprecia, ademas,
gue a altos dngulos de ataque también se mejora notablemente la EA, lo cual resulta
verdaderamente interesante. Finalmente, se aprecia que el efecto de mejora aerodindamica que
proporciona la succidon es mucho mayor que el de la eyeccién (lo cual ya se pudo deducir también
en el Estudio 6).

5.8. Estudio 8: modelado de la geometria interna del eyector

Una vez se ha entendido cdmo se comporta el flujo ante variaciones de geometria y de
condiciones de presion, es momento de proceder al modelado de la geometria interna del
eyector, teniendo en cuenta las lecciones aprendidas en los estudios previos. Para ello, en este
estudio se han realizado diversas iteraciones de disefio con sus respectivas simulaciones
fluidodinamicas con tal de averiguar cudl es la geometria mas dptima de eyector.

En un comienzo, se parte de la geometria del TFM [1], visualizable en la Figura 79, de la
cual parte el presente proyecto ante la necesidad de optimizar el comportamiento aerodinamico
de dicho sistema mediante su redisefio. Se caracteriza por una nozzle o tobera convergente
(conducto primario) de 0.0025 m de radio de entrada y 0.0005 m de radio de salida en la cual se
acelera el flujo primario procedente de una fuente de potencia externa; una caja de rarefaccién
con forma de prisma rectangular de 0.08x0.013x0.0265 m en la cual va a parar el flujo secundario
succionado procedente del slot de succidn (conducto secundario); un conector que rodea la
tobera primaria y reconduce el flujo secundario procedente del slot de succién hacia el
mezclador; un conducto de mezcla (mezclador o mixer) de 0.08 m en el cual se mezclan flujo
primario y secundario; y un difusor de 5° de semidngulo de apertura que evacua el flujo
mezclado al exterior de la seccién alar por el borde de salida.

1. Entrada primario 5. Entrada secundario
2. Tobera primario 6. Conducto de mezcla
3. Salida primario 7. Difusor subsonico
4. Conector 8. Salida del eyector

Secundario Primario Mezclado
—_—» —_— >

Figura 79. Disefio propuesto en el TFM [1] y del cual parte el presente proyecto ante la necesidad de optimizar dicho disefio
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Las primeras decisiones de disefio que se plantean realizar en el presente TFG surgen en
base al comportamiento del flujo para dicho disefio procedente del TFM [1]:

Velocity (m/s)
0.00000 29.362,

Figura 80. Comportamiento del flujo en el disefio propuesto en el TFM [1]

Se aprecian varias burbujas de recirculacion del flujo que empeoran el rendimiento del
eyector, lo cual se debe corregir si se quiere optimizar su funcionamiento. Dichas burbujas de
recirculacién se pueden apreciar en las Figura 81, Figura 82 y Figura 83. Ademas, los resultados
de EA y ratio de arrastre que ofrece este diseifio también se prestan a mejora, ya que por el
momento ni siquiera resultaria rentable su uso.

Velocity (m/s)
0.00000 9.362 44.043

Figura 81. Burbujas de recirculacion del flujo en la zona en la que salida de tobera, salida de conectar y entrada de
mezclador se unen, es decir, donde flujo primario y secundario se mezclan
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Velocity (m/s)
0.00000 29.362

Figura 82. Burbuja de recirculacion a la entrada del slot de succion

Velocity (m/s)
0.00000. 29.362 4

4.043

Figura 83. Zonas del interior del eyector en las que el flujo no fluye de una manera suave

En base a estos resultados, se decide llevar a cabo las siguientes modificaciones:

e En primer lugar, se decide enrasar la salida de la tobera al mezclador para evitar
las burbujas de recirculacién de la Figura 81.

e En segundo lugar, se decide inclinar el conducto secundario (slot de succién)
hacia adelante para suavizar la entrada del flujo succionado del extradds y
solucionar asi el problema de la Figura 82.

e En tercer lugar, se decide suprimir el “conector” que envuelve la tobera
primaria, ya que en la Figura 83 se aprecia como entorpece el recorrido del flujo
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desde la cdmara de rarefaccion hacia la entrada al mixer. Y se decide modificar
la geometria de la caja de rarefaccidn para redirigir el movimiento del flujo
precisamente a la entrada del conducto de mezcla, evitando asi la pérdida de

energia cinética del flujo en las esquinas de la cdmara de rarefaccion (Figura 83).

e En cuarto lugar, hay que recordar las conclusiones extraidas de los estudios 1y
4, por las cuales habia que succionar al 15% de la cuerda con respecto al borde
de ataque, y eyectar justo en el borde de salida de la seccién alar.

De esta manera, se proponen 3 nuevos disefios de la geometria interna de la primera
parte del sistema (conjunto tobera — caja de rarefaccion — slot de succion — mixer):

Figura 84. Primera etapa del proceso iterativo de disefio de la geometria interna del eyector

| =

Figura 85. Segunda etapa del proceso iterativo de disefio de la geometria interna del eyector
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x
R
3¢

Figura 86. Tercera etapa del proceso iterativo de disefio de la geometria interna del eyector

Finalmente, se llega al disefio de la Figura 86, en el cual se puede observar que la salida
de la tobera esta enrasada al conducto de mezcla, el slot de succidn estd inclinado hacia delante,
y la cdmara de rarefaccion tiene una forma tal que el flujo entrante por el slot de succidn va
mucho mas dirigido a introducirse en el mixer. Con esto, se espera que la capacidad de succién
del sistema mejore considerablemente.

Las dimensiones de este disefio propuesto son las que se indican en la Tabla 9, aunque
en el Estudio 9 se procedera a realizar un estudio paramétrico de dichas dimensionas con el fin
de encontrar cudles son las mds dptimas, ya que incluso pequefias variaciones de los
componentes internos del eyector son capaces de modificar notablemente el comportamiento
del flujo y, por tanto, el comportamiento aerodinamico de la seccion alar.

Radio del conducto de mezcla 0.001 [m]
Radio de entrada de la tobera 0.0025 [m]
Radio de salida de la tobera 0.0005 [m]
Envergadura del conducto secundario 0.04 [m]
Semidngulo de apertura del difusor 5 [°]
Longitud difusor 0.17 [m]

Longitud conducto de mezcla 0.08 [m]

Tabla 9. Dimensiones del disefio propuesto en la tercera etapa del proceso iterativo de optimizacion
del disefio interno

Se procede ahora a realizar la simulacion con este disefo, y los resultados obtenidos son
los siguientes:
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o ——Tercera etapa del proceso iterativo de disefio del eyector
0.35 .
S —@— Ultima iteracidn propuesta en el TFM [1]
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T
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Figura 87. Comparacion del ratio de arrastre obtenido para la tercera etapa del proceso iterativo de optimizacion del
disefio interno vs. el perfil sin eyector
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15
12.5
10
7.5
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—fll—Tercera etapa del proceso iterativo de disefio
interio del eyector

—0—Ultima iteracién propuesta en el TFM [1]

0 2.5
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Figura 88. Comparacion de la EA conseguida para la tercera etapa del proceso iterativo de optimizacion del disefio
interno vs. el perfil sin eyector

Y Velocity (m/s)
z 0.00000 14.681 29.362 44.

043

Figura 89. Comportamiento del flujo para la tercera etapa del proceso iterativo de optimizacion del disefio
interno

En las Figura 87y Figura 88, se muestran las mejoras en ratio de arrastre y EA,
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respectivamente, conseguidas con la nueva geometria con respecto a la propuesta en el TFM
[1]. Y en la Figura 89, se puede apreciar cémo el comportamiento del flujo del aire es mucho
mas suave y han desaparecido las burbujas de recirculacién que generaba el diseiio del TFM [1].

Sin embargo, ante los resultados que se obtuvieron en los estudios 2 y 5, se proponen
otros disefios basados en una filosofia de succién y eyeccién a lo largo de toda la envergadura,
puesto que ello mejoraba la EA y el ratio de arrastre, por lo que se plantean los siguientes
redisefios (a los cuales se les ha llamado Redisefio 1, Redisefio 2, y Redisefio 3, respectivamente):

Entrada
tobera

Slot de
succion Salida del

eyector

A \
z X

Figura 90. Geometria del Redisefio 1 a o = 10°

Figura 91. Comportamiento del flujo para el Redisefio 1 a o = 10°
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Figura 92. Geometria del Redisefio 2 a o = 10°

Figura 93. Comportamiento del flujo para el Redisefio 2 a o = 10°

Este Redisefio 2 es similar al Redisefio 1, sélo que toma una forma convergente que se
va prolongando aguas abajo a lo largo de la cuerda.
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Figura 94. Geometria del Redisefio 2 a o = 10°

Valocity (rn/3)
0.00000 13747 29.494% 4.241

Figura 95. Comportamiento del flujo para el Redisefio 3 a o = 10°
El Redisefio 3 es similar al Redisefio 1, sélo que toma una forma convergente—divergente
gue se va prolongando aguas abajo a lo largo de la cuerda.

De manera cuantitativa, estos 3 redisefios proporcionan los siguientes resultados de
Eficiencia Aerodindmica y ratio de arrastre respectivamente:
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Figura 96. Resultados de EA para Redisefio 1, Redisefio 2 y Redisefio 3
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Figura 97. Resultados de ratio de arrastre para Redisefio 1, Redisefio 2 y Redisefio 3

En la Figura 96, se puede observar cémo ninguno de los tres redisefios resulta rentable
aerodinamicamente, pues su EA no mejora la del perfil sin eyector. Sin embargo, el Redisefio 1
si que consigue pequefias mejoras a dngulos de ataque entre 0y 2.5° y entre 10y 15°.

