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Resumen

RESUMEN

El presente estudio busca analizar, tanto a través de un enfoque experimental como
numeérico, la sensibilidad de las variables aerodinamicas a los cambios de geometria de una
configuracion biplana, comparandolas, a su vez, con las actuaciones del perfil base con el fin de
obtener conclusiones sobre la posible viabilidad aerondutica de la incorporacion de este tipo de
configuraciones alares a vehiculos voladores tipo UAVSs.

Palabras clave: Configuracién alar no convencional, bajo nimero de Reynolds, CFD,
aerodinamica, capa limite, eficiencia aerodinamica, tunel de viento.
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1.Introduccidn

1. INTRODUCCION

1.1. JUSTIFICACION

Con la invencién de los aviones propulsados con turborreactores, la aviacion comercial
ha demostrado ser muy eficiente en cuanto al transporte tanto de personas como de carga. Es por
ello que se encuentra liderando este mercado, gracias a los bajos tiempos invertidos y su relativo
bajo coste. Sin embargo, para que la aviacion mantenga esta posicién se debe continuar el avance
en la eficiencia de las aeronaves.

Desde el punto de vista de calculo de aeronaves, se puede hacer un analisis muy sencillo
a partir de la formula de Breguet [1]:

R=_-—Ini> (1)

Considerando la fraccion de pesos constante esto puede ser logrado de diferentes
modos:

1) reduciendo el consumao especifico con la consiguiente reduccidn en el consumo de combustible
necesario para una actuacion dada

2) aumentando la eficiencia aerodindmica de la aeronave y, por lo tanto, aumentando la velocidad
para el mismo consumo de combustible o aumentando la carga de pago.

Los factores anteriores pueden ser alcanzados de diversas formas: mejorando la
eficiencia de los motores, reduciendo el peso estructural, aumentando la sustentacion o
reduciendo el drag. En cuanto a la aerodindmica se refiere, se han llevado a cabo diversas
investigaciones con el fin de obtener una mejora en la actuacion de las superficies sustentadoras.
Los frutos de estas investigaciones se observan en las aeronaves convencionales: el ala en flecha,
con el fin de reducir la aparicion temprana de la resistencia aerodindmica en la zona transénica
por efectos de compresibilidad, winglets en punta de ala, con el fin de reducir los vortices
generados y muchos otros.

Los disefios actuales han surgido de la necesidad de volar més rapido, sin prestar
excesiva atencion al consumo de combustible y poder hacer rutas comerciales en menor tiempo.
Sin embargo, en la actualidad esta ganando mucha fuerza una clase de vehiculos aéreos que nada
tiene que ver con las aeronaves comerciales en cuanto a régimen de vuelo se refiere. Estos
vehiculos son los llamados UAVs. El objetivo de estos pequefios vehiculos voladores podria ser,
entre otros, el transporte de pequefia paqueteria entre dos puntos no demasiado alejados, por
ejemplo, para el transporte de sangre, pequefia paqueteria urgente y tecnologia.
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1.Introduccidn

1.2. OBJETIVO

Atendiendo a las caracteristicas de estos vehiculos, algo a tomar en consideracion es
que el régimen de vuelo en el que va a volar un UAV es muy distinto al de una aeronave comercial.
Una de las principales causas por las que no se ven aeronaves con alas biplanas se debe a la
complejidad estructural que supone en aeronaves comerciales; el aumento de peso tiene
consecuencias en los momentos flectores que aparecen en el encastre del ala y esto complica su
disefio. Ademas, la resistencia aerodindmica aumenta por el hecho de que la resistencia parasita,
al haber dos cuerpos aerodindmicos en lugar de uno, también lo hace y, por otro lado, como la
velocidad es alta, un ala monoplano puede generar la sustentacion necesaria.

Analizando la situacién del UAV observamos que la velocidad de avance va a ser
relativamente baja, por lo que es necesario compensar esta disminucién de sustentacién. Aqui es
donde aparece el interés por una configuracion biplana. EI hecho de que ahora se tenga un ala con
una cuerda pequefia y a una velocidad relativamente baja conlleva un nimero de Reynolds bajo
comparado con el de vuelo de una aeronave comercial. Es por ello, que podria suceder que la
configuracion biplana sea la 6ptima para poder transportar la carga de pago requerida e incluso
aumentarla manteniendo constante la potencia necesaria para el avance.

Con este razonamiento en mente se marca al objetivo del trabajo: La bldsqueda de una
geometria de ala biplana que permita aumentar la sustentacion global del conjunto sin incrementar
excesivamente la resistencia aerodinamica en un régimen de vuelo de bajo nimero de Reynolds.

1.3. METODILOGIA

La metodologia llevada a cabo en este trabajo puede desglosarse en tres partes
principales:

En primer lugar, la realizacion de una revision bibliografica recopilando diversas
fuentes de informacién. En este punto, se escoge como perfil de estudio el NACA2412 por ser un
perfil muy analizado del que se conoce de manera fiable su comportamiento aerodindmico. Asi
mismo, se tiene en cuenta qué tipos de investigaciones se han llevado a cabo en estudios de
configuraciones biplanas a fin de poder dar al presente proyecto una estructura preliminar.

La segunda parte consta de un estudio CFD. Primero se hara un estudio del perfil base,
tanto en 3D como 2D a fin de validar resultados y a continuacion, uno paramétrico 2D de la
geometria del biplano para determinar la configuracion 6ptima’. En este punto del trabajo, surge
la idea de combinar dos TFGs, el presente y el de mi compafiero Jaime Mateo Carcel [2], cuyo
objetivo también es el estudio de configuraciones no convencionales, obteniendo resultados
prometedores como se vera en este trabajo.

Finalmente, se pasara a la impresion 3D del biplano resultante del analisis paramétrico
para un estudio en tunel de viento. Aqui se podran comparar los resultados obtenidos en el
programa con los reales ayudando a la obtencion de las conclusiones sobre las actuaciones de la
configuracion biplana.

! Se realizé el estudio paramétrico en 2D a fin de reducir el tiempo de célculo
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2. Estado del arte

2. ESTADO DEL ARTE

La invencion de las aeronaves ha sido uno de los mas importantes avances del siglo XX,
pues ha conseguido transformar la vida moderna y esta transformacion sigue en proceso. Sin
embargo, el avion no aparecié simplemente, sino que fue y sigue siendo el resultado del
entendimiento humano de las ecuaciones que gobiernan el vuelo atmosférico, un conjunto de
complejos fenémenos fisicos.

La idea de aviones con ala biplana ha estado presente desde los inicios de la aviacion.
El primer ejemplo se encuentra en el planeador de Chanute Otave.

llustracion 1: Planeador de Chanute [16]

Este disefio sirvi6 de inspiracion a los hermanos Wright en el disefio del famoso Flayer
111, haciendo su primer vuelo en junio de 1905. Su envergadura era de 12 metros, con una cuerda
de 198 cm y una separacion entre perfiles de 183 c¢m, resultando en una superficie alar de
46.7 m?. Estaba dotado de un motor de 4 cilindros de 21 caballos de vapor y hélices de 2.4 m.

El auge de los biplanos se dio en la primera guerra mundial, con el claro ejemplo del Avro
504, que fue ampliamente utilizado en este periodo. Se llegaron a construir 10,000 ejemplares [1].
El Avro 504 era un biplano con dos cabinas, alas de la misma envergadura y fuselaje fabricado
con largueros de madera y riostras internas. El primer prototipo de este modelo realizé su primer
vuelo en julio de 1913 llegando a alcanzar los 107 km/h.

llustracion 2: Avro 504 [16]
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2. Estado del arte

Debido a la baja velocidad a la que se volaba en aquella época y a la necesidad de gran
sustentacién para la maniobrabilidad en el combate, la superioridad de los biplanos era tal que
aparecieron triplanos en el intento de obtener un gran incremento del factor de carga.

Soscll Rl L3 ouss das sl

llustracion 3: Caza triplano Fokker DR.1 [1]

No solo se aplico la idea del biplano a los cazas de la época, sino que también se
disefiaron grandes aviones bombarderos con la intencion de alcanzar objetivos en posiciones
lejanas. Estos bombarderos se caracterizaban por tener una alta relacién peso potencia, al igual

gue un elevado factor de carga alar. Un claro ejemplo de este tipo de aeronaves es el Zeppelin-
Lindau (Dornier):

o SN

llustracion 4: Zeppelin-Lindau [1]

En concordancia con la busqueda del disefio de vehiculos voladores que fueran mas
versatiles, eficientes y estables se acogia la idea de que esta accion estaba fuertemente relacionada
con la eleccion del perfil que formaba el ala. Asi pues, se llevaron a cabo numerosos estudios
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2. Estado del arte

experimentales de perfiles. A medida que estos estudios avanzaban, era mas evidente la necesidad
de unatransicion de aviones biplanos a monoplanos como se puede ver en las siguientes graficas:

Polar

2

1.5 —— Monoplano
o 1

Biplano
0.5
0
0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25
ch

Grdfica 1: Comparacion de la polar del mejor biplano de la época con monoplano J1 [1]
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Grdfica 2: Comparacion de la eficiencia aerodindmica del mejor biplano de la época con
monoplano J1 [1]

Como se observa en las Gréaficas 1 y 2 el biplano quedaba rezagado en las actuaciones
aerodinamicas ya que a cualquier velocidad de vuelo ocurria lo siguiente:

1) EICD paraun CL dado era mayor por lo que se necesitaba mas potencia para
una velocidad constante y esto entraba en conflicto con el objetivo de esta
época, que era volar mas rapido.

2) Eficiencia aerodindmica bastante peor en todo el rango de velocidades para
un AoA dado, lo que penalizaria el rango de vuelo atendiendo a la formula
de Breguet.
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Por otro lado, gracias al avance en los materiales y estructuras se consiguié elaborar
vehiculos livianos que no requerian de la generacion de una gran cantidad de sustentacion,
confirmando la mejoria en las prestaciones del monoplano frente a los biplanos de la época. A
partir de este momento la direccion que tomé la aviacion acentud todavia mas el alejamiento del
desarrollo de configuraciones biplanas.

Sin embargo, recientemente se han realizado estudios de este tipo de configuraciones
alares por la reduccidn de resistencia inducida, culpable de casi un 40% de la resistencia total en
crucero de los aviones comerciales actuales y de casi un 80% en actuaciones a bajas velocidades,
debido a la necesidad de mayor coeficiente de sustentacion. El drag inducido de un ala biplana es
menor que una monoplana de la misma envergadura y total sustentacion debido a que el sistema
biplano puede afectar a mayor masa de aire con un cambio menor en su velocidad, lo que resulta
en un menor cambio de energia y resistencia aerodindmica. Si en el biplano, los dos perfiles
estuvieran separados a gran distancia, cada uno seria responsable de la mitad de la sustentacion y
el drag inducido de cada uno seria % del producido por el sistema monoplano ya que la resistencia
inducida es proporcional al coeficiente de sustentacion al cuadrado [3].

Ademas de las ventajas en la reduccion de la resistencia inducida, se puede conseguir
una interferencia favorable entre ambos perfiles mejorando la actuacion del conjunto [4]. Si estas
ventajas se dieran también en regimenes de vuelo de bajo nimero de Reynolds, se abriria un
mercado nuevo para la explotacion de este tipo de configuraciones alares.
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3. Conceptos tedricos

3. CONCEPTOS TEORICOS

3.1. AERODINAMICA

Las fuerzas que actdan sobre un perfil sumergido en una corriente en movimiento son
las estudiadas por la aerodinamica. La generacién de estas fuerzas en una aeronave puede parecer
muy compleja, sin embargo, al igual que ocurre con un perfil aerodinamico, estas fuerzas y
momentos son debidos Unicamente a dos contribuciones:

e Distribucidn de presion en la superficie del cuerpo
e Distribucién del tensor de esfuerzos viscosos

Ambos mecanismos, presion (p) y esfuerzos viscosos (7) tienen unidades de fuerza por
unidad de area, la diferencia reside en que la primera de ellas actia de manera perpendicular a la
superficie y la segunda de manera tangencial, como puede verse en la siguiente figura:

Ilustracion 6: Presion y esfuerzo cortante en la superficie de un perfil [6]

El efecto neto de estas distribuciones de presion integradas a lo largo de la superficie
del perfil resulta en una fuerza aerodinamica R y un momento aerodinamico M, apreciable en la
lustracion 7.

llustracion 7: Resultantes de fuerzas y momentos aerodindmicos
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Bésicamente, lo que ocurre es que al circular un flujo (de aire) alrededor de un perfil
aerodinamico aparece una distribucion de presion a lo largo del mismo que al integrarlo da lugar
a una resultante R, como puede apreciarse en la lHustracién 7. La descomposicion de esta
resultante en direccion perpendicular y paralela al flujo libre da lugar a la sustentacion (L) y
resistencia (D), respectivamente. Ademas de la definicién de estas fuerzas aerodinamicas, se
suelen utilizar coeficientes adimensionales Ilamados coeficientes aerodindmicos, que pueden ser
utilizados para cualquier escala. Generalmente se considera que solo dependen del angulo de
ataque, aunque realmente, dependen de otros parametros como son el nimero de Mach, el nimero
de Reynolds... Estos coeficientes se consiguen gracias a la presion dindmica del flujo:

e Presidn dindmica: o, = %pSVog

Por lo tanto:

CL=g—;(D=1— ), (3)

Donde S es la superficie de referencia (en caso de un problema 2D seria la cuerda del
perfil), V., la velocidad del flujo libre y p la densidad del fluido en el infinito, es decir, del flujo
libre.