En la Figura 97, se puede observar cémo los ratios de arrastre conseguidos tampoco son
nada prometedores, ya que todos se alejan demasiado de la unidad, puesto que
energéticamente tampoco resultan rentables. Ademds, incluso aunque alguno de ellos fuera
aerodinamica y energéticamente viable, el hecho de tener un drea de entrada de la tobera
primaria tan grande haria inviable introducir una caudal primario a presion tan grande como
para que resulte viable su uso, por no hablar de que estructuralmente tampoco seria viable ni
facil de construir.

En conclusidn, de este estudio se obtiene que el disefio dptimo para la geometria interna
del eyector es el de la Figura 86, aunque aun falta por optimizarse hasta que permita obtener
mejoras significativas de EA y ratios de arrastre, hasta el punto de hacer que su uso sea viable.

5.9. Estudio 9: estudio paramétrico con los pardmetros geométricos
determinantes en el rendimiento aerodinamico del eyector

En este apartado, se toma el disefio mds dptimo que se pudo obtener en el Estudio 8
(Figura 98) y se realiza un estudio paramétrico o de sensibilidad de las dimensiones geométricas
del eyector que resultan ser las mds determinantes en el comportamiento del flujo interno,
tanto para la eficiencia aerodindmica como para el ratio de arrastre.
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~ *=<
15G

Figura 98. Mejor iteracion de disefio obtenida en el Estudio 8

Dichos parametros a modificar, y sobre los cuales se realiza el estudio paramétrico, son:

1. Radio del conducto de mezcla (Fmixer)

El radio del conducto en el que se mezclan flujo primario y secundario suele ser un
parametro determinante en el estudio de los eyectores en términos generales [2], es
por ello que se necesita estudiar cdmo de sensibles son los resultados aerodinamicos
del sistema en cuestidén a distintas modificaciones de dicho parametro.
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Figura 99. Resultados de EA para el estudio del radio del conducto de mezcla
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Figura 100. Resultados de ratio de arrastre para el estudio del radio del conducto de mezcla
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Se observa que la variacidn de EA es pequeiia, mientras que el ratio de arrastre
aumenta conforme disminuye el radio de mezcla. Ello se debe a que una seccion de
entrada al conducto de mezcla mas pequefia genera una mayor aceleracion del flujo
en esa zona, lo cual deriva en un aumento del gasto secundario succionado.

2. Radio de salida de la tobera (routnozzle)

El radio de salida de la tobera convergente también es un parametro determinante a
estudiar a la hora de optimizar el funcionamiento del eyector, ya que de él depende la
relacion de areas de entrada—salida de ésta, y ello determinara cudnto se va a acelerar
el flujo en su interior. Esta aceleracién serd la que determina la depresién generada
entre el slot de succion y la salida de la tobera. Y dicha depresidn sera la responsable
de succionar el flujo del extradds de la seccidn alar. A menor presién alcanzada a la
salida de la tobera, mds gasto masico secundario arrastrara el flujo primario.
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Figura 101. Resultados de EA para el estudio del radio de salida de la tobera
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Figura 102. Resultados de ratio de arrastre para el estudio del radio de salida de la tobera

De las Figura 101 y Figura 102 se obtiene que para la EA no afecta demasiado el radio
de salida de la tobera. Sin embargo, en el ratio de arrastre se obtienen los valores mas
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altos para un valor de 0.0003 m de radio de salida de la tobera. Esto se debe a que los
otros dos valores son o demasiado grandes o demasiado pequeios respectivamente
para el radio de mezcla que se ha considerado, lo cual hace o que se ahogue el flujo en
el dispositivo o que se creen tales burbujas de recirculacidn que se reduzca la succién
del flujo secundario.

3. Envergadura del slot de succidn (spansiotsuccisn)

La influencia de la envergadura del slot de succién (o conducto secundario) ya se ha
estudiado en el Estudio 2 del presente TFG. Y ya se llegd a la conclusidn de que, en
general, es mas eficiente succionar a lo largo de toda la envergadura. Sin embargo, ello
no es del todo trivial, ya que para succionar a lo largo de toda la envergadura se
requiere una elevada capacidad de succién de la geometria interna del eyector. Por
ello, ante tal dificultad, es necesario estudiar la sensibilidad de la EA y el ratio de
arrastre ante variaciones de la envergadura del slot de succion.
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Figura 103. Resultados de EA para el estudio de la longitud del slot de succidon

0.265

0.2625 —&—span slot succion 0.04 m
0.26 =fll—span slot succion 0.02 m

span slot succion 0.06 m

0.2575
0.255
0.2525
0.25

Ratio de arrastre [-]

0.2475

0.245

0 2 4 6 8 10
Angulo de ataque [°]

Figura 104. Resultados de ratio de arrastre para el estudio de la longitud del slot de succion

De nuevo, la EA no se ve demasiado afectada, y el ratio de arrastre no muestra una
tendencia clara, por tanto, se decide tomar como longitud del slot de succion toda la
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envergadura, de nuevo recurriendo al Estudio nimero 2, y mas adelante (Estudio 10)
se indicard como se solventara el problema de mejorar la capacidad de succién para
gue sea factible succionar a lo largo de toda la envergadura.

4, Longitud del conducto de mezcla.

En el estudio realizado en el TFM [1], se manifestd la preocupacion y, por tanto, se
indicé como posible trabajo futuro a realizar, el hecho de alargar o acortar la longitud
del conducto de mezcla (lo cual conlleva, a su vez, el acortamiento o alargamiento,
respectivamente, del difusor). Es por ello que, aqui, se realiza dicho estudio con el fin
de analizar cdmo varian EA y ratio de arrastre ante el alargamiento o acortamiento del
conducto de mezcla o mixer.
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27.5 2 ‘
25 < X
— 225 N A
< 20 # A
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\
15 g — B - Longitud mixer 0.005 m \
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0 25 5 7.5 10
Angulo de ataque [°]

Figura 105. Resultados de EA para el estudio de la longitud del mixer
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Figura 106. Resultados de ratio de arrastre para el estudio la longitud del mixer

Aqui si que se muestra claramente que el acortamiento del mixer mejora el
comportamiento aerodindamico del sistema, por lo que se decide acortar al maximo el
mixer, hasta una longitud de unos 0.005 m.
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RESUMEN DE LOS RESULTADOS OBTENIDOS DEL ESTUDIO PARAMETRICO

En conclusidn, combinando los mejores valores obtenidos para cada parametro
geométrico en cada uno de los estudios paramétricos anteriores (Tabla 11), se obtiene el disefio
de la Figura 107, el cual proporciona los resultados de la Figura 108, como mejora al sistema
propuesto en el TFM [1] y al perfil sin eyector.

Figura 107. Mejor disefio obtenido del estudio paramétrico

Radio del conducto de mezcla 0.0015 [m] Envergadura slot de succion 0.2 [m]

Radio de salida de la tobera 0.0003 [m] Longitud mixer 0.005 [m]

Tabla 10. Valores mds dptimos de disefio obtenidos del estudio paramétrico

37.5

35

32.5

30

27.5

25
o225
< 20
17.5

15

12.5

10

7.5

5

Perfil sin eyector

—=— Mejor disefio obtenido del estudio
paramétrico
—@— Ultima iteracién propuesta en el TFM [1]

0 2.5 5 7.5 10
Angulo de ataque [°]

Figura 108. Comparacion de los resultados de EA obtenidos para el perfil sin eyector vs. el mejor disefio obtenido del
estudio paramétrico del presente TFG vs. la ultima iteracion propuesta en el TFM [1]
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Figura 109. Comparacion de los resultados de ratio de arrastre obtenidos para el perfil sin eyector vs. el mejor disefio
obtenido del estudio paramétrico del presente TFG vs. la ultima iteracion propuesta en el TFM [1]

En ambas graficas, muestra ser mas eficiente el disefio obtenido como mejor iteracion
del estudio paramétrico.

5.10. Estudio 10: estudio para mejorar la capacidad de succién de las
distintas geometrias propuestas

Finalmente, se realiza un décimo estudio con tal de mejorar la capacidad succionadora
de los mejores disefios de geometria que se han podido conseguir en los estudios 9 y 10. Para
ello, este estudio cuenta con dos partes:

1. En primer lugar, con el objetivo de mejorar la capacidad succionadora del
sistema, se propone combinar el Estudio 2 (variacidn de la longitud del slot de succién en
la direccion de la envergadura) con el Estudio 8 (modelado de la geometria interna del
eyector) con el fin de integrar un slot de succion que ocupe toda la envergadura (pues es
la opcién mas aerodindamica extraida del Estudio 2) a las distintas propuestas de geometria
de eyector definidas en el Estudio 8. Las geometrias simuladas, por tanto, son:

e la propuesta en el TFM [1], pero adaptandola a un slot de succidn ocupando
toda la envergadura de la seccién alar (Figura 110).

o el mejor redisefio obtenido del Estudio 8, también alargandolo a toda la
envergadura de la seccién alar (Figura 111).

e yelmejor disefio de eyector obtenido tras desarrollar el estudio paramétrico de
la Seccidn 5.9, alargandolo su s/ot de succidon a toda la envergadura de la seccién
alar (Figura 112).
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PN STAR-CCM +

Figura 110. Geometria propuesta en el TFM [1], adaptdndola a un slot de succién ocupando
toda la envergadura de la seccion alar

Y sTar-ccm+

e
x

Figura 111. Mejor redisefio obtenido en el Estudio 8, adaptdndola tal que ocupe toda la
envergadura de la seccion alar

BN sTaR-ccm+

X
St

Figura 112. Mejor geometria obtenida del estudio paramétrico de la Seccion 5.9, adaptdndola
a un slot de succion ocupando toda la envergadura de la seccion alar
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Los resultados de EA y ratio de arrastre obtenidos de este estudio son los siguientes.

35
30 EA (Perfil sin eyector, AoA = 7.5%) = 27.95

25

w 20

3 15

10

5

0

MNO toda la envergadura Toda la envergadura

= Mejor geometria obtenida en TFM [1] adaptandola a un slot de succién ocupando toda la envergadura (AoA=T7 5%)
= Mejor disefio obtenido del estudio paramétrico del Estudio 9, adaptindolo a un slot de succién o cupando toda la
envergadura (AoA=7.5%

u Mejor redisefio obtenido del Estudio 8, adaptandolo a un slot de succién ocupando fodala envergadura (ApA=7.5%)

Figura 113. Comparativa de EA para 3 disefios distintos de eyector con slot de succion extendiéndose a toda la
envergadura vs. no extendiéndose a toda la envergadura

NO toda la envergadura Toda la envergadura

Ratio de arrastre [-]
= = = = = =
ra w - w o =l

=
-

u Mejor geometria obtenida en TFM [1] adaptandola a un slot de succidn ocupando toda la envergadura (AcA=7 5%)
u Mejor disefio obtenido del estudio paramétrico del Estudio 9, adaptandolo a un slot de succidn ocupando toda la
envergadura (AoA=T7.5°)

= Mejor redisefio obtenido del Estudio 8, adaptandolo a un slot de succidn ocupando toda la envergadura (AoA=7.5%)

Figura 114. Comparativa de ratio de arrastre para 3 disefios distintos de eyector con slot de succion extendiéndose a
toda la envergadura vs. no extendiéndose a toda la envergadura

Las conclusiones extraidas de estos resultados son:

- Se observa que la EA de los disefios con succién adaptada a “Toda la envergadura”
es menor que el mismo disefio para un slot de succidn mas corto, a pesar de que en
el Estudio 2 se llegd a la conclusiéon de que era mas eficiente aerodindmicamente
succionar en toda la envergadura. Esto es porque no basta simplemente con que la
succidn ocurra a lo largo de toda la envergadura, sino que ademas el gasto trasegado
por el slot de succidn ha de ser lo suficientemente elevado como para que la capa
limite de todo el extradds sea succionada de manera adecuada. Esto se traduce en
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que no solo el slot de succién ha de extenderse a toda la envergadura, sino que el
eyector ha de tener una buena capacidad de succidén alo largo de toda la envergadura
también. Lo cual se aprecia en la Figura 114, pues la capacidad de succién (ratio de
arrastre) disminuye si se aumenta la envergadura.

Se puede apreciar que el eyector del “mejor rediseiio obtenido en el Estudio 8” es el
gue mejor capacidad de succidn tiene, ya que al extenderse a toda la envergadura,
el valor de su EA y de su ratio de arrastre es el que menos disminuye. Le sigue el
“mejor disefio obtenido del estudio paramétrico del Estudio 9”, cuya capacidad de
succidn del eyector por si mismo es mejor que la geometria propuesta en el TFM [1].

2. De estos resultados surge la necesidad de mejorar la capacidad de succion del
eyector interno que permita hacer viable la succién a lo largo de toda la envergadura.
Para ello, la soluciéon que se propone es afiadir mas eyectores que mejoren dicha
capacidad de succidn y asi se obtenga un mayor arrastre del flujo secundario a través
del slot de succién y una mayore EA. Los disefios que se proponen, por tanto, en este
estudios son los siguientes:

Figura 115. Disefio obtenido en el TFM [1] con multiples eyectores

et |

Figura 116. Mejor disefio de eyector conseguido en el Estudio 9 con multiples eyectores
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Figura 117. Comparacion de EA de los disefios propuestos con multiples
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2.5

Resultaria interesante estudiar, en estudios futuros, el nimero de eyectores éptimo
gue se podrian introducir en la seccién alar, asi como el gasto masico introducido en
cada uno de ellos, para asi poder conocer cdmo se comporta el sistema en ese
aspecto, ya que un numero muy elevado de eyectores generaria una potencia
consumida excesivamente grande, pero un pequeiio numero de ellos no
proporcionaria la capacidad de succidn necesaria para poder conseguir los valores de
gasto secundario arrastrado deseados succionando a lo largo de toda la envergadura,
por lo que habria que llegar a un trade-off entre ambas decisiones de disefio.

En ambos disefios, se ha establecido, al igual que en los casos anteriores, una presion
resultante de entrada a la tobera primaria de 3000 Pa.

Los resultados obtenidos siguiendo esta filosofia son los siguientes

—@— Perfil sin eyector 1.6

=
i

—@— Disefio TFM [1] con
multiples eyectores

=
N

—@— Mejor iteracion del
estudio paramétrico
con multiples eyectores

[EnY

L 4

o
fe))

eyectores

Ratio de arrastre [-]
o
0]

©
»

Mejor disefio obtenido del estudio

0.2 paramétrico, con multiples eyectores
0
5 7.5 10 12.5 15 0 2.5 5 7.5 10 12.5
Angulo de ataque [] Angulo de ataque []

eyectores propuestos con multiples eyectores

Se muestra que el mejor disefio es el obtenido del estudio paramétrico (Estudio 9)
con multiples eyectores para la mejora de la capacidad de una succién que se
extiende a lo largo de toda la envergadura, ya que tanto la eficiencia aerodindmica
como el ratio de arrastre, a lo largo de un rango de dngulos de ataque entre 0°y 15°,
son mayores.

RESUMEN DE RESULTADOS FINALES

Después de haber realizado estos diez estudios, se ha llegado a conocer mas
profundamente el comportamiento del flujo dentro del sistema succionador-eyector incrustado
dentro de la seccién alar. De cada estudio se ha podido sacar una serie de conclusiones y
aprendizajes que han llevado a la obtencién de la geometria final como combinacién de todos
estos conocimientos.

En primer lugar, del estudio 1, se obtuvo que para el Reynolds de operacion
seleccionado (Re = 60 000), lo mas eficiente es succionar en el 15 % de la cuerda de la seccion
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alar, pues asi es como se readhiere de una manera mas dptima la capa limite en el extradds,
retrasando el desprendimiento del flujo y la aparicidn de la LSB.

Del segundo estudio, se llegd a la conclusiéon de que el slot de succiéon (conducto
secundario) debia extenderse a lo largo de toda la envergadura de la seccion alar, de lo contrario
la capacidad de succidn de capa limite disminuia considerablemente.

Para saber qué caudal mdsico objetivo se debia alcanzar en el slot de succién para que
el sistema succionase correctamente, se ha realizado el tercer estudio. El cual resulta util para
analizar la capacidad de succién de flujo secundario.

De los estudios 4, 5y 6 se obtiene la informacion del comportamiento del flujo en la fase
de eyeccidn a través del difusor del borde de salida. Lo mas eficiente, en este caso, es eyectar lo
mas retrasado de la cuerda posible y a lo largo de toda la envergadura.

El estudio 7 pretende analizar los gastos madsicos objetivo en el slot de succién y en la
salida del eyector, imponiendo en dichas regiones varias condiciones de presién relativa a la
presion de referencia.

Por ultimo, en los estudios 8 y 9 se procede a la implementacidn de varias propuestas
de disefio siguiendo la filosofia de los estudios anteriores, con el fin de obtener una geometria
que optimice lo maximo posible las prestaciones aerodindmicas del sistema para el ahorro de
combustible y la reduccion de las emisiones contaminantes; y el ratio de arrastre para hacer el
sistema energéticamente viable y factible.

Y gracias al estudio 10 se puede mejorar la capacidad succionadora del mejor disefio de
eyector que se ha podido obtener gracias a los estudios previos.

De esta manera, la geometria final del sistema se puede ver en la Figura 119.

Figura 119. Geometria final del sistema succionador-eyector
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La geometria base de cada eyector es la mds 6ptima que se pudo conseguir en el estudio
8 (Figura 107), en el cual se hizo una propuesta de posibles disefios y se estudio las prestaciones
aerodinamicas que ofrecia. Cuenta con un slot de succion ubicado al 15% de la cuerda, tal y
como se dedujo en estudio 1, y que ese extiende a lo largo de toda la envergadura (conclusion
del estudio 2). Para ello, se han implementado 3 eyectores en vez de 1, para poder tener buena
capacidad de succién a lo largo de la envergadura al completo, ya que con un Unico eyector el
flujo primario acelerado en la tobera no es capaz de arrastrar el gasto mdsico secundario
necesario para succionar el flujo del extradds (estudio 3). En cuanto a las dimensiones de cada
region (tobera, cdmara de rarefaccidn, slot de succidn, mixer y difusor), se han implementado
de acuerdo al estudio 9, en el cual se buscé obtener el dimensionamiento mas éptimo de cada
region. Finalmente, se ha acortado el mixer lo maximo posible para darle espacio al difusor, en
el cual el flujo recupera la presién atmosférica que hay a la salida y se eyecta, aportando una
reduccion extra de resistencia aerodindmica (drag) y, por tanto, un aumento de eficiencia
aerodinamica.