También aparece un momento aerodinamico que tiende a rotar el perfil aerodinamico.
Estos momentos aerodinamicos generados tienen importancia en la mecanica de vuelo, ya que la
estabilidad de la aeronave depende de ellos, sin embargo, para el estudio que se va a llevar a cabo
no va a tener gran importancia. Al igual que con las fuerzas aerodinamicas, también se puede
obtener el coeficiente de momento aerodinamico:

_ M
M =1 (a)

% pcSV;2

Como se vera a continuacion, las dos fuerzas aerodindmicas expuestas anteriormente
provienen de contribuciones muy diferentes, por lo que sus técnicas de estudio también lo seran.

Ademas de estos coeficientes presentados, conviene introducir el coeficiente de presion,
gue no es mas que el cociente entre la diferencia de presiones (en cualquier punto del perfil y la
del infinito) con la presién dindmica.

_ P~ P
Cp =7

(5)
1
QPVOE

Si se supiera la distribucion de este coeficiente a lo largo del perfil, integrandolo se
obtendria la fuerza resultante. No solo es capaz de cuantificar las fuerzas aerodindmicas, sino que
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una vez conocido da abundante informacion sobre lo qué esta ocurriendo en el flujo y sobre las
caracteristicas del perfil aerodindmico.

3.1.1. Fuerzas Aerodindmicas: La sustentacion

En primer lugar, la sustentacion puede ser aproximada fielmente gracias a la teoria
clasica de flujo potencial suponiendo flujo no viscoso (despreciando los esfuerzos de friccién).
De manera simple, al tener un perfil aerodinamico perturbando el flujo libre, las lineas de corriente
tienden a seguir la forma de este, para ello en el extradds del perfil aparece una depresién en el
fluido, disminuyendo su presion, mientras que en el intradds ocurre lo contrario, dando lugar a
una sobrepresion. Al integrar estas distribuciones de presion a lo largo de la superficie del perfil
aparece una fuerza resultante, de sustentacion. El objetivo de esta fuerza aerodinamica en el vuelo
de una aeronave es equilibrar el peso.

En realidad, habria un pequefio componente de la fuerza de sustentacion que procede
de los esfuerzos viscosos, pero que comparada con la fuerza que proviene de presiones entre
extrados e intrad6s es mucho menor, lo que hace de la teoria potencial una herramienta aplicable
a este tipo de problemas.

Segun la teoria potencial, las ecuaciones de la mecénica de fluidos que dominan el flujo
se pueden desarrollar de tal manera que se conviertan en la ecuacion de Laplace [5]. Una ecuacion
lineal diferencial en derivadas parciales, la cual, se puede resolver proponiendo una serie de
soluciones elementales: flujo uniforme, torbellino, sumidero, manantial... [6] y que, al tratarse de
una ecuacion lineal diferencial, la suma de todas ellas también sera solucion a la ecuacién de
Laplace. Con la combinacién de estas soluciones elementales se puede llegar a construir sélidos
de forma que se cumpla la condicion de contorno en el cuerpo de que la componente perpendicular
de la velocidad al mismo debe ser nula, por ejemplo, el flujo alrededor de un cilindro como la
suma de un flujo uniforme mas un doblete:

)

i

\\\\,

Uniform flow Doublet Non-lifting flow over a cylinder

llustracion 8: Flujos sobre sélidos segun la teoria potencial [6]

Por otro lado, se puede explicar la generacion de sustentacion a través del fenémeno de
la circulacion, con el Teorema de Kutta Jawosvi, recogido también en [6].

El estudio clasico de un perfil aerodinamico se puede realizar a través de la sustitucion
del perfil aerodindmico por una serie de torbellinos diferenciales, de esta manera e introduciendo
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la condicion de contorno de velocidad normal a la pared del perfil nula, se puede llegar a obtener
la famosa solucién [6]:

L =2 pecyVi2 6

3.1.2. Fuerzas Aerodindmicas: La resistencia

La prediccion de resistencia aerodinamica es mas complicada, pues en este caso, la
mayor contribucion procede de los esfuerzos viscosos, imposibilitando la aplicacion de la teoria
potencial®. Sin embargo, en perfiles aerodinamicos, esta fuerza suele permanecer practicamente
constante a bajos angulos de ataque, por lo que una sola medida en tanel de viento podria
caracterizar la magnitud de esta fuerza en todo el rango de vuelo [5].

La fuerza de resistencia es una fuerza no deseada que se compone de tres participaciones
principales: una componente parasita, una inducida y otra de onda (por flujo compresible,
despreciada en el presente trabajo por bajo nimero de Mach).

La componente parésita aparece por el simpe hecho de haber un objeto fisico mientras
que la inducida aparece a consecuencia del gradiente de presiones, es decir, de la sustentacion (se
puede entender como el precio a pagar por sustentar) y se puede obtener una aproximacion gracias
a la teoria potencial de alas finitas [6], como se vera a continuacion. De esta manera, se expondran
las bases tedricas del estudio de resistencia inducida considerando la teoria potencial, para
posteriormente, aplicarlas a una configuracion biplana.

Como introduccion a los fendmenos tridimensionales en una configuracion alar, en
punta de pala se puede observar una serie de torbellinos que son los responsables de generar la
resistencia inducida y que son los que van a ser estudiados. Estos fendmenos aparecen debido al
gradiente de presiones entre la zona del extradds y del intradds, como ya se ha comentado. En el
extrados la presién tiende a aumentar mientras que en el intradds tiende a disminuir. A lo largo
de la envergadura del ala, esto no genera ningin fendmeno extrafio ya que hay una separacién
fisica entre ambas zonas, la propia ala. Sin embargo, en la punta alar, estas dos zonas estan
comunicadas y como generalmente, el flujo tiende a ir de zonas de alta presion a baja presion va
a aparecer una recirculacion en esa zona generando el torbellino, que se desprendera aguas abajo.
En la lustracion 9 se puede apreciar este fendmeno:

2 Aparece la llamada Paradoja de D’ Alembert
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Expeamiine ouer
Ir" the sap surface

1
i

o Sramnis oved 0T DORoin #dtace
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llustracion 9: Fenémenos fisicos en alas finitas [6]

Una forma de modelar estos torbellinos es suponiendo que se van a comportar de forma
parecida a un torbellino que se desprende a lo largo de una linea de aguas debajo del flujo. Este
torbellino generard una velocidad inducida hacia abajo, w, como se aprecia en la siguiente
[lustracion 10, en cualquier perfil aerodindamico de la envergadura del ala de manera que
modificara el angulo de ataque geométrico que ve ese perfil.

Chord line

Trailing edge

Chord line

Trailing edge

v

llustracion 10: Esquema de generacion de “down-wash”

Como puede apreciarse, esta velocidad inducida “down-wash” genera el angulo
inducido que hace que el angulo efectivo disminuya, a.rr = age, + @;. Ahora la fuerza de
sustentacion que se ejerce en este perfil aerodinamico ve modificada su direccion apareciendo
una componente en la direccion del flujo libre, llamada resistencia inducida, como puede
apreciarse en la llustracion 10. Ademas, el angulo de ataque inducido va a ser proporcional a la
sustentacion del ala, y, por lo tanto, al &ngulo de ataque. Esto llevara a que esta resistencia
inducida sea proporcional al &ngulo de ataque al cuadrado. Esta resistencia inducida se sumara a
la parasita de tal forma que:
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DTOC = DO + Dl (7)

Hasta ahora se tiene un ala en la que se genera un torbellino en punta de pala que se
desplaza aguas abajo a lo largo de una linea y que es el responsable de esta resistencia, por lo
tanto, va a ser necesario conocer cOmo se comporta este torbellino. Para ello se utiliza la Ley de
Biot-Savart®. Estos torbellinos son los responsables de generar una velocidad inducida en cada
una de las secciones del ala, y es aqui donde se introduce esta Ley de Biot-Savart, que nos dice la
velocidad inducida en un punto del espacio producida por una linea de torbellinos diferencial.

Vortex filament
of strength I

5 _ T di x 7 .
i TP ® 7
dV

llustracion 11: Velocidad inducida por un
filamento de torbellino [6]

En el caso del filamento semi-infinito se puede calcular la velocidad total inducida con
el cambio de variable:

=
tan @’ sin 6

(9), (10)

Obteniendo V = —— (11)
41h

Antes de enfrentarnos al problema es necesario tener en cuenta dos de los tres teoremas
de Helmholtz* [5] para representar problemas aerodindmicos tridimensionales (que no se
demostraran):

1. La intensidad de un filamento de torbellino debe mantenerse constante a lo
largo de su longitud

2. Un filamento de torbellino no puede terminar ni empezar en el campo fluido:
Debe formar una curva cerrada o debe acabar en el infinito

3. El fluido que forma un tubo de corriente continua formando un tubo de
corriente, lo que indica que la intensidad de las lineas de torbellinos se
mantendra constante en el tiempo.

Ahora ya se puede abordar este problema. En el primer intento a través de la
representacion turbillonaria del ala, no es posible solucionar el problema, como se vera a
continuacion, pero es muy intuitivo y sienta las bases para la teoria de alas de gran alargamiento
de Prandtl, que es, efectivamente, el intento que resuelve el problema.

3 Conocida en electromagnetismo y que permite calcular el campo magnético inducido por una corriente
eléctrica a lo largo de una linea diferencial
4 El tercero seria en caso de flujo transitorio
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Como se decia, si el ala tiene gran alargamiento, vista desde el infinito podria sustituirse
como una linea de torbellinos en forma de herradura con intensidad constante I' como dice el
primero de los teoremas nombrados. Ademas, para cumplir con el segundo, esta linea de
torbellinos debe extenderse hacia el infinito aguas abajo. Esto nos servird para calcular la
velocidad vertical inducida como:

¥ Trailing vortex

r
) W) P e

llustracion 12: Herradura de vortice [6]

Ya que el torbellino ligado al ala no genera velocidad inducida, simplificando la
expresion se llega a:

r b
wy) =—-—T———F—— (13)

TG -0y

Segun se observa en la llustracion 12, en este punto se plantea un problema y es que la
velocidad inducida en punta de pala tiende a infinito. Esto lo que va a hacer es que el ala en ese
punto tienda a tener una sustentacion infinita, la resistencia inducida tiende a infinito y por lo
tanto la integral no converja. La solucidn radica en plantear diversas herraduras de torbellinos
superpuestas, de manera muy similar a lo anterior:

“E;{‘} PN Ay
. .
Petoee s ar,
| - F R B - o
I | | /gf F "
- alz
: | e e e
g | £t
-~ 1| D~ P
|

llustracion 13: Herraduras de torbellinos [6]

Recopilando, hasta ahora se ha visto como abordar el problema de alas tridimensionales,
para ello se necesita aplicar la ley de Biot-Savart para poder conocer la velocidad inducida por
una linea de torbellinos, asi como los teoremas de Helmholtz, de los cuales en este caso se
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aplicaban dos de ellos. Finalmente, esto sirvid para hacer la representacion del ala como se ve en
la llustracion 12. Sin embargo, esta representacién tenia el problema de obtener una velocidad
inducida infinita en punta de pala por lo que la integral resultante no convergia. La solucion a este
problema la plante6 Prandtl a través de infinitas herraduras de torbellinos representada en la
llustracion 13.

Como ya se ha mencionado, la ecuacion (13) representa la velocidad inducida en un
punto y,, Y el torbellino que induce la velocidad esta colocado en y. Si se aplica la ley de Biot-
Savart (8) a esta ecuacion se obtiene:

dr
2 )d
(dy) Y
dw=——2Y " (14)
v 4 (yo —y)
dr
1o () @
- _ A (15)
w00 4m -f—b/z 0o =)

Finalmente integrando a lo largo de la envergadura se obtendria la velocidad inducida,
sin embargo, aln no es conocida la distribucion de sustentacion. Es posible llegar a conocerla
dando “un pequefio rodeo”. Se sabe que la velocidad inducida debe estar relacionada con el angulo
de ataque inducido de la siguiente forma:

w (o) w(yo)
ai(yo)=tan<— V° )=— VO (16)
Sustituyendo el valor de w(y):
b/2 (E) dy
@i(vo) = — — [ (17)
41Voo J_pj2 Vo = ¥)

A través del teorema de Kutta Jawosvi, y operando convenientemente se llega a:

1
L' = peoVeol (0) = 5 pooVer“c )y (18)

_ 2T(yo) _

a = Voo C(y()) - ao((l —a; — aL:O) (19)
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Despejando el &ngulo de ataque inducido y operando:

(20)

aO@)=-—£9@l_ ]».fwz<%g)dy

+a;—o(yo) +
TV ) O T v, ) e — )

Donde a(y,) es el angulo de ataque geométrico para cada una de las secciones, a, la
pendiente de sustentacion de cada uno de los perfiles, c(y,) la cuerda en cada una de las secciones,
I'(y,) la circulacion (desconocida), a; -, es el angulo de ataque nulo que depende de cada perfil
aerodinamico (su curvatura) y una integral de circulacion que también se desconoce.