El resumen de los resultados de EA y ratio de arrastre obtenidos se puede visualizar en
las siguientes figuras, donde se comparan todas las iteraciones de geometria interna de eyector
que se han realizado en este proyecto.

EA[-]

40
—@— Perfil sin eyector
®- - Mejor iteracién de TFM [1]
30 Redisefiol
—@— Redisefio2
20 Rediseiio3
—@— Diseilo TFM [1] con multiples eyectores
—@— Mejor iteracion del estudio paramétrico
10 con multiples eyectores

0 2.5 5 7.5 10 12.5 15 17.5 20
Angulo de ataque [?]

Figura 120. Comparacion de los resultados de EA obtenidos para las distintas iteraciones de disefio propuestas
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Figura 121. Comparacion de los resultados de ratio de arrastre obtenidos para las distintas iteraciones de disefio
propuestas

Claramente, se puede comprobar que, efectivamente, los resultados obtenidos para la
serie verde (“mejor iteracidn del estudio paramétrico con multiples eyectores”) son bastante
mejores que el perfil sin eyector y que el resto de disefios de eyector, tanto de EA como de ratio
de arrastre, sobretodo a altos dngulos de ataque, lo cual resultaba ser una zona critica por
aparecer el desprendimiento del flujo que provocaba el vertiginoso ascenso del CD vy, por
consiguiente, la disminucion de EA. Lo que se ha conseguido, por tanto, es, por un lado,
aumentar la eficiencia aerodinamica en la zona normal de vuelo de una aeronave convencional,
es decir, a bajos angulos de ataque; y, por otro lado, retrasar la entrada en pérdida y el
desprendimiento del flujo de la seccién alar.

Para completar la comparacién, se adjunta a continuacidén la Tabla 12 comparativa a
modo de resumen con todos los resultados recabados para las tres geometrias principales del
proyecto (la del perfil sin eyector, la mejor geometria propuesta en el TFM [1] de la cual nace el
este proyecto, y la geometria final a la que se ha logrado llegar en el presente TFG tras realizar
numerosos estudios de optimizacién y redisefio). En ella, hay que prestar especial interés a:

e las variaciones de EA (AEA) puesto que al final es el parametro que nos indica si esta
resultando rentable en términos aerodinamicos la optimizacién del sistema (una
mayor eficiencia aerodindmica provoca que las emisiones contaminantes se
reduzcan, que el consumo de combustible se reduzca, y que el rendimiento
propulsivo aumente).

e el ratio de arrastre por ser el parametro que nos indica si el sistema resulta
energéticamente rentable (un mayor ratio de arrastre indica que el gasto masico
secundario crece en relacién al primario y, por tanto, que la potencia suministrada
para soplar el flujo primario es menor que la que se genera por la succion del flujo
secundario en el slot de succion).
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e vy, por ultimo, a los ratios de presiones, puesto que nos indican el proceso de
expansion/compresion en el interior del eyector, lo cual es indicativo de que la
expansion/compresion se ha conseguido realizar, lo cual es vital para que el flujo
secundario sea arrastrado por el primario, y para que su eyeccién por el borde de
salida genere una reduccion extra de drag.

Todos estos parametros resultan satisfactorios con el disefio propuesto, por lo que se
puede concluir que se ha logrado optimizar el sistema hasta el punto de conseguir un sistema
succionador de capa limite aerodindmicamente eficiente.
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6. Estudio de viabilidad

En el presente capitulo, se realiza un estudio sobre la viabilidad de la implementacion
del sistema succionador-eyector en un ala. Para ello, interesa estudiar el balance energético, las
posibles aplicaciones reales en las que se podria utilizar, el impacto medioambiental que tendria,
y los beneficios e inconvenientes que supone su uso. También se propone una serie de
soluciones alternativas para cumplir la misma funcion.
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6.1. Prestaciones aerodinamicas vs. balance energético

En términos aerodinamicos, las mejoras de las prestaciones aerodindmicas logradas a lo
largo de este proyecto han sido debidas a la considerable reduccion del drag, lo cual ha hecho
aumentar en gran medida la EA de la seccidn alar en cuestion. En dicha reduccién de resistencia
al avance de la aeronave, han contribuido dos factores remarcables: por un lado, la succién de
flujo en el extradds de la seccion alar y, por el otro, aunque en menor medida, la eyeccion del
flujo por el borde de salida.

En términos energéticos, lo que determina la viabilidad es, principalmente, el aumento
del ratio de arrastre, es decir, la maximizacién del gasto masico secundario que es capaz de
succionarse del extradés de la seccidn alar para un determinado aporte externo de energia en
forma de flujo primario acelerado en una tobera.

En esta seccidn, por tanto, se pretende comparar las prestaciones aerodinamicas que
ofrece el uso del sistema succionador-eyector sobre el coste energético y de potencia que
implica su uso por el hecho de tener que llevar aire a presion a la entrada de la tobera primaria.
Pues no tendria sentido tener un sistema que succione capa limite, y cuyo objetivo es disminuir
el coste energético que supone sustentar la aeronave, si la inversién en energia que la planta
propulsiva debe hacer para que el eyector funcione va a suponer un coste mucho mayor que la
energia ahorrada por el sistema de ingestion de capa limite.

De esta manera, para realizar el estudio de viabilidad energética se ha llevado a cabo un
balance de potencias que intervienen en el sistema en cuestion. Esto se hace computando la
potencia que se ahorra por el hecho de aumentar la eficiencia aerodinamica (mediante la
succion de capa limite y la eyeccion del flujo) y a ello se le resta la potencia que se consume por
el hecho de inyectar aire a presidon a la tobera primaria (necesaria para hacer funcionar el
dispositivo succionador-eyector).

De manera analitica, esto se puede representar mediante la siguiente ecuacién [1]:

y—1

AD * U - j—b ﬂ-glﬂgc - 1 ¢ Cp ° T}rleyec

siendo

e AD = Dyage— Deyec s la reduccion del drag o resistencia aerodinamica de Ia
seccion alar con el sistema eyector en su interior (Deyec) con respecto al caso
base de seccidn alar sin eyector (Dyase) [1]-

e [ es la velocidad del flujo libre, la cual depende del nimero de Reynolds
impuesto [1].

e T, es la temperatura de remanso o de parada de alimentacién del conducto
primario, la cual se impone a través de la condicidon de contorno de Stagnation
Inlet [1].

® Ty €S la relacion de compresion entre el conducto primario y la presion
ambiente [1].

® 7,y €5 el caudal masico que trasiega la tobera (conducto primario) en el cual
se invierte energia [1].

90



Estudio de viabilidad

e () eselcalor especifico a presion constante [1].

e yes el coeficiente de dilatacion adiabatica [1].

de esta manera, el primer término de la ecuacidon corresponde a la reduccién de
potencia debida a la mejora aerodindmica derivada del uso del eyector, y el segundo a la
potencia isentrépica necesaria para poder inyectar flujo a presién al ciclo de succién-eyeccién.
Dado que no se tiene una idea sobre la magnitud de este valor, ya que Unicamente se tiene un
sistema aerodindmico y no puede expresarse el balance de potencia referido a un indice de
ahorro de energia a proceso propulsivo, se procede adimensionalizando el balance de potencia
con la potencia consumida por el sistema base sin la inclusidn del eyector, como puede verse en
la ecuacion indicada a continuacién [1].

AD U — TO We@]e(‘, —1] - Cp ' 'The,yec

A este parametro se le denominara Balance de Potencia Adimensional (BPA), y para que
el sistema resulte energéticamente viable dicho pardmetro ha de ser positivo, de manera que
cuanto mas positivo sea, mas cerca estara el sistema de ser energéticamente viable, pues la
energia que se ahorrara debido a la eficiencia aerodindmica conseguida por el uso del sistema
compensara la energia consumida en inyectar aire a presion en la tobera primaria.

Los resultados obtenidos para el balance de potencia del disefio final (Figura 107), es
decir, el que se ha demostrado ser el mas éptimo estudiado a lo largo de todo el presente TFG,
se presenta en la siguiente figura:

12.000
—4&— Mejor iteracién de TFM [1]
10.000
8.000 —@— Mejor iteracion del estudio paramétrico, con multiples
eyectores
6.000 — Balance de potencia nulo (perfil sin eyector)
= 4.000
=
o 2.000
0.000
2 4 4’_—6/?8 10 12 14 16
-2.000 & ——
-4.000 ¢ =— —_——
-6.000

Angulo de ataque [°]

Figura 122. Comparacion del balance de potencias del mejor disefio conseguido en el presente proyecto vs. el mejor
disefio conseguido en el TFM [1] del cual partia este TFG

En la Figura 122, se puede observar que el mejor disefio obtenido en el presente TFG
(serie verde) proporciona un balance de potencia mas favorable que el disefio propuesto en el
TFM [1] del cual partia este TFG. En rojo se muestra el balance de potencia nulo, es decir, en el
caso de que ni se suministrase potencia extra para alimentar el eyector ni se consiguiese mejora
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alguna de EA. En el momento en el que el balance de potencia de cualquier sistema es positivo,
es decir, sobrepasa la linea roja, se puede considerar que dicho sistema es energéticamente
viable, pues la energia que se ahorra debido a la mejora aerodindmica supera a la energia
consumida para alimentar el eyector. Esto ocurre a partir de 8° de angulo de ataque, dngulo a
partir del cual el sistema en cuestidn resultaria rentable. Esto se debe a que a bajos angulos de
ataque, pese a que el sistema es aerodinamicamente mejor, dicha mejora de EA es poca, por lo
gue el consumo energético supera a dicha mejora. Sin embargo, a altos valores de a, las mejoras
aerodinamicas crecen sustancialmente, por lo que ahi si compensa utilizar el sistema.