Como se ve, es una ecuacion integral (muy tipicas en aerodinamica) con una sola
incognita: la distribucién de sustentacion

Suponiendo que se pueda resolver esta ecuacion®, se podria evaluar tanto el lift como la
resistencia inducida a través de:

b/2
L=%%f F(y)dy (21)
-b/2
b/2
Dy = puVi f rOMady  (22)
-b/2

Sabiendo esto acerca de alas finitas, se puede obtener una aproximacién como se recoge
en [3] tanto de la sustentacion como de la resistencia inducida y compararlas introduciendo en la
ecuacion integral (20) las influencias de un ala sobre la otra a través de las contribuciones &;, y
€21, que a su vez tendran dos aportaciones diferentes:

Terf1 = Ageo +aji1 — 812(3’1) (23)

aeffl = ageo t Qjpp — 821()’2) (24)

5 Esta resolucion se deja para el lector recogida en [6]: Suele estar en el planteamiento de un sistema de
ecuaciones a través del desarrollo en serie de Fourier de la distribucion de sustentacion.
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Como siempre;

w11 (1)
ai11(y1) = — 1;/ L (25)
w22 (¥2)
@iz (y2) = —% (26)
Y teniendo en cuenta que tras hacer el cambio de variable y = —gcos o:

s
I, (0,) si b
Wia-1(601) = —cos<pf% ?Zsin 92] do, (27)
0
[ T,(6,) sin  [b
Sin
Wy1-1(0,) = —cos<pj$r2¢[§sin 01] do, (28)
0
La segunda contribucion se modelara como:
1 (6 S'2\ dry(6,)
Y21 t 2\U2
wiz-2(01) = Ef 2 (1 _T> a0, do, (29)
0
1 (6 S',\ dry(6,)
_ V12 ot 10y
Wa1-2(02) = 47'[,[ r'2 <1+ r) de, a6, (30)
0

Con los valores geométricos®:

llustracion 14: Pardmetros geométricos en una configuracion biplana [3]

6 El valor S se abreviara como s
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Finalmente, procediendo a la integracion de la misma se obtiene la siguiente tabla:

G Cry Cpa Cp Cpa Chiz Chi 5 Cr Cra Cp Cpa Cpiz Chi

-15¢ 03325 04036 0.7361 0.0113 00168  0.0281 10c 03542 02944 06486 00099  0.0168  0.0267
-10c 03383 03723 07106 00108 00174 00283 20c 03408  0.3371 06779 00109 00173 0.0281
—05c 03433 03337 06765 00105 00174 00279 30c 03345 03522 06867 00113 00172 0.0286
0.5¢ 0.3447 03262 06709 00106 00172 00278 40c 03315 03583 068% 00115 00172 0.0287
L.0c 03415 03635 07050 00109 00175 00284 50c 03298 03612 06910 00117 00171 0.0288
L.5c 03364 0390 07315 00113 0.0le® 00282 60c 03288 03629 06917 00117 0.0171 0.0288

llustracion 15: Tabla resumen de datos obtenidos en [3]

En el propio estudio también se realiza una posible comparacion con rotaciones relativas
entre los perfiles, lo que modificaria su angulo de ataque de sustentacion nula. De este estudio se
concluye que para obtener valores de acuerdo a la realidad, es necesario corregir la velocidad
inducida a través de una serie de parametros’, también se obtiene que un gap (G) y stagger (s)
mayor pueden obtener mayor sustentacién neta y que ademas, mayor sustentacién se podra
conseguir dependiendo de que el angulo de incidencia del ala de arriba esté correctamente rotado.
En cuanto al drag inducido, estd dominado por el down-wash generado por el ala baja, y se
deberan optimizar los parametros geométricos. Estas conclusiones (muy generales y dependientes
de parametros geométricos) sugieren un estudio similar a traves tanto de CFD como del tunel de
viento, lo que se llevara a cabo en el apartado correspondiente.

Finalmente, para poder entender la aparicion de la resistencia parasita (y mas adelante
ciertos conceptos que se utilizaran en el apartado de CFD) conviene hablar de la capa limite. La
capa limite no es mas que la zona del fluido afectada por la presencia de un cuerpo, en este caso
una pared. Su definicién es arbitraria, normalmente cuando el valor de una propiedad del flujo
alcanza el 99% de su valor en el infinito. Se puede hablar de diversas capas limite: capa limite
cinematica (referida a la velocidad del flujo), térmica (referida al gradiente entre la temperatura
del flujo libre y la pared) o mésica (referida a la fraccion masica). En el presente trabajo solamente
se tratara la cinemaética. Para su estudio, es necesario introducir las ecuaciones del flujo medio en
las ecuaciones que gobiernan el flujo debido a su carécter turbulento: continuidad, momento y de
estado:

auj
e (31)
axj
w o O0w__10P 50 Owi 0w (32)
ot 7 ox; p Ox; Ox; 0x;  Ox;

7 Por esta razén no se replicé el estudio con un software informatico

29



3. Conceptos tedricos

Debido al carécter turbulento del flujo la velocidad no va a tener un valor Unico, sino
gue dependera del punto e instante en el que se encuentre, es por ello por lo que es necesario
introducir una velocidad media y unas fluctuaciones de tal manera que:

ué:u—‘lfl (33)

Donde: u; es la velocidad de fluctuacion, u es el valor de la velocidad en ese instante,
en un punto del espacio y i, es el valor de la velocidad media.

Introduciendo esta definicion en las ecuaciones de continuidad y momento y operando
convenientemente se llega a que la ecuacion de continuidad es la misma, pero con velocidades
medias. Por su parte, en las ecuaciones de momentos aparece un término no lineal nuevo llamado
tensor de esfuerzos de Reynolds que habra que resolver o modelar para conseguir el cierre del
problema de la turbulencia:

o _ (34)
an
ow; _ Ju;  10P N 0 (ou; 01 0 — -
P ox;  pox; dxj\0x; 0x;) Ox; (uiy) (35)

Donde: u;u; es el tensor de esfuerzos de Reynolds que proviene del término convectivo
y resulta ser no lineal.

La conclusién es que las ecuaciones del flujo promediadas son iguales a las originales
de Navier-Stokes salvo por el tensor de esfuerzos de Reynolds del que se desconocen sus valores,
apareciendo 9 incognitas mas que se suman a las 4 de las ecuaciones iniciales por lo que el sistema
resulta indeterminado. Ahora el problema consiste en calcular el tensor de esfuerzos de Reynolds
y asi poder cerrar el problema, sin embargo, resolver este tensor es una tarea complicada y se
suele recurrir a métodos numeéricos RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes) utilizando
modelos de turbulencia para aproximar este tensor [7]. Existen diversos modelos y para su
seleccion es recomendable basarse en bibliografia. Entre ellos destacan por su popularidad k —
Q, k — &, Spalart-Allmaras etc. En este trabajo se utilizé el modelo k — ¢ basandose en
bibliografia como se reflejara méas adelante.

Para obtener una aproximacion a la capa limite turbulenta se estudia el problema del
flujo en un tubo como se aprecia en la llustracion 8 y se realizan las siguientes hipotesis:

e Flujo incompresible, fuerzas masicas derivan de un potencial y viscosidad

constante
e Flujo promedio: 1D y estacionario
e Fluctuaciones turbulentas 2D: w' = 0 : o
e Flujo completamente desarrollado. 4 U
o -
Simplificando las ecuaciones de momento: ol j/
y=0

ireccion x: 0 = — 22 4 0 (928 _ 7
Direccion x: 0 = p6x+6y(19y uv) (36)

llustracion 16: Problema de capa limite en
un tubo [8]

o 10P  ovmwr
Direcciény: 0 = ——— — (37)
y p oy oy
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El desarrollo de estas ecuaciones se recoge en los anexos por no ser la finalidad del
presente trabajo [8]. Explicacion de las conclusiones mas importantes: Se llega a una ecuacion
final gracias a la integracion de las dos anteriores obteniendo una relacion de términos
adimensionales donde y+ es la distancia adimensional a la  pared,
yt = % y el resto de los parametros pueden encontrarse descritos en los anexos. De la siguiente
y+
Re
ademas esta no depende de la geometria del problema, es una relacion universal. Sin embargo, si
no se puede despreciar este valor, la ecuacion resulta algo mas compleja y, ademas, depende de
la geometria del problema, por lo que no es una relacion universal.

ecuacion, (38), se puede concluir que si es mucho menor que 1 la ecuacidn se simplifica, y

T out  __ +
X = —ut =1-— Y
T, Oyt Re;

(38)

Por lo tanto, podemos dividir la capa limite en dos regiones; inner layer y outer layer.
La primera de ellas es la que nos interesa en cuanto a modelacion en CFD. De la ecuacién
simplificada:

_ u’v'+ ~1 (39)

Se obtienen las siguientes regiones segln diferentes valores de y*:

e Subcapa viscosa (y* < 5): Los términos viscosos dominan, por lo tanto:

out T+ . .
queda e » u'v'* y, finalmente:

ut =yt (40)

e Subcapa buffer (5 <yt < 30): En esta capa no se puede predecir el
comportamiento, ya que todos los términos son importantes. Esto indica que
tener un y* en este rango de valores hara que la prediccion no sea correcta, por
lo que en nuestro caso debera ser menor de 5 para poder modelar la capa limite
de forma fiel a la realidad.

e Subcapa logaritmica (y* > 30): Los términos turbulentos dominan, requiere
de ley de Prandtl para resolverse, y la relacion resulta ser logaritmica

1
ut = T In(y*t) + B (41)
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Representando las regiones de la capa limite:

i y* = f(Re)
it = . ]
u, y+l~5 y |~30 '
e
25 . . 1
I
20 | : i
= Buffer sublayer * 1
1
I5F Viscous sublayer . . :
_ 1
Al v = i
10 f =G + Bl
. K 1
1 1
s 1 = . : Outer
1 =
Inner layer I i layer b YU
0 — I . I it > v
10° 101 102 [log scale]

llustracion 17: Diferentes subcapas en la capa limite interna [8]

Se observan las relaciones claramente lineales de la subcapa viscosa y logaritmica de
su correspondiente subcapa. En cuanto al CFD, se debera obtener un y* menor de 5 si se desea
resolver la capa limite con la subcapa viscosa, en caso contrario debera ser mayor que 30 pero
nunca se podra dejar en esta region pues no existe una aproximacion conocida.

3.2.CFD

Uno de los enfoques modernos para la solucion de las ecuaciones que gobiernan el flujo
alrededor de perfiles aerodinamicos es la Dindmica de Fluidos Computacional, CFD, por sus
siglas en inglés “Computacional Fluid Dynamics”. El objetivo de este planteamiento no es
obtener una solucion analitica cerrada sino un numero finito de puntos para el campo fluido a
partir de la discretizacion de las ecuaciones de continuidad, momento y energia.

La utilidad del CFD reside en que puede lidiar con las ecuaciones no lineales al
completo sin ningln tipo de restriccién geométrica o fisica, aunque para ello sea necesario la
consideracion de ecuaciones y modelos adicionales como se vera a continuacion.

Los cédigos CFD estan estructurados con complejos algoritmos que permiten resolver
las ecuaciones no lineales que gobiernan el problema. Con el fin de proveer un acceso mas féacil,
todos los paquetes comerciales de CFD incluyen sofisticadas interfaces que permiten al usuario
introducir los datos del problema, resolverlo y, posteriormente, examinar sus resultados. Por lo
tanto, todos los cddigos contienen tres principales elementos: 1-Pre-proceso, 2- Solver, y 3- Post
procesador. Como se puede observar en la llustracion 18, el proceso de célculo de los problemas
no es lineal, es decir, no basta con seguir un camino Unico y llegar a una solucion valida, sino que
serdn necesarias iteraciones que conlleven un retroceso en “el camino” para alcanzar la solucion.
Para obtener una idea sobre cada uno se va a explicar su finalidad:
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Pre-proceso Solver Post-proceso
| Modelado conpetual | ensibilidad mall3
3
Dominio computacional s
Geometria - ; N
T Solucion convergida
| Mallado I Sl
Propiedades del fluido onvergencia E—
Modelos adicionales I Solucion validada I

!

Condiciones de contorno
Condiciones iniciales

3

Esquemas y algoritmos I Resultados I
numericos

Iteracion

1: Cnterios definidos por el usuario

llustracion 18: Proceso completo CFD [8]

3.2.1. PREPROCESO

El pre-proceso consiste en la introduccién del problema en el programa a través de una
interfaz para, posteriormente, transformarlo en una configuracion adecuada que pueda ser usada
por el solver del programa. Una gran parte del tiempo dedicado a la solucion de problemas en
CFD se invierte en este apartado (se estima que supone casi el 50% del total necesario para la
solucidn de este). En esta fase, el usuario debera realizar actividades que involucraran:

e Modelado conceptual del problema:

En este punto se deberan fijar los objetivos del problema a resolver, determinando los
resultados que se desean obtener y con qué precisién. Se deberan tener en cuenta posibles
simplificaciones al problema (problema 2D, existencia de simetrias, problema estacionario o
transitorio...). También habrd que tener en cuenta tanto el tiempo como los medios con que se
dispone para cumplir los objetivos y ademds se recogerd informacion para apoyo durante la
realizacion del problema (revision bibliogréfica, experiencia previa, etc.)

o Definicion de geometria de la region de interés: EI dominio computacional.

Esta tarea involucra la identificacion del dominio de célculo, se tendran que especificar
las condiciones de contorno y su localizacion (lo suficientemente lejos de la region de interés para
gue no se comprometan los resultados a obtener). Es aqui donde se deberan introducir las posibles
simplificaciones consideradas en el apartado anterior y, finalmente, se debera generar la
geometria por medio del propio programa CFD o a partir de otro software especializado en
generacién de geometrias mas realistas (CAD) para posteriormente importar la geometria.

33



3. Conceptos tedricos

e Generacion de malla. La subdivision del dominio en un nimero finito de regiones.

Es uno de los puntos mas criticos del proceso CFD ya que la solucién del problema
(velocidad, temperatura, presion...) estara definida en diferentes nodos dentro de cada celda. La
exactitud de la solucién dependeré del nimero de celdas de la malla. En general, cuanto mayor
sea el nimero de celdas, més fiel a la realidad serd la solucion. Tanto la exactitud como el coste
computacional y tiempo de calculo son dependientes de la malla utilizada. Generalmente, se usan
mallas no uniformes para llegar a un optimo entre exactitud, coste computacional y tiempo de
célculo. El fundamento de esta técnica reside en refinar el mallado en puntos donde ocurren los
mayores gradientes de las variables del fluido mientras que en zonas méas uniformes se malla con
menor finura. Los esfuerzos en nuevos avances en CFD residen en esta zona, intentando
desarrollar codigos que, de manera automatica, adapten la malla refinandola en aquellos puntos
de mayores variaciones. Por el momento, sera labor del usuario generar una malla adecuada que
no ponga en duda la exactitud de la solucidn.