En la siguiente Figura 123, se representan los resultados de balance de potencia para el
resto de disefios propuestos. Se puede apreciar como el balance de potencia en todos los casos
es negativo y con un valor absoluto muy alejado de cero. Esto significa que estos disefios no son
para nada viables energéticamente, pues la energia consumida es muy superior a la energia
ahorrada debido a la mejora aerodinamica. Esto ya se dedujo en el Estudio 8 porque la
excesivamente grande seccion de entrada del conducto primario en estos disefios ya indicaba
que el caudal masico era excesivamente grande y, por tanto, la potencia que se hace necesaria
suministrar al sistema es desorbitada. En conclusidon, estos cuatro disefios no resultan
energéticamente viables.

Angulo de ataque [°]
0 2 4 6 8 10 12 14 16
-700.000

7

-750.000

-800.000

BPA [-]

-850.000
-900.000

-950.000

Redisefio 1 Redisefio 2 Redisefio 3 === Mejor iteracion de TFM [1], con multiples eyectores

Figura 123. Comparacion del balance de potencias para el Redisefio 1 vs. Redisefio 2 vs. Redisefo 3 vs. Mejor
iteracion del TFM [1] con multiples eyectores

Se puede concluir de todo este estudio, por tanto, que el disefo final propuesto en el
presente proyecto resulta rentable energéticamente a partir de los 8° de angulo de ataque. Esta
conclusién permitiria enforcar el uso del sistema a aplicaciones de dispositivos
hipersustentadores, mas allad que a aplicarse a vuelos en crucero a bajos angulos de ataque, lo
cual, por el momento, no resulta rentable energéticamente, aunque si aerodindmicamente.

6.2. Aplicaciones del sistema

En estos ultimos afios, con el incremento de la huella de carbono y la creciente emision
de gases contaminantes (CO, y NOy), en el sector aerondutico existe la preocupacion de
desarrollar aeronaves aerodindmica y energéticamente mds eficientes con el fin de conseguir
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mayores prestaciones aerodinamicas y propulsivas con una menor cantidad de energia y
combustible. Para este fin, se estan desarrollando novedosos sistemas de ingestion de capa
limite, generalmente mediante 2 filosofias: succion y soplado. Una de las aplicaciones mas
interesantes de este proyecto es, por tanto, la mejora aerodinamica en vuelo de crucero por ser
una fase del vuelo en la que las condiciones del campo fluido se mantienen bastante constantes
y resulta interesante volar con la mayor eficiencia, ademas de por ser la fase mds larga del vuelo.

Sobre todo, el sistema que en este proyecto se desarrolla estd enfocado en aplicarse a
pequefias aeronaves y RPAS (Remotely Piloted Aircraft System), debido a que su vuelo a bajo
numero de Reynolds permite la posibilidad de mejorar su comportamiento mediante la
readherencia de la capa limite. Si los angulos de ataque son muy altos o el nimero de Reynolds
muy elevado, la ranura de succién de capa limite ubicada en el extradds quedaria inutilizada
debido a la induccidn de presiones demasiado reducidas sobre el extradds del perfil, reduciendo,
hasta quedar inutilizada, la ranura de succién de capa limite.

Otra aplicacion interesante del sistema en cuestion es su uso como dispositivo
hipersustentador, es decir, para retrasar la entrada en pérdida y mejorar el comportamiento
aerodinamico a altos angulos de ataque, donde el desprendimiento del flujo genera un excesivo
arrastre aerodinamico.

6.3. Soluciones alternativas parar la mejora aerodinamica de alas

De acuerdo con la distincién de aplicaciones hecha en la seccién anterior, se pueden
distinguir dos tipos de soluciones alternativas: por un lado, técnicas o dispositivos de ingestion
de capa limite y, por otro lado, dispositivos hipersustentadores.

El primer campo tiene como inconveniente principal que casi siempre requieren de un
alto suministro de potencia para succionar o eyectar flujo, lo cual, como se ha demostrado, es
dificil de conseguir hacerlo rentable. Es por ello que, en muchas ocasiones, se utilizan otros
sistemas del avion, como los motores o turbinas, para cumplir tal funcidn, tal y como se puede
apreciar en la Figura 124, donde los motores se ubican en la parte trasera del fuselaje integrado
con el fin de succionar la capa limite de la parte superior del mismo, readheriéndola para
laminarizar el flujo.

-y

r:.A.‘L" _A‘ﬂé :s "

Figura 124. Concepto de motores colocados en la parte de atrds de un fuselaje
integrado con el fin de absorber la capa limite del fuselaje [15]
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En esta linea innovadora, también se estd desarrollando el denominado “fuselaje
propulsor” (Figura 125), cuyo fin es aumentar, por un lado, la eficiencia propulsora distribuyendo
la potencia propulsora proveniente de un solo motor a uno o dos turbofans y, por otro lado, la
eficiencia aerodindmica mediante la absorcidn de la capa limite, que genera el fuselaje del avidn,
através de un fanintegrado en la parte trasera del fuselaje. La capa limite es usada para producir
empuje y hacerlo circular hacia atras donde se interactia con la turbulencia viscosa que este
genera (Figura 126). Lo que trata de hacer esta ingestidon de capa limite es intentar disminuir la
resistencia al avance del avion aumentando la eficiencia de los motores. [15]

DRE DR

JFuselage Fan": — || Planetary gear system:
» Single rotating fan design : » Reduction ratio 5:1

» Fan diameter approx. 4 m » Drive-shaft (Gas turbine) ‘

» Inlet duct height ca. 0.5 m » 4 Planetary wheels
» Fibre composite materials » Ring gear (Fuselage Fan)

[

N7

y ~ ~
y

<
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Figura 125. Filosofia de “fuselaje propulsor” mediante succion de capa limite para mejorar eficiencia
aerodindmica y propulsora [15]
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Figura 126. Comportamiento de la capa limite en aeronave con “fuselaje propulsor” [15]

En segundo lugar, el sistema podria actuar como dispositivo hipersustentador, aunque
habria que conseguir que se mejore mucho mas la eficiencia aerodindmica a mayores angulos
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de ataque. Un dispositivo hipersustentador es un ingenio aerodindamico disefiado para aumentar
la sustentacidn en determinadas fases del vuelo de una aeronave. Su fin es aumentar la cuerda
aerodinamica y la curvatura del perfil alar, modificando la geometria del perfil de tal modo que
la velocidad de entrada en pérdida durante fases concretas del vuelo, como el aterrizaje o el
despegue, se reduzca de modo significativo, permitiendo un vuelo mas lento que el de crucero.
El dispositivo se inactiva replegandose de uno u otro modo durante el vuelo normal de crucero.
De este modo permite al avidon volar a velocidades mas bajas en las fases de despegue, ascenso
inicial, aproximacién y aterrizaje, aumentando su coeficiente de sustentacién. [17]

Los dispositivos hipersustentadores se pueden dividir en dos tipos principales:

e Pasivos: son dispositivos que modifican la geometria del ala, ya sea aumentando
su curvatura, su superficie, o bien generando huecos para controlar el flujo.

- Flaps: Situado en el borde de salida del ala. Incrementa el coeficiente de
sustentacion del ala mediante el aumento de superficie o el aumento del
coeficiente de sustentaciéon del perfil, entrando en accion en momentos
adecuados, cuando se vuela a velocidades inferiores a aquellas para las
cuales se ha disefiado el ala, replegdndose posteriormente y quedando

inactivo. [17]
e, .

Flap sencillo

C—E‘a C _\_r -
Flap zap \

C e

Flap ranurado

i iy ol

Flap de intrados

— —~
Flap Fowler \

C>.g .

Flap Krueger

Figura 127. Tipos de flaps [18]

- Slats: Situados en el borde de ataque del ala, son dispositivos méviles que
crean una ranura entre el borde de ataque del ala y el resto del plano. A
medida que el dangulo de ataque aumenta, el aire de alta presidn situado en
la zona inferior del ala trata de llegar a la parte superior del ala, dando
energia de esta manera al aire en la parte superior y por tanto aumentando
el maximo angulo de ataque que el avidn puede alcanzar. Es un mecanismo
de soplado que aporta cantidad de movimiento a la capa limite ayudando
a vencer el gradiente adverso de presiones; asi se retrasa el
desprendimiento de la corriente con respecto al aumento del dngulo de
ataque. [17]
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e Activos: son dispositivos que requieren una aplicacidon activa de energia
directamente al fluido.

- Flap soplado: El aire sangrado del compresory a presidn pasa, gracias a una
serie de conductos, a la ranura de los flaps para inyectarlo y aumentar la
energia cinética del aire y generar gradientes favorables que evitan el
desprendimiento de la capa limite. Los dispositivos hipersustentadores
activos son mucho mas eficaces que los pasivos, teniendo como
contraprestacion que el sangrado de aire de los motores hace que la
potencia que estos generan también sea menor. [17]

- Rodillo de borde de ataque: Consiste en un cilindro que gira sobre su eje en
sentido horario, lo que permite acelerar de forma artificial el aire que va
por arriba y desacelerar el aire que pasa por intradds. Al aumentar la
diferencia de velocidades da como consecuencia un importante aumento
en la sustentacién aportada al ala. [17]

6.4. Beneficios e inconvenientes del uso del sistema

Si se hace un balance entre las ventajas e inconvenientes que presenta el uso del sistema
gue aqui se desarrolla, se puede decidir si interesa o no utilizarlo en una determinada aplicacion
o situacion.

En primer lugar, presenta los beneficios principales de que mejora el rendimiento
propulsivo y aerodinamico, mediante la succidon de capa limite, por un lado, y la eyeccién del
flujo a través del borde de salida, por el otro. Esto permite ahorrar coste en combustible y
espacio para almacenarlo, mejorar el rango de la aeronave y, sobre todo, reducir las emisiones
contaminantes. También, si se usa como dispositivo hipersustentador, permitiria aumentar el
rango de angulos de ataque a los que la aeronave es capaz de volar, retrasando la entrada en
pérdida.

Sin embargo, a dia de hoy, a falta de seguir trabajando en los “trabajos futuros”, este
sistema no resulta rentable para todos los angulos de ataque (Figura 122) en términos de
consumo de potencia, ya que la potencia ahorrada debido a la mejora aerodindamica y propulsiva
es menor que la potencia requerida para hacer funcionar el sistema. Ademds, también presenta
el inconveniente de que el hecho de meterlo en el interior del ala reduciria su capacidad de
almacenar combustible en ellas. También se complicaria y encareceria su fabricacién y su
mantenimiento, y empeoraria estructuralmente el ala por el hecho de tener que modificar la
ubicacién de costillas, largueros y larguerillos para ubicar el dispositivo eyector-succionador.

En conclusidn, seguln el tipo de aplicacidon que se le desee dar, el presupuesto econdmico
del que se disponga y el interés de obtener mayor eficiencia aerodinamica y propulsiva, habra
que estudiar si realmente resulta rentable o no el uso del sistema, a falta de mejorar el disefio
en trabajos futuros para intentar que las mejoras aerodinamica y propulsiva lleguen a superar
el alto consumo de potencia que se requiere para operar el dispositivo, y asi poder llegar a tener
un sistema viable, factible y rentable.
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7.Trabajos futuros y
estudios paralelos

TRABAJOS FUTUROS

El proyecto presentado a lo largo de este informe es la continuacion a una serie de
proyectos y estudios previos, mencionados en la Seccion 1.1. Antecedentes, en la linea de
investigacion seguida por el Departamento de Motores Térmicos de la Universidad Politécnica
de Valencia que tiene como fin ultimo obtener un sistema succionador de capa limite que
realmente mejore considerablemente las prestaciones aerodindmicas de un ala a bajo numero
de Reynolds. Si bien es cierto que en el presente proyecto se ha logrado mejorar hasta en un
15% el rendimiento aerodinamico del disefio propuesto en [1], aun queda mucho por hacer
hasta conseguir una mejora de al menos un 50% para todos los angulos de ataque vy,
principalmente para dngulos de ataque mayores a los 7-8 grados, momento en el cual el perfil
S$7003 desprende y decae considerablemente su eficiencia aerodinamica.

Por ello, algunas de las posibles tareas propuestas y objetivos a perseguir para continuar
con esta linea de estudio en el futuro serian:

e Mejorar el ratio de arrastre del eyector para poder lograr una mayor succién de
flujo secundario con una menor potencia (un menor gasto primario)
suministrada, ello implica una mejora considerable de la capacidad de succion
del eyector.

e Mejorar el modelado de la geometria interna mediante radios de acuerdo;
mediante la optimizacidon de la geometria de la zona en la que se encuentran
ambos flujos (primario y secundario) por haberse demostrado crucial en el
comportamiento del flujo y, por tanto, el rendimiento del eyector; o mediante
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cualquier otro tipo de modificacion geométrica o dimensiones, con el fin de
reducir las burbujas de recirculacidn en el interior del eyector y asi optimizar su
funcionamiento.

e Una vez se haya conseguido un sistema energéticamente viable vy
aerodinamicamente eficiente, trasladar dicho estudio a nimeros de Reynolds
mayores aplicados a aeronaves mas grandes.

e Conseguir que el sistema sea energética y econdmicamente viable para la
posible futura integracion del éste en modelos reales de UAVs y aviones
pequefios de forma experimental.

e Experimentar y validar estas simulaciones y estos estudios en tunel de viento.

ESTUDIOS PARALELOS A ESTE TFG

Ademas de eso, paralelamente a la realizacion del presente TFG, se ha realizado el TFM
Control de capa limite sobre alas a bajo nimero de Reynolds mediante bombas eyectoras [14]
por Rawya Khorta El Graini, con quien se ha trabajado de manera conjunta intercambiando
informacién y perspectivas de manera sinérgica. Dicho TFM también forma parte de la linea de
investigacion llevada a cabo por el Instituto de Motores Térmicos (CMT) de la Universidad
Politécnica de Valencia para la obtencidn de un sistema succionador de capa limite que mejore
de manera considerable las prestaciones aerodinamicas de un ala a bajo numero de Reynolds.
Dicho TFM tiene como principal objetivo la validacion de los resultados numéricos del modelo
en CFD mediante un ensayo experimental en banco de ensayo de la Ultima geometria propuesta
en el TFM [1] por Eduardo Masia Palacios, adaptandose dicha geometria mediante la extrusion
de los espesores de las paredes, la readaptacidn de las dimensiones y la modificacion de ciertos
elementos de la geometria para poder hacer realizable su fabricacion mediante impresién 3D.

De esta manera, el disefio adaptado al que se ha llegado en el TFM mencionado se puede
visualizar en la Figura 128.

Figura 128. Diseiio final propuesto en el TFM [14] para su futura fabricacion mediante impresion 3D

98



Trabajos futuros y estudios paralelos

4

> 4

Figura 129. Geometria del eyector lista para ser impresa en 3D

Numéricamente, mediante CFD, se ha comprobado fehacientemente que el modelo
funciona correctamente, ya que es capaz de succionar el flujo secundario del extradds mediante
la aceleracion del flujo primario en la tobera y la consiguiente depresién generada a la salida de
la tobera.

Velocity (m/s)

Figura 130. Validacion en CFD de la modificacion de geometria de [14] para poder imprimirse en 3D

En las siguientes figuras se muestra las fases en las que se ha seccionado el eyector para
adaptarlo a la bandeja de impresién y a la implantacién en el banco de ensayos:

Figura 131. Secciones en las que se ha dividido la fabricacion mediante impresion 3D del eyector
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Figura 132. Proceso de fabricacion del eyector mediante impresion 3D

Una vez fabricado, el siguiente paso es ensayarlo. Para el proceso de ensayo, en primera
instancia, se ha decidido fabricar unicamente el eyector, a escala 5:1, sin el perfil aerodinamico,
para poder caracterizar el campo de velocidades y el ratio de arrastre. En el futura, dicho eyector
se integrard dentro de la seccion alar.

Los ensayos se llevan a cabo en el banco de flujo ubicado en el Edificio 8P de la
Universidad Politécnica de Valencia, perteneciente al CMT, y las medidas se efectuaran con el
sistema PIV.

La técnica de PIV (Velocimetria de Imagen de Particulas) es un método dptico de
visualizacion de flujo utilizado en educacidon e investigacién, cuyo objetivo es obtener
mediciones de velocidad instantdneas y otras propiedades relacionadas en fluidos.

Figura 133. Ensayo del eyector por PIV

Esta técnica no es intrusiva, lo cual permite realizar mediciones sin perturbar el flujo. Se
basa en determinar sobre la base de dos imdagenes capturadas en un intervalo de tiempo
conocido, el desplazamiento de las particulas que son sembradas en el flujo. Esto se puede hacer
debido a que cuando el fluido se siembra con particulas trazadoras suficientemente pequefias,
éstas consiguen seguir fielmente la dindmica del flujo (el grado en que las particulas siguen
fielmente el flujo se representa mediante el nimero de Stokes). El fluido con particulas
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arrastradas se ilumina para que las particulas sean visibles. EIl movimiento de las particulas de
siembra se utiliza para calcular la velocidad y la direccion (el campo de velocidad) del flujo que
se esta estudiando. [15]

Figura 134. Equipo para ensayo del eyector mediante PIV

Para el banco de ensayos, se ha adaptado la entrada del primario mediante una brida al
conducto del banco de flujo:

Figura 135. Adaptacion del eyector a la toma de presion del banco de ensayos

Finalmente, el eyector implantado en el banco de flujo queda tal que asi:

Figura 136. Implantacion del eyector en el banco de flujo
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8. Conclusiones

En el presente proyecto se ha llevado a cabo la implementacion y optimizacidén de un
disefio de sistema succionador de capa limite, asi como un amplio estudio aerodindmico
alrededor de éste por medio del método de Mecanica de Fluidos Computacional (CFD), tanto
desde un punto de vista teérico mediante una revisién bibliografica, como desde un punto de
vista practico mediante el desarrollo de simulaciones fluidodindmicas en el software comercial
Star-CCM+ de Siemens.