Existen dos tipos de mallas: Estructuradas y no-estructuradas. Una malla estructurada
es la que puede definir una conectividad regular entre sus elementos, su discretizacion suele ser
mas sencilla y es mas precisa si el mallado esta alineado con las lineas de corriente. Su uso en
geometrias complicadas suele ser dificil ya que el mallado debe estar muy guiado por el usuario
y ademas requiere elementos regulares (més adelante se veran los posibles elementos a utilizar).

Por otro lado, la malla no estructurada es aquella que se genera a partir de un algoritmo
de mallado del propio software CFD. Aqui se puede utilizar cualquier tipo de elementos (también
irregulares) y, en general, su uso suele ser mas sencillo. Sin embargo, si no se presta la atencién
necesaria puede resultar una malla de mala calidad comprometiendo la convergencia o los
resultados del problema.

Para el mallado se dispone de diferentes tipos de elementos:

2D Cell Types

/\

Triangle Quadrilateral

3D Cell Types

& 7

Tetrahedron Hexahedron

oy A

Prism/Wedge Pyramid Polyhedron

llustracion 19: Elementos de mallado [8]

Finalmente, se tendran en cuenta parametros que nos aseguren la calidad de la malla:
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o Densidad de malla: Como se ha comentado, la malla debera ser densa en la
region de mayores gradientes y conseguir valores apropiados de y ™.

o Asimetria/ortogonalidad: Un elemento irregular tendrd mayor error de
discretizacion.

o Transicion: El mallar de manera mas densa 0 menos segun la region del
dominio conlleva transiciones entre los elementos de la malla. Estas
diferencias de tamafio no deberian ser superiores al 20%. Ademas, es
necesario tener especial precaucion en mallados de capa limite.

o Relacién de aspecto: Se trata del cociente entre el eje méas largo y el més
corto de un elemento. En el seno de un fluido, un elemento no deberia tener
una relacién de aspecto mayor a 10 si esta orientado en la direccion del flujo
ni mayor a 3 si esta orientado de manera perpendicular al flujo. La capa
limite es una excepcién a lo anterior y se pueden tolerar relaciones de
aspecto mucho mas elevadas (incluso mayores a 100)

Ademas de estos pardmetros de calidad de la malla, otro elemento muy importante a
tener en cuenta es el mallado de capa limite. Como ya se ha expuesto anteriormente, la capa limite
es la transicion en las propiedades del flujo debidas a la presencia del perfil aerodindmico en el
flujo y juega un papel fundamental en cuanto a prediccion de resistencia aerodindmica.

e Seleccionar los modelos y propiedades del fluido

En este punto se definiran los modelos fisicos que gobiernan el flujo, asi como las
propiedades del fluido (que podréan ser constantes o funciones de la presion y la temperatura).
También se introduciran en este punto submodelos adicionales cuya finalidad es modelar los
efectos de fendmenos complejos (de transmision de calor, combustién, problemas multifase,
modelos de turbulencia...)

e Condiciones de contorno:

Para cada una de las fronteras del dominio deben elegirse unas condiciones de contorno
adecuadas, de esta forma el problema tiene solucion Gnica. Las condiciones de contorno mas
tipicas son:

o Mass Flow inlet: Utilizada para flujos compresibles (en incompresible, se
convierte en velocity inlet). En esta zona del dominio se impone el gasto
masico, la direccion de la velocidad, la temperatura total (de parada) y las
variables de turbulencia. La presién se extrapola de las ecuaciones.

o Velocity inlet: Como se ha comentado, esta condicion seria la analoga a
Mass Flow inlet, pero en flujo incompresible. De esta manera, en lugar de
imponer el gasto masico, se establecera la velocidad.

o Pressure (stagnation) inlet: En este caso, se impone la presion de parada, la
direccion de la velocidad, la temperatura de parada y las variables
turbulentas, extrapolandose del interior la temperatura y la presion estatica.

o Pressure outlet: Solo se impone la presion, extrapolando el resto de las
variables.

o Pressure far field / Free stream (Riemann): Esta condicion se emplea para
modelar corriente libre lejos de la geometria de estudio.

o Wall: En caso de que la pared sea no porosa, la velocidad normal a la misma
es nula. Ademas, si el flujo es viscoso, la velocidad tangencial también es
nula. Se extrapola del interior la presion.
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o Symmetry plane: Esta condicion impone que la velocidad normal sea nula.
Es de gran ayuda pues permite reducir el dominio a modelar a la mitad.

3.2.2. SOLVER

Con el fin de dar una idea sobre la l6gica que hay detras de los codigos y que no se vean
como una simple caja negra que da una solucién magicamente, se procede a ilustrar, brevemente,
algunas de las bases de la dindmica de fluidos computacional. Repitiendo otra vez, se debe tener
en mente gque estas soluciones son puramente numeéricas y que necesitan de ordenadores para
llevar a cabo su ejecucién. Como ya se sabe, el dominio de célculo se divide en diferentes regiones
a través de un mallado en el que encontramos diversos puntos de control. En estos puntos es donde
las propiedades del flujo son calculadas. En una solucion CFD, las ecuaciones que gobiernan el
flujo (ya sean diferenciales o integrales) son discretizadas usando las variables del dominio fluido
en los puntos de control Gnicamente, pero ;cdmo se lleva a cabo esta discretizacion? La respuesta
no es Unica, sino que hay diferentes formas de realizarla. Se van a dar unas pinceladas basicas
sobre las ideas principales al llevar a cabo esta discretizacion.

. . . . . 0
Considerando una derivada parcial, por ejemplo, la de la velocidad, a—u en una malla

’
X

como la que muestra la ilustracion

Ax
i1 j+1 Jij+l i+1,j+1
Ay
I]
i-1.j i i+l
i-1.j-11]ij-1 i+1.j-1

I

llustracion 20: Discretizacion de un dominio genérico

[6]

Los puntos, P, quedan definidos con los subindices i en la direccion x y subindice j en
la direccion y. Por lo tanto, el valor de la variable u en el punto (i, j) es denotado como u; ;, en

el punto inmediato de la derecha seria u;, ;... Los valores estan separados con Ax en la direccion

x mientras que en la direccion y lo estardn por Ay, cuyos valores podran coincidir o no. Para
obtener la discretizacion de la derivada evaluada en P, primero se debera expandir en serie de

Taylor:
ou %u\ (Ax)?  [93u\ (Ax)3
o ou 42
Ujtqj ul"+(ax>i,ij+<ax2>U > T\ 3.3 S + (42)

Despejando el valor de la derivada y aproximando obtenemos:

(43)
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(au) _ Uigrj — U

a i,j Ax

Este procedimiento se ha realizado para la celda inmediatamente a la derecha del punto,
sin embargo, puede hacerse para cualquier celda colindante, hay muchas opciones: la diferencia
central, diferencia, ... Por lo tanto, asi es como funciona el método de diferencias finitas “finite-
difference”, asi es como una derivada parcial que aparece en las ecuaciones que gobiernan el flujo
se discretiza. En contraste con este método, existe el llamado método de volimenes finitos “Finite
Volumen Method”, FVM, que utiliza las ecuaciones que gobiernan el flujo en su forma integral, y
que aplica el programa utilizado en el presente trabajo. Por lo tanto, de manera similar a otros
métodos, el FVM transforma el sistema de ecuaciones diferenciales en un sistema de ecuaciones
algebraicas lineales. Sin embargo, este método involucra dos pasos adicionales. En el primero de
ellos, las ecuaciones diferenciales son integradas y transformadas en ecuaciones de conservacion
sobre un elemento. Esto implica el cambio de integrales de volumen y superficie en relaciones
algebraicas entre los elementos del dominio usando métodos de integracion de un orden adecuado.
En el segundo paso, se interpolan las variaciones de las variables en un elemento.

Poniendo ecuaciones a lo comentado anteriormente, las que gobiernan el
comportamiento de un flujo newtoniano de un componente monofasico en su forma conservativa
son:

Masa:
%+V-(pﬁ) =0 (44)

Momento:

a(gf)”'(p”ﬂ)=_g_z+v'(#Vu)+SM,x s

6(;tv)+v-(pvﬁ’)=—Z—Z+V.(#Vv)+SM’y (46)

a(g:/)“Lv'(pWﬂ)=_Z_Z+V'(“VW)+5M,Z )
Energia:

a(g)te)+v-(peﬁ)=_pv.(ﬂ)+V_(kVT)+Se (48)

Expresadas de forma general en funcion de un valor escalar denotado como ¢:

d(p9)
ot

+V-(pv ) =V-(T?Ve) + Qy (49)

Siendo:
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Desarro

5} o —
% el término transitorio

V- (p v ¢) el término convectivo
V- (I'? V) el término difusivo
Q¢ €l termino fuente

llando brevemente los términos de la ecuacion (49) para tener una idea mas clara

sobre el proceso de discretizacién [8]:

Termino difusivo: La interpolacion del coeficiente Iy, no suele ser
problematica y suele ser suficiente una media arménica.
Gradiente: Se usa una reconstruccion de Green Gauss 0 mediante minimos
cuadrados.
Término convectivo: Modela la variacién de la magnitud considerada por estar
inmersa en un campo fluido dotado de cierta velocidad. Debe cumplir siempre
tres propiedades:

o Ser conservativo

o Estar acotado

o Ser transportivo
Término temporal: Se discretiza mediante una discretizacion temporal de
primer orden. El paso temporal esta restringido por la condicion de Courant-
Friedrich-Lewis (CFL) [9]. Se debe resolver iterativamente (es decir,
ejecutando sub-iteraciones por cada paso temporal hasta que converja en cada
instante)

Como resumen de cada una de las variables en las que se convierte ¢ en cada una de las

ecuaciones se ilus

tra la siguiente tabla:

Ecuacion

Masa

¢ Ty S
1

Momento (en cada

direccién) Ui K 0x;

. e k + Términos Viscosos
Energia
Tabla 1: Resumen ecuaciones segun la variable genérica ¢ [8]
Integrando las ecuaciones y aplicandolas a cada celda:

d (poty) , < S
pPp NI = 1 50
P Z ¢r(prur) Ar = 2 Lo rVor Ap + SgpV 50

1 1
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Aqui los valores discretizados en las caras de una celda se relacionan con los valores
del centroide de la propia celda y de sus vecinas empleando métodos de discretizacion.
Finalmente, para cada ecuacién de transporte, se tiene un sistema de ecuaciones algebraicas con
tantas ecuaciones como celdas que se resuelve utilizando Linear Solvers como Gauss-Seidel [10]
y se itera hasta alcanzar cierto valor de tolerancia.

Resumiendo, la llustracién 21 recoge la esencia del proceso CFD:

T N, T N,
e N e N
(_ Physical / { Physical ./
/7 Domain ‘ I\’ Phenomena |

- ., .
——

M d
Domain Modeling Physical Modeling

Set of Governing Equations
Defined on a Computational
Domain

Domain Discretization <Equation Discretization

Structured Grids Finite Difference
(Cartesian, Non-Orthogonal) Finite Volume
Block Structured grids Finite Element
Unstructured Grids System of Boundary Element
Chimera Grids Algebraic
Equations

Solution Method

Combinations of

\J Multigrid Methods
lterative Solvers
Numerical Coupled-Uncoupled
Solutions

llustracion 21: Proceso de discretizacion [7]

De toda la aplicacion anterior, resulta un sistema de ecuaciones en cada celda del tipo:

Nnp

an)nb + z aP¢nb = bnb (51)
1

Donde el subindice nb hace referencia a las celdas vecinas y P a la que se esta teniendo
en cuenta.

Cada ecuacion de transporte se ha linealizado asumiendo el resto de las variables
conocidas, por ejemplo, para el momento en x se supondria desconocida la variable u y el resto
serian conocidas y se desacoplan las ecuaciones (enfoque segregado/secuencial). EI problema es
que la presion y la densidad no tienen una ecuacidn “suya” y no queda claro cual atribuir a cual.
Esto aspectos son los que definen el tipo de solver: Pressured-based o Density-based.

El primero de ellos es conocido como Segregated Solver” en StarCCM+®. En este, la
variable presidn se obtiene de la ecuacion de continuidad mas momento y la densidad a partir de
la ecuacion de estado, resolviéndose, como se ha comentado anteriormente, todas las ecuaciones
de forma desacoplada excepto las variables de presion y velocidad que se resuelven de forma
especial: o bien a la vez (coupled) necesitando generalmente, menos iteraciones para la
convergencia, o bien, mediante el método predictor-corrector. Este tipo de solver es
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recomendable para flujos de bajo nimero de Mach y permite una formulacién verdaderamente
estacionaria.

Por otro lado, el caso de Density-Based (conocido como Coupled Solver en
StarCCM+®) obtiene la presion a partir de la ecuacion de estado y la densidad de la ecuacion de
continuidad, resolviéndose todas las ecuaciones de forma simultdnea. Su formulacion es
intrinsicamente transitoria (pudiéndose obtener un estacionario a través de la forma time-
maching) y es recomendable para flujos de elevado nimero de Mach.