A lo largo de este informe, se han ido presentando los distintos estudios realizados, asi
como las principales conclusiones a las que se ha llegado en cada uno. Lo que en esta seccidn se
pretende es sintetizar, por tanto, no solo las conclusiones técnicas de cada estudio
cuantitativamente, sino también las conclusiones conceptuales a las que se han llegado y de las
cuales se ha aprendido para, en trabajos futuros, poder partir de dicho aprendizaje para seguir
optimizando el sistema succionador de capa limite.

En cuanto a las conclusiones conceptuales del proyecto, se puede comentar que el
proyecto comenzo con la busqueda bibliografica de informacién y documentacién sobre el tema
a tratar, en la cual se ahondo en la formacién de la LSB (Laminar Separation Buble), asi como en
el desprendimiento de la capa limite, fendmeno critico a la hora de conseguir mejorar la
eficiencia aerodinamica, sobre todo en regimenes de vuelo a bajo nimero de Reynolds (los
efectos viscosos del flujo cobran gran importancia).

De esta manera, se propuso como objetivo principal el desarrollo de un disefio de
sistema succionador de capa limite mediante un eyector interno a la seccion alar que fuera capaz
de succionar el flujo del extradds del ala para poder readherir la capa limite, que se habia
desprendido a causa de los efectos viscosos propios, sobre todo, a elevados dngulos de ataque.

Después de haberse llevado a cabo distintos estudios con el fin de conocer mas a fondo
el comportamiento del flujo de manera tridimensional, se han conseguido resultados,
conclusiones y aprendizajes que han resultado ser utiles y satisfactorios para cumplir con los
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objetivos que se propusieron a la hora de plantear dicho proyecto, siguiendo la linea de estudio
propuesta por el Instituto de Motores Térmicos (CMT) de la Universidad Politécnica de Valencia
(UPV), a la cual han contribuido otros TFGs y TFMs de los cuales ha partido el TFG que aqui se
presenta.

De cada uno de los estudios realizados, desarrollados todos ellos mediante simulaciones
fluidodinamicas con el software Star-CCM+, con el fin de conocer cdmo se comporta el flujo
dentro del eyector y, asi, poder llegar a una geometria que mejore las prestaciones
aerodinamicas de la seccidn alar en estudio mediante la succidn de capa limite en el extradds y
la posterior eyeccién de flujo por el borde de salida, se ha llegado a las siguientes conclusiones:

e En el primer estudio (Seccién 5.1.), sobre la variacién de la posicién del slot de
succidn a lo largo de la cuerda, se llega a la conclusion de que, para un vuelo en
régimen laminar a un numero de Reynolds de 60 000, el slot de succiéon debe
ubicarse al 15% de la cuerda, puesto que de esta manera se reduce la burbuja de
recirculacién del flujo debido a la mayor succién de la capa limite en el extradds.

e Del segundo estudio (Seccion 5.2.), sobre la variacion de la longitud del slot de
succion a lo largo de la envergadura de la seccion alar, se obtiene que la manera
mas eficiente de operar es succionar flujo en el extradds a lo largo de toda la
envergadura, de lo contrario en el flujo se generan muchas perturbaciones y no
fluye de manera suave y laminar, lo cual no permite la completa readherencia de la
capa limite a la superficie alar.

e Eltercerestudio (Seccion 5.3.), en el cual se lanzan varios casos a distintas presiones
de succidén con una condicion de contorno de Pressure Outlet, muestra la clara
evidencia de que, a mayor presion de succidn, mayor es el efecto de mejora
aerodindmica, aunque mas dificil es de conseguir un disefio de eyector capaz de
succionar tanto gasto masico. Por lo que habria que perseguir una geometria
interna de eyector que permita un gasto masico secundario tan grande como sea
posible.

e Con larealizacién de los estudios 4 (sobre la variaciéon de la posicidn de eyeccién a
lo largo de la cuerda) (Seccidon 5.4.) y 5 (sobre la variacion de la longitud de eyeccion
a lo largo de la envergadura) (Seccion 5.5.), se llega a la conclusién de que, para
mejorar la eficiencia aerodinamica, lo que interesa mas es eyectar lo mas atras
posible en la direccion de la cuerda, y a lo largo de toda la envergadura del ala.

e Mientras que en el estudio 6 (Seccion 5.6.) se realiza una variacion de la condicién
de presidén de eyeccion a la salida del borde de salida mediante la condicién de
contorno de Stagnation Inlet, observandose que, pese a que una mayor presion de
eyeccidon genera una mejora aerodindmica, como es obvio, su influencia es
demasiado pequefia como para que merezca la pena seguir esa linea de mejora de
la eyeccidn. En vez de eso, sale mads a cuenta centrarse en optimizar la succidn, por
ser mas influyente en la mejora aerodinamica.

e En el séptimo estudio (Seccion 5.7.) se combinan los efectos de la succion y la
eyeccion para averiguar como afectan de manera conjunta a las prestaciones
aerodindmicas del ala.
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e Finalmente, en los estudios 8 y 9 (Seccion 5.8. y Seccion 5.9. respectivamente) se
lleva a cabo el modelado geométrico propiamente dicho, puesto que se proponen
distintas geometrias interesantes en base a las conclusiones extraidas de los
estudios anteriores y se realiza también un estudio paramétrico o de sensibilidad
de los parametros que resultan ser mas determinantes en el disefio de la geometria
interna del eyector.

e Ydelestudio 10, se ha podido mejorar la capacidad de succién de la mejor iteracion
de eyector con el fin de lograr succionar a lo largo de toda la envergadura, sin
perder prestaciones succionadoras, hasta llegar a la obtencidn de una geometria
Optima en cuanto a eficiencia aerodindmica y ratio de arrastre.

Gracias a las conclusiones de cada estudio, se ha podido llegar a conocer el
comportamiento del flujo dentro del eyector, y asi se ha logrado conseguir una geometria que
mejora notablemente las prestaciones aerodinamicas de la seccidn alar en cuestién, asi como el
ratio de arrastre, los cuales eran los principales objetivos.

En cuanto a las consecuencias mas técnicas del proyecto, de manera general, se ha
podido comprobar, en primer lugar, la importancia de un buen disefio interno de eyector que
posibilite un comportamiento dptimo del flujo, el cual puede mejorar o empeorar con pequeiias
variaciones de disefio. En segundo lugar, se ha evidenciado la relevancia del gasto masico
trasegado por el conducto secundario (tobera convergente) para determinar las prestaciones
aerodinamicas de la seccién alar, habiéndose logrado mejoras en la eficiencia aerodindmica de
hasta el 20 % sobre la seccién alar sin eyector. También se ha comparado la aportacion a dicha
mejora aerodindmica de la succidon y de la eyeccidn, tanto de manera conjunta como por
separado, siendo mas determinante e influyente la succién en el extradds que la eyeccién.

En cuanto al proceso de modelado de un caso de Mecdnica de Fluidos Computacional,
también se ha de remarcar el notable aprendizaje y conocimiento adquirido sobre este campo.
Se ha visto la importancia, sobre todo, de configurar de manera correcta los casos CFD para que
el modelo (simulacién) se asemeje lo maximo posible a la realidad, ahi es, pues, donde radica el
principal interés del CFD. Ademads, se ha aprendido bastante sobre el mallado, demostrandose
crucial la independencia de malla en la precision de los resultados.

Por ultimo, también se ha desarrollado de manera satisfactoria el estudio de viabilidad,
en cuanto a balance energético y prestaciones aerodinamicas, llegdndose a la conclusién de que,
las mejoras energéticas obtenidas con respecto al disefio propuesto en el TFM [1] son claras. Sin
embargo, aln se debe mejorar, por ello, en el Capitulo 7. Trabajos futuros y estudios paralelos,
se recalca la importancia de seguir trabajando en esta linea de investigacion con el fin de hacer
energéticamente mas rentable dicho sistema.

En conclusidn, se puede confirmar, por una parte, que se han cumplido con éxito todos
los objetivos planteados al principio de esta memoriay, por otro lado, que este proyecto ha sido
muy enriquecedor para el aprendizaje del alumno en los campos de la aerodinamica interna y
externa, en el modelado y familiarizacién con los estudios fluidodinamicos mediante CFD vy,
finalmente, en el aprendizaje del software Star-CCM.
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1. Presupuesto

Siempre, para el desarrollo de cualquier proyecto, es necesario presupuestar el coste
estimado que va a costar su realizacion. En este capitulo, se va a calcular y a resumir el desglose
final de costes en términos de: coste del personal participante en dicho proyecto, coste de los
equipos informaticos utilizados, coste de las licencias informaticas, coste eléctrico, entre otros.
Todas estas contribuciones se promediaran de acuerdo con un determinado nimero de horasy
valor econdmico por hora.
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1.1. Desglose de costes

RECURSOS HUMANOS Y SEGURIDAD SOCIAL

En primer lugar, cabe mencionar el salario de los 2 profesores contratados doctores,
pertenecientes al Instituto de Motores Térmicos (CMT) de la UPV, que han tutorizado al alumno
durante la realizacion del proyecto, cuya atribucion salarial es de 15.13 €/h segun el Portal de
Transparencia de la Universidad Politécnica de Valencia. A ello, hay que sumarle el coste de la
Seguridad Social, cuyo valor es del 31.4% sobre dicha cuantia, es decir, 5.74 €/h. Teniendo en
cuenta que su participacion en este proyecto ha sido de alrededor de unos 8 meses, con una
dedicacién de 1 h a la semana, sale una totalidad de 32 h dedicadas al proyecto, lo cual implica
un total de 1 335.68 € entre ambos profesores.

Por otro lado, también han participado 2 ayudantes de Investigacion PhD que han
colaborado en el presente proyecto, los cuales pertenecen también al Instituto de Motores
Térmicos (CMT) de la UPV. Su atribucidn salarial es de 9.88 €/h mas el 25.5% a pagar a la
Seguridad Social, es decir, 2.51 €/h. Teniendo en cuenta que su participacién en el proyecto ha
sido de alrededor de unos 8 meses, con una dedicacién de 2 h a la semana, sale una totalidad
de 64 h dedicadas al proyecto, lo cual implica una atribucién de 1 585.92 € entre ambos
doctorandos.

Finalmente, es necesario indicar el coste del alumno autor del proyecto, cuya
remuneracidon segun el salario base de un ingeniero de grado en practicas es de 5.29€/h.
Teniendo en cuenta que la dedicacidn al proyecto ha sido de unas 10 horas a la semana durante
40 semanas, sale un total de 2 116 €. A ello, hay que afiadirle el gasto de la Seguridad Social
equivalente al 25.5%, es decir, 1.34€/h.

RECURSOS MATERIALES

En cuanto a recursos materiales, se debe incluir el ordenador portatil personal del
alumno con el que se ha realizado el proyecto integro (salvo el célculo de los casos CFD que se
han resuelto en el servidor de RIGEL), cuyo coste es de alrededor de unos 1200 € por ser un
PORTATIL ASUS ROG STRIX G512LV con 16 GB RAM, 4 nlicleos y tarjeta grafica GeForce NVIDIA
GTX. A ello hay que restarle la amortizacion del equipo a lo largo de estos 8 meses de proyecto.
De manera que el ordenador lleva una vida util de 2 afios, de los cuales 8 meses se han dedicado
a la realizacion de este proyecto, por lo que el coste del coste amortizado es de 400 €.

LICENCIAS INFORMATICAS

Hay que anadir también las licencias informaticas de software adquiridas por la
Universidad Politécnica de Valencia para el entorno CD-Adapco Star-CCM+, cuyo coste por hora
de licencia es de 1€, habiéndose empleado 5 500 h. Por tanto, este coste asciende a 5 500 €.

También se debe considerar la licencia de Microsoft Office (Word, Excel, Power Point...),
que asciende a 169 € al afio para la Universidad Politécnica de Valencia.
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RECURSOS INFORMATICOS

Finalmente, el coste econdmico que supone operar el cldster de cdlculo cientifico de
RIGEL, el cual supone un gasto de 0.16 € por hora de célculo de media (suponiendo 16 nucleos
y 64 GB de RAM), variable ligeramente en funcidn de los tipos de nodos que se utilicen. Teniendo
en cuenta que las horas de calculo han sido aproximadamente las mismas que las horas de
licencia de Star-CCM+, el tiempo de operacién de RIGEL asciende a 5 500 h, y la cuantia
econdmica ligada a esto, por tanto, es de 880 €.

COSTE DE ELECTRICIDAD

Para el calculo del consumo eléctrico, se asume un coste de 0.15 €/kW de electricidad
como precio base, al cual hay que anadirle la cuantia de impuestos equivalente al 5.113 %, es
decir, 0.0076 €/kW. Teniéndose en cuenta que el ordenador consume 230 W/h y se ha usado
aproximadamente 500 h, eso da un total de 18.124 € de electricidad, es decir, el coste por hora
de uso es de 0.0362 €/h.

OTROS COSTES

e |VA.:

El coste por el Impuesto sobre el Valor Afiadido (I.V.A.) corresponde al 21 % del total de los
costes, ya que en los costes anteriores no se habfa tenido en consideracidn. Este asciende a
2 633.54¢€.

e Beneficio comercial:

El beneficio comercial que se le podria obtener al proyecto, tomando como referencia el
beneficio comercial general de un proyecto ingenieril estandar, es del 5%, es decir, 758.71¢€.

1.2. Resumen del coste total

Sintetizando el desglose de costes mencionado en la seccidn anterior, el resumen del
coste global se puede visualizar en la Tabla 13, en la cual se incluye:

- tiempo empleado para cada coste, en horas (h)
- coste por hora, en euros por hora empleada (€/h)

- importe total en euros (€) de cada coste como producto del tiempo empleado (h)
por el coste por hora (€/h).
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RECURSO TIEMPO (h) COSTE (€/h) IMPORTE (€)
RECURSOS HUMANOS
2 profesores doctores 32 15.13 968.32
Costes Seguridad Social 32 5.74 367.36
2 doctorandos 64 9.88 1264.64
Costes Seguridad Social 64 2.51 321.28
Ingeniero de grado en practicas 400 5.29 2116
Costes Seguridad Social 400 1.34 536

RECURSOS MATERIALES

Ordenador portatil personal - - 1200

Amortizacion - - - 800

LICENCIAS INFORMATICAS

Licencia Star-CCM+ 5500 1 5500

Licencia Microsoft Office - - 169

RECURSOS INFORMATICOS

Célculo en RIGEL 5500 0.16 880

CONSUMO ELECTRICO

Gasto de electricidad 500 0.0362 18.1

OTROS COSTES

I.V.A. - - 2633.54

Beneficio comercial - - 758.71
TOTAL 1593295 €

Tabla 12. Resumen del coste total

En cuanto a porcentajes a los que corresponde cada coste, se pueden visualizar en la
Figura 137, apreciandose que el coste mas significativo es el de licencias de Star-CCM+, seguido
por el coste debido al I.V.A. y el coste debido al sueldo del ingeniero en practicas autor del
proyecto.
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COSTES TOTALES

» 2 profesores doctores
o 6%
2 doctorandos

8%
17%

m 1 Estudiante de grado en practicas
Costes Seguridad Social

Coste ordenador portatil amortizado

m Licencia Microsoft Office
Licencias Star-CCM+
m Calculo en RIGEL

m Gastos de eletricidad

8%

) 2%
34% IVA

1% Beneficio comercial

Figura 137. Resumen de costes globales

En definitiva, de acuerdo con el cdmputo global recogido en la Tabla 13, el presupuesto
final del proyecto Estudio aerodindmico y optimizacion de un sistema de eyeccion de flujo para
la mejora aerodindmica mediante la succion de capa limite en alas a bajo numero de Reynolds
asciende a:

# Quince mil novecientos treinta y dos euros con noventa y cinco céntimos de euro #
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APENDICE | - Coordenadas del perfil
aerodinamico SD7003

x/c extrados [-] y/c extradés [-] x/c intradés [-] y/c intradés [-]
0.00127 0.00438 0.00025 -0.00186
0.00697 0.0117 0.00457 -0.00741

0.017 0.0193 0.0141 -0.0129
0.0313 0.0268 0.0284 -0.0176
0.0498 0.0337 0.0476 -0.0214
0.0724 0.0399 0.0718 -0.0244
0.0992 0.0452 0.102 -0.0266
0.13 0.0496 0.134 -0.0281
0.164 0.0529 0.172 -0.0289
0.202 0.0552 0.213 -0.029

0.244 0.0564 0.257 -0.0285
0.288 0.0566 0.305 -0.0275
0.334 0.0558 0.354 -0.0261
0.383 0.0542 0.406 -0.0243
0.432 0.0517 0.458 -0.0222
0.484 0.0486 0.512 -0.0198
0.535 0.0449 0.565 -0.0172
0.586 0.0409 0.617 -0.0145
0.637 0.0365 0.669 -0.0117
0.687 0.032 0.719 -0.00887
0.735 0.0274 0.766 -0.00628
0.78 0.023 0.811 -0.00403
0.822 0.0188 0.852 -0.0022
0.861 0.0149 0.89 -0.00082
0.896 0.0114 0.922 0.00008
0.926 0.00824 0.95 0.00052
0.952 0.00547 0.971 0.00057
0.972 0.0031 0.987 0.00037
0.987 0.00132 0.997 0.00011
0.997 0.00031 1 0

1 0

Tabla 13. Coordenadas del perfil SD7003
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APENDICE Il - Plano acotado del sistema final
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Figura 138. Plano del sistema succionador-eyector final
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Dimensién Nombre Valor Unidades
di Cuerda de la seccién alar 0.2 [m]
d2 Longitud difusor 0.17 [m]
d3 Angulo pared superior caja de rarefaccion 25 [°]
d4 Angulo pared inferior caja de rarefaccion 17 [°]
d5 Diametro mixer 0.003 [m]

de, d9 Distancia eyector-bordes seccidn alar 0.03 [m]
d7, d8 Distancia entre eyectores 0.065 [m]
d10 Envergadura slot de succién 0.2 [m]
di1l Diametro entrada conducto primario (tobera) 0.005 [m]
di2 Didmetro salida conducto primario (tobera) 0.001 [m]
di3 Longitud mixer 0.005 [m]
di4 Longitud salida difusor (outlet) 0.017 [m]
di5 Angulo lateral de las paredes del eyector 25 [°]
di6 Envergadura seccién alar 0.2 [m]
di7 Longitud conducto primario (tobera) 0.03 [m]

Tabla 14. Cotas del plano del sistema succionador-eyector final
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