Ademas de los tipos de solver, deberemos tener en cuenta los factores de relajacion.
Estos factores ayudan a controlar la convergencia. Al resolverse las ecuaciones de manera
desacoplada es conveniente examinar las variaciones de todas las variables y no tomar toda la
variacién predicha por la ecuacion, sino modificarla segun:

bn+1 = b1 + 42 AL (52)

Donde ay es el factor de relajacion de la variable ¢ con valores entre [0,1]. A menor
valor de a4, mayor robustez de convergencia, pero mas lentitud (debido a que el cambio de la
variable es mas lento). Sus valores son muy dependientes del problema, pero generalmente unos
valores de ay = 0.7 y a, = 0.3 son conservadores mientras que ag = 0.9y a,, = 0.5 suelen
ser mas agresivos (ya que implican mayor incremento de la variable considerada).

Finalmente, para el control de la convergencia se tienen los residuales del calculo. No
son mas que la comprobacidn de la ecuacién de conservacion correspondiente, es decir de la
ecuacién [], pasando todo a un miembro de la ecuacion:

Nab

R¢=Zap'¢p+zanb'¢nb_bp (53)
1

3.2.3. POST PROCESO

Como ya se ha comentado, los paquetes CFD se subdividen en estos tres pasos y en este
se encontraran diversas herramientas que permitiran obtener resultados y procesarlos para
asegurar su fiabilidad representando la realidad. Para ello se podra hacer uso de programas
especificos de CFD ya estén integrados en el propio solver, sean independientes del mismo (CFD-
Post®) o sean programas externos (Excel, Mathematica, Matlab entre otros).

Ademas, se debe hacer uso de diversos elementos que ayudaran a procesar los
resultados, ejemplos de esto son:

e Entidades de post-proceso: Son las llamadas Derived Parts, las hay de todo tipo,
desde volumenes fijos hasta lineas de corriente asi como secciones geométricas,
puntos, lineas...
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e Variables del post-proceso: Son las proporcionadas por el propio codigo
(p,u,,p, T, ...) o definidas por el usuario en el apartado de tolos (en Custom Field
Functions).

e Valores numéricos: Fuerzas, coeficientes, flujos, integrales... tanto su valor como
su evolucion con las iteraciones (Report).

e Escenas: Para visualizar la malla, el campo fluido (tanto campos escalares como
vectoriales), lineas de corriente etc.

Esta tarea trata, por lo tanto, de someter la solucién a un examen, para asegurar la
validez de los resultados. Sin embargo, esto es algo complejo, pues, a priori, se esta intentando
evaluar algo que no se conoce. Para ello se usaran diferentes técnicas como los criterios de
convergencia, validacion del modelo e independencia de malla. Ademas de los anteriores se puede
sumar otro tipo de estudios como: sensibilidad del modelo de turbulencia, independencia del
dominio o estudios experimentales.

e Independencia de malla

La malla es uno de los elementos mas importantes y se debe alcanzar un compromiso
entre un bajo error numérico y el coste computacional. Para comprobar que se obtiene la
independencia de malla se debera partir de una primera estimacion (a partir del know-how o
revision bibliografica) e ir incrementando la densidad de elementos (1.5 veces en cada direccion),
a continuacion, se deben comprobar las variables globales de interés del problema y elegir un
criterio de convergencia entre ambos resultados (hormalmente del 1% de discrepancia entre
ambas soluciones).

Hay que tener en cuenta que la densidad de elementos en cada region sea la adecuada,
es decir, mayor densidad de elementos en zonas de grandes gradientes y menor en zonas de menos
cambio de las propiedades del flujo.

e Criterios de convergencia

Se trata de buscar una solucion con bajo error numérico en la resolucion del sistema de
ecuaciones. Para ello haremos uso de dos herramientas principales incluidas en el solver:

o Residuales: Como ya se ha comentado, pretenden dar una idea del grado de
convergencia de las ecuaciones que gobiernan el problema. Los valores
umbrales para aceptar la convergencia suelen ser de 10~3 para la ecuacion
de continuidad y de 10~ para el resto de las ecuaciones. Se debe mencionar
gue estos valores no dejan de ser unos valores arbitrarios, por lo que no es
recomendable utilizarlos como Unico criterio de convergencia.

o Monitores: Se trata de obtener la tasa de variacion de las variables de interés
y definir un umbral limite, normalmente en 0.1%.

e Validacién

Aunque el caso tenga un bajo error numerico (caso convergido y malla independiente)
la incertidumbre de los datos y del modelo fisico puede hacer que el resultado no represente la
realidad, es por ello que se debe validar la solucién frente a resultados experimentales o numéricos
de calidad (DNS/SES).
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Si se obtiene una prediccion buena, se puede asumir que el modelo es preciso para el
problema estudiado en un cierto rango de funcionamiento. Es importante destacar que no es
recomendable extender la validacion a condiciones con fendmenos del flujo diferentes (flujo
desprendido/adherido, flujo subsoénico / transénico / hipersonico...)
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4. ESTUDIO DE LA CONFIGURACION BIPLANA

4.1.ESTUDIO MODELADO

La primera parte del estudio se inicia, como ya se ha comentado, con simulaciones CFD,
de las cuales, se obtendran las primeras conclusiones acerca de la geometria que podria ser mas
interesante a la hora de obtener mejores actuaciones aerodinamicas. El perfil elegido sera el
NACA 2412y las condiciones de vuelo seran las siguientes:

Uin = ZOm/S

Pour = 101325 Pa
u=178-10"5 K9/, ¢
p =1.225 kg/m3

En estas condiciones el nimero de Reynolds obtenido es de alrededor de 1.1 - 10°, un
numero bastante bajo comparado con el rango de valores en los que se suele volar en aviacion
comercial. Esto implica que los esfuerzos viscos ganan importancia y, probablemente, la teoria
de flujo potencial pierde aplicabilidad. Sin embargo, segun se ha explicado, utilizando la dindmica
de fluidos computacional es posible seguir obteniendo simulaciones fieles a la realidad, por lo
gue se utilizara el programa Star-CCM+® para el célculo de simulaciones. Se debe destacar,
como se comentara posteriormente, que con el estudio CFD no se pretende validar
minuciosamente los casos, sino que se pretende realizar un estudio lo mas veraz posible dentro
de las limitaciones encontradas: de tiempo, de tunel de viento, de calculo computacional... Es por
ello, que el lector despierto podria cuestionar ciertos resultados. A pesar de ello, se ha intentado
conseguir los resultados mas objetivos posibles.

En primer lugar, se obtendra la caracterizacion del perfil base en 2D realizando
anteriormente una independencia de malla para asegurar que la solucién no depende de esta. Acto
seguido se haréa una validacion del modelo en una simulacion 3D a partir de los valores de mallado
de la 2D. Finalmente, se pasara a la comparacion de diferentes geometrias 2D del biplano con el
objetivo de encontrar aquella que mayor potencial podria tener en cuanto a mejora de prestaciones
aerodinamicas. Para ello, se estudiaran las variables de interés y se expondran las conclusiones.
De lo expuesto anteriormente nace la idea de un nuevo estudio 2D, fruto de la combinacion del
presente TFG con el de Jaime Mateo [2], introduciendo una ranura en uno de los perfiles del
biplano para buscar un aumento de la eficiencia aerodinamica del conjunto.

Procediendo con los estudios 2D y con el objetivo de no ser repetitivo se va a pasar a
explicar el procedimiento seguido para la simulacion del caso base (creacion de geometria,
creacion de dominio, mallado, propiedades del fluido, modelos fisicos...) y para el resto de las
simulaciones solo se expondran los resultados obtenidos, ya que la metodologia seguida para la
obtencion de resultados es analoga en todas.

Como se ha comentado en el apartado del CFD, lo primero que hay que generar es la
geometria y en este caso, se optd por realizarla mediante el programa Fusion 360®.. De esta
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manera se cred un Sketch de un perfil NACA2412 de 10cm de cuerda se extruy6 haciendo que su
envergadura fuera de 0.15m.

7

llustracion 22: NACA2412

Tras la creacién del perfil, se import6 la geometria al programa Star-CCM+® a través
de un archivo de extension step. Con la geometria en el programa, se crea el dominio de calculo.
Como se trata de aerodinamica externa, se form6 un dominio de calculo rectangular con una
separacion de 6 cuerdas aguas arriba del perfil, 12 cuerdas aguas abajo, y 12 cuerdas entre la
frontera superior e inferior quedando el perfil en el punto medio entre ambas y asegurando que
las fronteras del dominio no afecten a la solucion.

llustracion 23: Dominio CFD caso base 3D
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llustracién 24: Dominio CFD caso base 3D

Para la estrategia de mallado se utilizard un automated mesh, cuyo mallado depende de
las condiciones de contorno por lo que habré que configurar el calculo antes de ejecutarlo. En la
siguiente tabla se recogen los modelos de fisica seleccionados para el célculo:

Space 2D/ 3D
Time Steady
Material Gas
Flow Segregated
Equation of state Constant Density
Viscous regime Turbulen: k — € [11]

Tabla 2: Modelos de fisica seleccionados

Para el tipo de condiciones de contorno se tendran 5 fronteras de dominio con diferentes
condiciones de contorno:

Frontera Condicion de Contorno
Inlet Velocity Inlet
Outlet Pessure Outlet
Planos de simetria Symmetry Plane
Airfoil Wall
Bottom / Top Symmetry Plane

Tabla 3: Condiciones de contorno
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Con los modelos fisicos y las condiciones de contorno seleccionadas se puede pasar a
definir los diferentes parametros de la malla. Se seleccioné un mallado con elementos poligonales
y capa limite (Polygonal Mesher y Prism Layer Mesher, respectivamente), ademas se crearon tres
volimenes de control, dos cilindros y un rectangulo, para refinar la malla cerca del perfil
aerodinamico tanto en el borde de atague como en el borde de fuga de este. Los parametros
seleccionados son los siguientes:

e Base Size - 5mm
e Surface Growth Rate — 1.2
e Minimum Face Quality — 0.2
¢ Volumen de control rectangulo:
o 2D Surface Mesher:
o Custom Size — Relative to Base — Porcentage of Base — 15
e VolUmenes de control cilindros:
o 2D Surface Mesher:
o Custom Size — Relative to Base —» Absolute — 0.004 m
e Superficie de control del perfil:
o Target Surface Size: Custom
o Relative to base — Porcentage of Base —» 5
o Minimum Surface Size: Custom
o Relative to base - Porcentage of Base - 1
e Superficie de control plano de simetria:
o Target Surface Size: Custom
o Relative to base - Porcentage of Base —» 100

Para el mallado de capa limite se realizé la analogia a una paca plana y se obtuvo una
aproximacion del espesor de la zona del flujo afectada por la presencia del perfil aerodinamico
(como se explico en el apartado de aerodinamica) utilizando la calculadora de y* facilitada en la
asignatura de Ampliacién de Mecanica de Fluidos [8] (explicacion en los Anexos) para calcular
los valores obteniendo un y* menor de 5:

e Number of Prism Layer: 12
e Prism Layer Stretching: 1.1
e Prism Layer Total Thickness: 3mm (Absolute)

Tanto los valores de los parametros de la malla 3D como la propia malla quedan
recogidos en los Anexos. Por su parte, ejecutando el mallado 2D se obtiene la malla que se observa
a continuacion, de alrededor de 30000 celdas:
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b

llustracion 25: Malla CFD caso base 2D

Para validar que la capa limite estaba dentro del mallado de prism layer, se cre6 una
derived part y se representd en la escena de la malla. Como se puede observar, queda
préacticamente toda la capa limite dentro de los prism layer:

llustracion 26: Mallado de capa limite

Segun aparece en la imagen, se consigue que la mayor parte de la capa limite, definida
como la zona del fluido en el que su velocidad alcanza el 99% de la velocidad del flujo libre y
representada en rojo en la llustracion 26, quede dentro del mallado de prism layer. Ademas,
representando los valores de y* se comprueba que son menores que 5 a lo largo de todo el perfil
por lo que se cumple con la limitacion explicada en el apartado de conceptos teoricos:
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llustracién 27: Distribucién de y* a lo largo del perfil

Con todo esto seleccionado, solo queda definir las propiedades del aire (densidad y
viscosidad) y lanzar la simulacion. Procediendo al célculo, la evolucién de los residuales se
plasma en la siguiente figura:

i —— Continuity
Residuals
M-momenturm

— Y-momentum

Te-014} —— Tdr
Ih— Tke

Residual

L L e S s T T T T 7T 7T 7T
100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000

Iteration

llustracion 28: Monitorizacion de los residuales caso base

Como se aprecia, la convergencia es bastante rapida, llegando a obtener unos residuales de
valores de 1012, Por su parte, al representar la evolucion del valor de una variable de interés, en
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este caso, el coeficiente de friccion se

largo de las iteraciones:
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llustracion 29: Monitorizacion del coeficiente de resistencia aerodindmica
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A pesar de esto, aln se podria poner en tela de juicio si nuestra solucion es dependiente
de la malla conseguida. Para solventar esta duda se realizd una independencia de malla
considerando un refinado de mallado y comparando los valores globales de la solucion. Al obtener
una diferencia en la variable de interés (CD) menor al 1% y dado que la distribucion del
coeficiente de presion no variaba significativamente, se concluyé que la solucién del problema
no dependia de la malla, obteniéndose de esta manera su independencia:

ERROR
NOMBRE MALLA Celdas CD ERROR RELATIVO
Malla 1 30000 0.0199
Malla 2 66000 0.0198 -9E-05 0.5%

Tabla 4: Independencia de malla
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Obteniendo la distribucién de presiones de ambas mallas, se mueatran tendencias
similares:

Cp Caso Base Independencia

15

0.12

Cp(-)

X (m)

Grdfica 3: Distribucidn del ¢, en cada malla

Para completar el proceso CFD recogido en el apartado 3 hay que validar los resultados.
Debido al bajo numero de Reynolds, la obtencién de gréficas de distribucion de presion a lo largo
del perfil no esta disponible (por lo menos al alcance académico) por tanto se decidio hacerlo
experimentalmente comparando las variables de interés. Como se comentard en el apartado
correspondiente al estudio experimental, el tinel de viento con el que inicialmente se iba a hacer
el estudio no estaba a nuestra disposicion y hubo que utilizar otro algo méas pequefio con menor
capacidad de obtencidn de datos. Es por ello, que no se pudo obtener la distribucion de presién
experimental alrededor del perfil y en consecuencia se optd por validar las simulaciones con las
variables de interés que se pretendian comprar, en este caso los coeficientes de sustentacion y
resistencia.

Se compara el caso 3D con el fin de hacer la validacion directa ya que los parametros
de mallado son similares en ambas mallas. Graficando los datos obtenidos para el caso base en
tanel de viento, con una velocidad de flujo libre de 15 m/s frente a los obtenidos en CFD:
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Grdfica 5: Comparacion del coeficiente de resistencia
AOA (92) Error CL % Error CL Error CD % Error CD
0 0.04017589 17.5% 0.01071004 19.1%
5 0.01862444 3.4% 0.00757085 8.0%
10 0.04430915 5.4% 0.01752891 13.5%
15 0.05898482 5.3% 0.03176384 14.4%

Tabla 5: Discrepancias en las variables aerodindmicas
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Se observa que las variables de interés son fieles a la realidad en las Gréficas 4 y 5. El
maximo error encontrado es de un 20%. Es posible que sea un error elevado, sin embargo, debido
a las posibles imprecisiones de la balanza de tlnel de viento, posibles errores experimentales y
las vibraciones a las que se tuvieron que hacer frente en la recogida de medidas, se aceptan las
discrepancias. Ademas, los casos CFD tienen como finalidad establecer una tendencia de las
variables aerodindmicas segun los cambios en la geometria, como se destaco anteriormente. Cabe
recordar, que este no es un proceso totalmente legitimo de validacion de resultados y que los
resultados obtenidos pueden llegar a ser cuestionables.

Tras esta explicacion de la simulacion de un caso y comprobacién de resultados, se
procede de manera similar a la realizacién de simulaciones para diferentes angulos de ataque en
2D, obteniendo la caracterizacion del perfil bidimensional, Gréfica 6:

CLvs Alfa

1.5
1.3
1.1
09 \
0.7
0.5

CL(-)/CD(-)

0.3
0.1

01y 5 10 15 20 25
Alfa (deg)

—CL CD*10

Grdfica 6: Caracterizacion perfil NACA2412

Representando el campo de velocidades en la llustracion 30, se puede observar como
en la parte del extradds del perfil el flujo se ve acelerado debido a la disminucién de la presion
local en esa zona mientras que en la parte del intradés la velocidad del flujo se ve reducida debido
a la sobrepresion que tiene lugar en esa zona. Se observan zonas de velocidad cercana a nula en
la zona de estancamiento del borde de ataque del perfil:
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llustracion 30: Campo de velocidades en el dominio fluido para AoA de 5°

Por otra parte, se puede obtener los valores del coeficiente de presion y del espesor de
capa limite a lo largo del perfil para méas tarde compararlos con los valores del biplano resultando
las siguientes gréficas:

Cp Caso Base AoA 52

Cp ()

X (m)

Grdfica 8: Distribucion coeficiente de presion caso base AoA 5°
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Grdfica 9: Espesor capa limite perfil base

Como se observa en la Gréafica 9, la mayor parte de la sustentacion procede de la succion
originada en el extradds del perfil. Por su parte, se tiene que el espesor de la capa limite aumenta
con la cuerda, siendo un crecimiento lineal en la zona laminar y exponencial en la zona turbulenta,
lo que coincide con los explicado en el apartado de conceptos tedricos y representado en la
llustracion 9. La media de la capa limite queda de 3.19 milimetros por lo que coincide con lo
introducido en los valores de mallado, y, ademas, se observa que este valor podria considerarse
de referencia como la frontera entre comportamiento laminar y turbulento. Este valor de capa
limite medio sera el que se utilice para determinar si en la configuracion biplana existe interaccién
entre ambos perfiles o0 no. Tanto en caso de que el espesor fuese mayor como menor implicaria
interaccién entre ambos perfiles, sin embargo, podria pensarse que una obtencion de un espesor
menor seria beneficioso. Esto no tiene por qué ser cierto en todos los rangos de funcionamiento,
ya que podria darse lugar a un efecto Venturi, siendo este favorable en angulo de ataque nulo,
pero al dotar el conjunto de un angulo de ataque relativo (entre el flujo y la configuracion) podria
resultar contraproducente.

Procediendo al estudio geométrico del biplano se consideraron diferentes valores de
posicion relativa entre perfiles (d) y altura entre perfiles (h), asi como de rotacion relativa (g),
siendo d positivo al estar el perfil superior adelantado respecto el inferior y negativo al retrasarlo.
La rotacion relativa podra ser de cualquiera de los perfiles, aunque en el presente trabajo se dotara
solo al perfil superior siendo positivo en la direccion de aumento del angulo de ataque relativo
entre el perfil y el flujo de corriente. Todo esto se recoge en la llustracion 31:

& lamado Stagger en la bibliografia
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420 g=0

-1 £=0

llustracion 31: Pardmetros geométricos del biplano [4]

Inicialmente, se calcularon alturas diferentes entre los perfiles para determinar a qué
altura no habria interferencia entre los perfiles. Se decidi6 elegir 2 cuerdas ya que, como se
observa en la Tabla 6, era la geometria con los mejores resultados de las variables de interés
(coeficiente de sustentacion y resistencia), ademas se comprobara también con el estudio de
espesor de capa limite de ambos perfiles:

h d & CL Total CD Total EA
Biplano 1 1c 0 0 0.591 0.026 22.51
Biplano 2 1.5¢ 0 0 0.615 0.027
Biplano 3 2c 0 0 0.64 0.026 24.56

Tabla 6: Comparacion geometrias para AoA 5¢

Como se ha anticipado, otro estudio que indica que no hay interferencia entre los perfiles
es el de la capa limite, ya que el espesor de esta en ambos perfiles es parecido al del perfil base.
En ambas Graficas 10 y 11 puede observarse un comportamiento muy similar al de la Gréafica 9
y recogido en el apartado de conceptos tedricos. Todo esto lleva a pensar que no hay interaccion
entre ambos perfiles:
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Extrados Perfil Inferior Biplano Base
o

0.014
0.012

0.01 ® Perfil Bajo

@
[
)
°
0.008 f
' 4
&

0.006

(m)

Wall_Distance

0.004

°
0.002 s se $

0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12

Grdfica 10: Espesor capa limite perfil inferior del biplano

En cuanto al extradds del perfil superior de la configuracion:
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Grdfica 11: Espesor capa limite perfil superior del biplano

Se obtiene un valor medio de capa limite de 3.4 y 3.5 mm en el perfil inferior y superior
respectivamente, como es del orden del obtenido en el perfil base, pudiendo concluir que no existe
interaccion entre los perfiles.

Por otro lado, con el fin de obtener de manera rapida una idea de qué geometria era mas
conveniente utilizar, se ejecutaron simulaciones a un angulo de ataque de 5° de diferentes

56



4.Estudio de la configuracién biplana

geometrias biplanas y se compararon las variables de interés recogiendo los resultados en la Tabla
7

h d £ CL Total CD Total EA
Geometria 1 1c 0 0 0.59 0.026 22.5
Geometria 2 1c 0.5c 0 0.63 0.026 23.8
Geometria 3 1c -0.5c¢ 0 0.55 0.024 22.3
Geometria 4 1c 1c 0 0.63 0.025 23.7
Geometria 5 2c 0 0 0.64 0.026 24.7
Geometria 6 2c 0.5c 0 0.61 0.0256 23.8
Geometria 7 2c -0.5c¢ 0 0.61 0.0251 24.3
Geometria 8 2c 0.5c 1.5 0.65 0.029 22.9
Geometria 9 2c -0.5c¢ 1.5 0.68 0.0271 25.1
Geometria 10 2c -0.5¢ 2.5 0.72 0.028 25.3

Tabla 7: Comparacion geometrias

De la tabla se puede concluir que la geometria méas conveniente seria la del perfil
superior retrasado media cuerda y rotado 2.5 respecto del perfil inferior®. Haciendo el mismo
estudio que para el caso del biplano base se grafican tanto los espesores de capa limite de ambos
perfiles como sus coeficientes de presiones:
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Grdfica 12: Representacion capa limite perfil inferior biplano modificado

% Esta configuracién se denotara como Biplano Modificado.
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Extrados Perfil Supeior Biplano Modificado
0.008

0.007

®
0.006 &

0.005

0.004 J

0.003 ot

(m)
™

Wall_Distance

0.002 680

o0
0.001 303:
8

0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1
x (m)

Grdfica 13: Representacion capa limite perfil superior biplano modificado

Estudio de distribucion del coeficiente de presion:

Perfil Inferior Cp AoA 52
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Grdfica 14: Distribucidn c,, biplano modificado en el perfil inferior
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Grdfica 15: Distribucién ¢, biplano modificado en el perfil superior

Al comparar con la Gréfica 8 se observa que el perfil superior sufre una mayor succién
en el extradds manteniendo la sobrepresion en el intrad6s. Por su parte, el perfil inferior no sufre
grandes cambios en cuanto a distribucion de presion se refiere, siendo la Grafica 14 muy similar
a la 8. Sin embargo, del estudio de las Graficas 14 y 15 se obtiene que la media del espesor de
capa limite es de 4.7mm y 3.2mm para el perfil inferior y superior respectivamente. Se puede
concluir que a pesar de mejorar la eficiencia aerodindmica a base de obtener mayor sustentacion
también empeora, en cierto modo, la resistencia aerodinamica ya que el espesor de capa limite
del perfil inferior es significativamente superior, lo que lleva a pensar que puede haber cierta
interaccién entre los perfiles aerodindmicos. De estas graficas y comparando con el efecto que
tiene la implementacion de un slot en un perfil aerodinamico, aparece la sugerencia de Jaime
Mateo de introducir una modificacion geométrica (estudiada en su TFG [2]) en el perfil inferior
del biplano en cuestion afiadiendo un slot. De esta manera, al inyectar cantidad de movimiento,
el flujo se frenaria menos haciendo que el espesor de capa limite pudiera verse reducido y de esta
manera reducir la resistencia por friccion. Este estudio se recogera en el final de la seccion, por
ahora, se exponen las variables globales del biplano modificado frente al monoplano:

CL vs Alfa
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Grdfica 16: Comparacion coeficiente sustentacion
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CL(-)

Como se puede observar en las graficas, la eficiencia aerodinamica no mejora en el
biplano, sin embargo, los coeficientes aerodinamicos se mantienen constantes, a diferencia de lo
expuesto en la Grafica 2 representada en estado del arte. Esto lleva a pensar que la introduccion
de estas configuraciones en el transporte de paqueteria en UAVs podria llegar a ser positiva, ya
gue como se refleja en la Grafica 14 se obtiene una mayor sustentacion para un mismo valor de
resistencia aerodinamica. Esto llevaria a poder transportar mayor carga de pago manteniendo

la configuracion biplana

EA vs Alfa
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Grdfica 17: Comparacion eficiencia aerodindmica
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Grdfica 18: Comparacion polar

constante la potencia requerida por la aeronave:
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Lift vs Drag
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Grdfica 19: Representacion de fuerzas aerodindmicas totales

Observandose la misma conclusion al comparar la sustentacion generada para un angulo
de ataque dado:

Lift vs Alfa
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Grdfica 20: Representacion de sustentacion en funcion del dngulo de ataque

Finalmente, analizando la propuesta de Jaime Mateo se estudian los graficos de
distribucion de presion y espesor de capa limite a lo largo del perfil para compararlos con el caso
base y el biplano modificado. De los datos de espesor de capa limite (graficos representados en
el apartado de Anexos) se obtienen medias de espesor de 3 y 3.4 mm para el perfil inferior y
superior respectivamente por lo que se consigue el efecto deseado, esto es disminuir el espesor
total de capa limite con respecto a la configuracion sin slot.

Por otro lado, observando la distribucion de presion se extraen dos conclusiones
principales: La primera es que el slot ayuda a aumentar la succion del perfil inferior en su parte
posterior (Gréfica 21) gracias a la inyeccion de cantidad de movimiento en el flujo. De esta
manera, se aumenta la aportacion de sustentacion de este perfil. Antagonista a este efecto, se
encuentra un menor pico de succién en el perfil superior, lo que reduce la contribucion de
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sustentacion de este perfil. Esto parece a priori, algo contraproducente, sin embargo, si se piensa
que este perfil ve un mayor angulo de ataque relativo podria ayudar a hacer que el flujo no
desprendiera debido al gradiente adverso de presiones una vez que el angulo de ataque sea
moderado o alto. Ademas, como esta menor sustentacién de un perfil se ve compensada por el
aumento en el otro (como reflejara posteriormente el coeficiente de sustentacién) y la resistencia
total es disminuida gracias a la reduccién del espesor de capa limite, el resultado global es un
aumento de la eficiencia aerodinamica del conjunto, manteniendo précticamente constante la
sustentacion del conjunto. En los Anexos pueden verse las gréaficas de diversas configuraciones
para un angulo de ataque de 10° obteniendo conclusiones similares a las mencionadas
anteriormente.

Cp perfil inferior AoA 52 configuracién con Slot

15

0.12

Grdfica 21: Distribucién ¢, biplano ranurado en el perfil inferior

Cp perfil superior AoA 52 configuracion con Slot
1.5

0 0.05 0.2

Grdfica 22: Distribucion c,, biplano ranurado en el perfil superior
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Finalmente, se muestra la comparacion de eficiencia aerodindmica del perfil base con
el biplano con slot:

AoA [?] EA Perfil Base AE Configuracidn Biplana Slot
0 9.3 7.8
5 27.2 27.1
10 27.5 32.5
12.5 19.8 28.8
15 13.7 21.7

Tabla 8: Comparacion perfil base y biplano con slot

Las mejoras se manifiestan en angulos de ataque de 10 a 15 grados ya que, para valores
menores, la capa limite en el perfil inferior no ha crecido lo suficiente como para penalizar las
actuaciones y la succién provocada por la inyeccion de cantidad de movimiento en el perfil
inferior no compensa la disminucion del pico de succién en el perfil superior. Como ya se ha
comentado, en los anexos se recogen las graficas correspondientes al estudio de un AoA de 10°
confirméandose las tendencias mencionadas

Con estos estudios numéricos en CFD se pasa a obtener resultados experimentales en
tanel de viento.

4.2.ESTUDIO EXPERIMENTAL

Este apartado trata de caracterizar diversas configuraciones alares en tlnel de viento. Se
comienza con el perfil base NACA2412 mediante su impresion 3D, comparandolo con lo
obtenido en el estudio CFD y se continuara describiendo configuraciones biplanas con el objetivo
de concluir si los parametros geométricos de la configuracion siguen las mismas tendencias que
seguian en el estudio numérico.

4.2.1. IMPRESION 3D

Como ya se ha comentado, fue necesaria la generacion de dos configuraciones
diferentes de alas, tanto la monoplana como la biplana. Ademas, con el fin de poder hacer el
estudio experimental del biplano con mayor versatilidad se generd una geometria tal, que se
podian modificar las posiciones relativas de los dos perfiles alares. A estas dos geometrias se
sumara una tercera, la del biplano con la ranura en el perfil inferior. En las siguientes ilustraciones
se recogen las geometrias utilizadas:
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llustracion 33: Perfil base imprimido

llustracion 32: Conjunto biplano para todas las geometrias
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lustracion 34: Perfil ranurado

4.2.2. TUNEL DE VIENTO

El tanel de viento utilizado fue prestado por el Departamento de Motores Térmicos de
la UPV, se trata del tanel de viento Armfield. Este tinel esta disefiado para ser capaz de proveer
de las instalaciones bésicas para llevar a cabo experimentos aerodindmicos. El gran punto fuerte
de este tunel es que su tamafio permite que tenga una gran movilidad para ser usado tanto en
laboratorios como en clases practicas.

El flujo entra a la seccién de medida a través de una especie de tobera convergente
seguida de una malla de abeja de aluminio que asegura un flujo estacionario tanto en magnitud
como direccion de este.

Aguas abajo de la seccion de medida se encuentra un difusor de bajo angulo de
ensanchamiento que contribuye a la estabilidad del flujo en la seccion de medida. Al final de este
difusor se encuentra un fan de 5 palas que es dirigido por un motor eléctrico del que se pueden
regular sus vueltas por minuto a través de una unidad de control de velocidad.

El rectangulo de la seccion de medida esta fabricado en Clear Perspex Acrylic® y puede
ser retraido a través de unos railes que permiten un rapido acceso a la seccion de medidas.

La balanza esta compuesta a su vez de dos diferentes, montadas en ejes perpendiculares
paralelos y perpendiculares al eje longitudinal del tinel de viento.

La precision de este tanel lo hace adecuado para graduados e investigaciones basicas
siendo capaz de medir hasta 7 Newtons de fuerza de sustentacion y 2.5 de resistencia
aerodinamica con una sensibilidad de +0.01 N. Para la obtencién de estas fuerzas el tlnel esta
dotado de instrumentos de medida:

e Tubo de Pitot: Es de lectura digital, y con €l se obtiene la velocidad en el infinito
del campo fluido. Estd dotado de toma tanto estatica como dindmica,
permitiendo obtener la velocidad absoluta del flujo.
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e Tabla Anemomeétrica: No instalada en este tnel. Puede obtener la distribucion
de presiones a lo largo del sélido de medida.

o Balanza: Mide la fuerza ejercida por el fluido sobre los cuerpos dispuestos en
la zona de ensayo. Esta balanza es versatil, posee independencia de ejes en la
medida de fuerzas y se puede efectuar un rapido y sencillo cambio de pieza.

Finalmente, sus dimensiones totales se recogen en la siguiente Tabla:

DIMENSIONES
Longitud 298 m
Ancho 0.8 m
Altura 1.83m
Volumen de transporte 4m?3
Peso 430 kg

Tabla 9: Especificaciones tunel de viento

La seccion de medida es un cuadrado de aproximadamente 25cm de lado. Esto, como
se puede comprobar, no es lo suficientemente grande como para caracterizar la geometria
propuesta’® obtenida en los estudios CFD (de cuerda 10 cm y altura 20 cm). Ello lleva a
replantearse el estudio pues se pretende, como ya se ha expuesto, comparar el caso base con el
CFD. Ademas, se hara un estudio extra en CFD con una geometria caracterizada en tinel de viento
y se valorard la precision de los datos. Finalmente, se estudiara la sensibilidad de las variables
aerodinamicas a los cambios de los pardmetros geométricos.

llustracion 35: Configuracion biplana en llustracion 36: Configuracion
tunel de viento monoplana en tunel de viento

10 El tinel pensado para este estudio no pudo ser utilizado debido a un percance con el mismo. Esto llevo
a tener que hacer estudios de un biplano con una configuracion geométrica diferente.
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4.2.3. COMPARACION ESTUDIOS EXPERIMENTALES

Debido a las caracteristicas del tinel aerodinamico disponible, no se pudo ensayar con
las geometrias deseadas ya que las dimensiones del tunel eran limitantes. No fue posible dotar a
los perfiles de la altura relativa deseada ya que esto hubiera dado lugar a medidas incorrectas
provocadas por fendmenos de valvula o efecto suelo con las paredes del propio tanel. Por lo tanto,
para poder continuar con el estudio experimental se opt6 por realizar un andlisis de variaciones
de variables frente a cambios en los pardmetros geométricos. De manera preliminar, esto deberia
reflejar que las variables se ven favorecidas al aumentar la altura relativa entre los perfiles y al
darle un pequefio calado al perfil superior. Ademas de las limitaciones geométricas del tinel
también se tenia una limitacion temporal de explotacion del tanel, por lo que no se pudieron
realizar ensayos de todas las geometrias que se deseaban. También fue necesario hacer varias
medidas de cada angulo de ataque a fin de minimizar la obtencién de datos anémalos, por lo que
esto acotd las configuraciones caracterizadas. De esta manera, se realizd la recogida de numerosas
medidas para un mismo angulo de ataque, procediendo a obtener su media y desviacion. Se repiti6
el mismo proceso para cada angulo de ataque de cada configuracidn, repitiendo el proceso tantas
veces como configuraciones alares estudiadas.

Inicialmente se recogieron los datos del perfil base, comparados anteriormente con los
datos numéricos en el apartado de validacién. Acto seguido se procedi6 con las comparaciones
del perfil base monoplano con las configuraciones biplanas. Se observa que el perfil monoplano
tiene valores de coeficientes aerodinamicos significativamente mayores que el biplano con una
altura de 0.53 cuerdas. Esta disminucion podria deberse a una interferencia entre perfiles
aerodinamicos, como ya se obtuvo en las simulaciones numéricas.

CL vs AoA

1.00
0.80

0.60 PS

CL(-)

# PerfilBase

0.40 Biplano Base h=0.52c

020 ¢

0.00
0 5 10 15 20

AOA (9)

Grdfica 23: Comparacion del coeficiente de sustentacion

También se observa que la pendiente de la curva de sustentacion es significativamente
menor que en el caso del perfil base. Esto puede estar motivado porque al aumentar el &ngulo de
ataque, la interferencia entre los perfiles sera mayor debido a que el perfil inferior puede estar
haciendo sombra al perfil superior y este Gltimo no ve un flujo sin perturbar, sino que ya ha sido
afectado por el perfil inferior.
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En el caso de la resistencia aerodindmica, se ve una significativa reduccion de la misma,
posiblemente motivada por la reduccion de resistencia parasita:

Cd vs AoA

2

@ PerfilBase

* Biplano Base h=0.52c
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Grdfica 24: Comparacion del coeficiente de resistencia

Debido a la disminucién de ambos coeficientes, la eficiencia aerodinamica no sufre
grandes variaciones consiguiendo mejorarla para angulos de ataque de entre 10 y 15 grados
debido a que en este punto se dispara la resistencia de la configuracion monoplana penalizando
su eficiencia. Por otro lado, para un mismo valor de resistencia, la sustentacién producida es
bastante similar, por lo que no se consiguen mejoras significativas:
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Grdfica 25: Comparacion de la eficiencia aerodindmica

68



4.Estudio de la configuracién biplana

Drag vs Lift
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Grdfica 26: Representacion de fuerzas aerdoindmicas

Pasando a dotar a la configuracion anterior de un stagger entre los perfiles se observa
gue hay una mejora en el coeficiente de sustentacion manteniendo la mejora en la disminucion
del coeficiente de resistencia, lo cual confirma las afirmaciones del estudio bibliogréafico [3]:

CL vs AoA
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Grdfica 27: Comparacion de coeficiente de sustentacion
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CD vs AoA
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Grdfica 28: Comparacion del coeficiente de resistencia

Por su parte, el grafico de eficiencia aerodindmica queda muy parecido al visto
anteriormente:
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Grdfica 29: Comparacion de la eficiencia aerodindmica

Se consigue un pequefio aumento de la sustentacidn generada para un mismo valor de
resistencia gracias al calado, segun puede observarse en la siguiente gréafica:
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Drag vs Lift
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Grdfica 30 Representacion de fuerzas aerodindmicas

Como se concluy6 en las simulaciones numéricas, la configuracion biplana ranurada
podria ser la que mayor potencial poseyera para obtener mejoras en las prestaciones, por ello
también se introduciré en las comparaciones experimentales. Inicialmente se compara el perfil
base monoplano con el perfil ranurado obteniendo las siguientes curvas:

CL vs AoA
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Grdfica 31: Comparacion del coeficiente de sustentacion

Se observa en la Grafica 31 que a bajos angulos de ataque disminuye el coeficiente de
sustentacién, debido principalmente a que se inyecta cantidad de movimiento en la zona del
extrados, por lo que la diferencia de presiones sera menor. Sin embargo, para angulos de ataque
relativamente altos, comienza a igualarse la sustentacion y en caso de haber podido seguir
midiendo mayores dngulos de ataque en el tunel, se hubiera obtenido un retraso de la entrada en
pérdida del perfil ranurado como se recoge en [2].
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Cd vs AoA
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Grdfica 32: Comparacion del coeficiente de resistencia

El perfil ranurado es favorable en cuanto a resistencia aerodindmica como puede
observarse en la Grafica 32. La mejora es més perceptible a grandes angulos de ataque ya que el
slot permite inyectar cantidad de movimiento en la parte del extradds del perfil haciendo que el
flujo tenga més energia para superar el gradiente adverso de presiones. Sin embargo, esto no va a
tener gran importancia en el biplano puesto que su aplicacién empleara bajos angulos de ataque
ya que al tener el doble de superficie, un mismo coeficiente de sustentacién significara el doble
de fuerza aerodindmica. La idea de aplicar cantidad de movimiento en la parte del extradés del
perfil inferior del biplano persigue la reduccidn del valor de espesor de capa limite (como ya se
explicé anteriormente).

Introduciendo en tdnel de viento la configuracion biplana ranurada y comparandola con
la configuracion sin ranurar se obtienen las siguientes graficas:

Para una altura de 0.57 cuerdas y sin stegger relativo entre perfiles se obtiene una polar
bastante parecida, recogida en la Gréfica 33. Se consigue un mayor coeficiente de sustentacion
maximo a costa de una mayor resistencia aerodindmica para un mismo valor de angulo de ataque.

Polar
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0.00 0.05 0.10 0.15 0.20

CD (-)

Grdfica 33: Comparacion del coeficiente de sustentacion
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Eficiencia Aerodindmica
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Grdfica 34: Comparacion de la eficiencia aerodindmica

Por su parte, en la Grafica 34 se observa como la eficiencia aerodindmica queda
practicamente constante, disminuyendo para angulos de ataque elevados debido al gran
incremento de la resistencia que no es posible compensarla con el aumento de sustentacion
obtenido.

Haciendo un estudio similar con una altura de 0.37 cuerdas e introduciendo en este
intento una distancia relativa entre la posicion en planta de los perfiles se obtienen las siguientes
gréficas:

Comparacion Polar con-sin ranura
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Grdfica 35: Polar de dos configuraciones diferentes
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Como se observa, las actuaciones del perfil ranurado y sin ranurar son bastante acordes.
Tanto en la polar (Gréfica 35) como en la eficiencia aerodindmica (Grafica 36) las tendencias son
bastante similares, consiguiendo algo de mejoria de eficiencia aerodindmica y una mayor
sustentacidn con un pequefio aumento de la resistencia. Por otro lado, comparando estas dos
gréficas con las Graficas 33 y 34 se observa que las actuaciones de la configuracién con una altura
de 0.37 cuerdas dotada con un Stagger entre perfiles, son muy similares a las de una altura de
0.53 cuerdas y sin calado relativo. Esto seria debido a que se consigue un mayor gradiente de
presiones en el perfil superior como se vio en el estudio numérico.

Comparacion EA con-sin ranura
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Grdfica 36: Eficiencia aerodinamica

Como conclusion de las comparaciones anteriores, se observa que las actuaciones son
bastantes similares en la configuracion con y sin ranura pudiendo obtener tanto mayor
sustentacidn como resistencia con la configuracion con slot. Cabe destacar, que la altura estudiada
entre perfiles no es la deseada por lo que no se puede descartar la incorporacion de este elemento
a la configuracion biplana.

Finalmente, se comparan diversas configuraciones biplanas ranuradas junto al perfil
base ranurado para precisar la mejora de las actuaciones al afiadir un calado entre perfiles:

CLvs AoA
1.00
0.80 Biplano h=0.52c; d=-
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Grdfica 37: Representacion del coeficiente de sustentacion

Como se observa en la Gréfica 37, la configuracion que menor coeficiente de
sustentacidn consigue, es la que los perfiles estan en la misma posicién vistos en planta (d = 0).
Al afnadir un valor Stagger, se mejora este coeficiente siendo bastante parecido a ambas alturas,
de 0.37 cuerdas y 0.52 aunque consiguiendo algo méas de coeficiente maximo en la segunda de
ellas. Esta tendencia lleva a pensar que un calado mayor en la Gltima configuracién mencionada
mejoraria su coeficiente de sustentacion
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Grdfica 38: Polar para diversas configuraciones ranuradas

Con el analisis de la polar se llega a las mismas conclusiones y el perfil de base sigue
siendo el que mejores actuaciones tiene (recogido en la Gréafica 38).
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Grdfica 39: Eficiencia aerodindmica para diversas configuraciones ranuradas

La mejor actuacion en la eficiencia aerodinamica sigue siendo la configuracion con
mayor altura entre perfiles y calado de 0.14 cuerdas como se observa en la Gréfica 39.
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Lift vs Drag
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Grdfica 40: Fuerzas aerdoindmicas para diversas configuraciones ranuradas

Finalmente, se muestra como se consigue mayor cantidad de sustentacion neta en las
configuraciones biplanas debido a que se tiene el doble de superficie alar. Sin embargo, la Gréfica
40 lleva a pensar que la interferencia entre perfiles a esas alturas es contraproducente porgue la
mejora en la sustentacion no llega a ser del doble mientras que el aumento en resistencia es de ese
orden.

Analizando de manera global los resultados obtenidos de los estudios, en primer lugar,
del andlisis numérico se obtuvo que la altura que evitaba una interferencia contraproducente en
los perfiles era de dos cuerdas y que al afiadir un Stagger entre los perfiles se podria llegar a
mejores actuaciones del conjunto de la configuracidn, especialmente en la sustentacién. Ademas,
al afiadir una rotacion del perfil superior se mejoraria el gradiente de presiones en el perfil superior
consiguiendo mayor sustentacion neta. Sin embargo, esta Ultima modificacién conlleva un
aumento de la resistencia aerodinamica, fenémeno que se podria mitigar con la introduccién del
slot estudiado por Jaime Mateo [2]. De esta manera se conseguiria una mejor eficiencia
aerodinamica del conjunto y en conclusion, que esta seria la configuracion 6ptima del biplano. Al
introducir las geometrias en tunel de viento, sin embargo, esto no se confirma. En primer lugar,
se observa mejora en las actuaciones aerodinamicas cuanto mayor es la altura que separa los
perfiles. También se observa que al dotar de un Stagger a la configuracién la tendencia es de
mejorar los coeficientes aerodindmicos (graficas 24 a 27) pero que al dotar las mismas
configuraciones del slot introducido estas actuaciones empeoran como puede observarse en la
Gréfica 41:
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Grdfica 41: Comparacion de la polar de diversas configuraciones

La Grafica 41 muestra que las configuraciones biplanas tienen peores actuaciones en
general, posiblemente motivado por no dotar a los perfiles de suficiente altura relativa. En cuanto
a las configuraciones biplanas la mejor actuacion es la del biplano sin ranurar y con un Stagger
de 0.14 cuerdas; asi mismo queda confirmado que el slot no mejora la configuracion.

A pesar de lo anteriormente expuesto, es posible que la actuacion del slot no sea la
deseada debido a la poca altura relativa entre los perfiles; seria conveniente comprobarlo con la
altura obtenida en el estudio numérico.
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5. CONCLUSIONES

No se podria dar por finalizada la investigacion sin antes realizar un vistazo general de
la misma a fin de obtener conclusiones, no solo numéricas sino también acerca de competencias
transversales adquiridas y potenciadas.

De la realizacion del proyecto son varias las conclusiones que se extraen. En primer
lugar, ha servido al autor para acercarse de una manera mas personal al método cientifico,
buscando recursos e innovando, en la medida de lo posible, para poder hacer una investigacion lo
mas acorde posible a los objetivos marcados. Ademas, se ha tenido que trabajar en equipo, con el
tutor, asi como con los comparieros, que también estaban realizando estudios de configuraciones
no convencionales, tanto para la puesta en comun de datos obtenidos, como para la subsanacién
de problemas. De este trabajo en grupo se obtuvo el fruto de una potencial mejora en
configuraciones no convencionales que se estudiaria experimentalmente en tunel de viento. De
esta manera, se da por productiva la realizacion de la investigacion.

Pasando a conclusiones de resultados, se expondran en primer lugar las obtenidas en los
ensayos CFD y, posteriormente, se contrastaran con las obtenidas en tinel de viento.

Con el estudio CFD no se buscaba més que un estudio paramétrico de distintas
configuraciones biplanas. Inicialmente se concluyé que la separacion vertical entre perfiles debia
ser de dos cuerdas, pues las variables aerodinamicas reflejaban mejor comportamiento fluido. Sin
embargo, las actuaciones de la configuracion no mejoraban el comportamiento de la
configuracion monoplana base por lo que se decidié investigar con mas geometrias. Se obtuvo
que adelantando el perfil inferior respecto del superior una distancia dada (en este caso de 0.5
cuerdas) se conseguia un mejor comportamiento del perfil superior, asi como una disminucion de
interaccién del perfil inferior llegando a conseguir el doble de sustentacion para la misma
resistencia por el simple hecho de tener el doble de superficie alar. Ademas, afladiendo una
rotacion relativa en el perfil superior se conseguia mejorar las actuaciones globales. El problema
de esta configuracion residia en un gran pico de succion en el perfil superior y de una perdida de
esta en el perfil inferior, lo que se consiguié solventar con la implementacion de una ranura® en
el ultimo perfil mencionado.

Por su parte, en el estudio de tunel de viento no fue posible estudiar las configuraciones
deseadas debido a un contratiempo con el tinel que iba a ser utilizado™ por lo que se opt6 por el
estudio de sensibilidad de las variables aerodindmicas frente a cambios en los pardmetros
geométricos de la configuracion. De este estudio se concluye que un Stagger del perfil superior
respecto al inferior conlleva una mayor creacion de sustentacion, posiblemente motivada por la
mejora en la actuacidn del perfil superior, asi como la menor interaccién entre ambos. También
se confirma que la reduccién del coeficiente de resistencia aerodinamica respecto a la
configuracion monoplana es una tendencia comudn en todas las configuraciones biplanas,
posiblemente motivada por la reduccion de resistencia parasita (cosa que no se pudo apreciar en
el estudio CFD por ser 2D pero que se vaticing en el apartado de conceptos teoricos). Por otro
lado, se muestra una discrepancia con los valores CFD puesto que la sustentacion generada no
Ilega a ser el doble como predecia el CFD. Finalmente, las actuaciones de la configuracion biplana
ranurada son muy parejas a las de la configuracion sin ranurar, sin embargo, como ya se ha

11 Como ya se ha comentado, propuesta realizada por Jaime Mateo tras el estudio de las actuaciones de un
perfil aerodindmico con un slot y tras la puesta en comdn de resultados
12 Este estudio se deja para futuros trabajos
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seflalado, se piensa que en la geometria obtenida en CFD las tendencias podrian mejorar
significativamente, por lo que se sugiere para futuras investigaciones.

En cuanto a la viabilidad de la implementacion de este tipo de configuraciones alares
en vehiculos aéreos no tripulados, de manera preliminar, las tendencias en cuanto a eficiencia
aerodinamica y polar son muy parecidas a la configuracion base, lo que nos lleva a pensar que
podria tener aplicabilidad. Se consiguen resultados mas prometedores en el estudio CFD, por lo
que se sugiere un estudio de esas geometrias en tinel de viento. Finalmente, seria necesario un
estudio estructural de la configuracién, para garantizar que el encastre pueda soportar los
esfuerzos requeridos.
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6. PRESUPUESTO

El presente apartado tiene como objetivo realizar un desglose de los costes, asi como
una estimacion total de lo que ha implicado el desarrollo del Trabajo de Fin de Grado. Se
recogeran desde costes fisicos, pasando por costes de personal hasta llegar a costes de software,
estos dos Ultimos en términos de horas hombre. Ademaés, se considerara un Impuesto sobre el
Valor Afiadido (IVA) de un 21%.

6.1.1. CAPITAL HUMANO

El presente trabajo ha supuesto una inversion, tanto en concepto de horas como de
recursos fisicos. En primer lugar, se consideraran las horas invertidas por el supervisor del trabajo,
Andrés, suponiendo un coste de 21€/h [12]*. Se consideraran también las horas dedicadas en la
fabricacion de las diferentes alas, asi como de su disefio. Y finalmente, se considerard la
dedicacion invertida del autor del presente trabajo suponiendo un coste de 3.75 €/h [13]**.En la
siguiente Tabla se recogen los costes:

RECURSO UNIDADES (h) COSTE UNITARIO (€/h) [IMPORTE (€)
REUNIONES

Ingeniero de grado 20 3.75 75.00 €
Ingeniero senior 20 21 411.76 €

RECOPILACION DE INFORMACION Y TEORIA

Ingeniero de grado 25 3.75 93.75 €

CACULO Y ANALISIS CFD

Ingeniero de grado 170 3.75 637.50 €

ESTUDIO EXPERIMETAL Y ANALISIS DE RESULTADOS

Ingeniero de grado 20 3.75 75.00 €

Ingeniero senior 30 21 630.00 €

REDACCION DE MEMORIA

Ingeniero de grado 70 3.75 262.50 €

Ingeniero senior 10 21 210.00 €

13 Dividiendo el salario anual entre 1700 horas
14 Suponiendo el salario minimo de unas practicas en empresa

80



6. Presupuesto

DISENO Y FABRICACION

Ingeniero de grado 20 3.75 75.00 €
Técnico 10 21 210.00 €
TOTAL 295 2,470.51 €

Tabla 10: Coste del capital humano

6.1.2. FABRICACION

A lo largo del proyecto ha sido necesaria la utilizacién de diferentes programas
informaticos sin los cuales todo hubiera sido mucho mas complicado y no se hubiera podido
obtener un analisis de resultados de tal profundidad.

Se explotaron 3 licencias facilitadas gracias a la UPV: Star-CCM, Fusion y Microsoft

Office.

|MATERIALES FABRICACION Y DISENO

RECURSO UNIDADES (unidad) |COSTE UNITARIO (€/unidad) |IMPORTE (€)
Material ala - - 50.00 €
Portatil 1 1500 1,500.00 €
Segunda Pantalla 1 400 400.00 €
Material vario de oficina - - 40.00 €
Maquinaria 6 50 300.00 €
TOTAL 2,290.00 €

Tabla 11: Coste de materiales de fabricacion

6.1.3. ENSAYOS EXPERIMETNALES

En este caso se consideraran las horas en las que se explot6 el tdnel de viento del
edificio 8P del Departamento de Motores Térmicos.
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ENSAYOS EXPERIMENTALES

RECURSO UNIDADES (h) COSTE UNITARIO (€/h) IMPORTE (€)

Tunel de Viento 25 50 1,250.00 €

Tabla 12: Coste de explotacion del tinel de viento

6.1.4. HARDWARE Y CONSUMO ELECTRICO

Para el célculo del consumo eléctrico, se considera el consumo especifico de cada

dispositivo electronico empleado en el proyecto. Se supone un coste de electricidad medio de
0.20 €/kWh.

CONSUMO ELECTRICO
RECURSO CONSUMO (W) ENERGIA TOTAL (kWh) IMPORTE (€)
Equipo portatil 150 150 30.00 €
Luz 320 160 32.00 €
TOTAL 62.00 €

Tabla 13: Costes de equipo y electricidad

6.1.5. TRANSPORTE

Se tienen en cuenta los trayectos realizados por el autor del trabajo, Teruel-Valencia,
suponiendo un coste de 10<€ el trayecto.

TRANSPORTE

RECURSO UNIDADES (trayectos) COSTE UNITARIO (€/trayecto) IMPORTE (€)

Transporte 20 10 200.00 €

Tabla 14: Costes de transporte
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6.1.6. LICENCIAS

A lo largo del proyecto ha sido necesaria la utilizacion de diferentes programas
informaticos sin los cuales todo hubiera sido mucho mas complicado y no se hubiera podido
obtener un analisis de resultados de tal profundidad.

Se explotaron 3 licencias facilitadas gracias a la UPV: Star-CCM®, Fusion 360 y
Microsoft Office.

LICENCIAS
RECURSO IMPORTE (€)
Star CCM+ 1,900.00 €
Fusion 500.00 €
Microsoft 69.00 €
TOTAL 2,469.00 €

Tabla 15: Coste de licencias informdticas

6.1.7. PRESUPUESTO TOTAL

Finalmente, se recoge en la siguiente tabla la suma de cada uno de los apartados del
desglose de precios y el precio total del proyecto.

COSTE TOTAL
Capital humano 2,470.51 €
Material fabricacién y disefio 2,290.00 €
Ensayos experietnales 1,250.00 €
Consumo electrico 62.00 €
Licencias 2,469.00 €
Transporte 200.00 €
TOTAL 8,741.51 €

Tabla 16: Coste global del proyecto

Afadiendo un VA del 21% se obtiene un presupuesto total de 10.577€.

15 Suponiendo licencia anual
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PLIEGO DE CONDICIONES

CONDICIONES DEL PUESTO DE TRABAJO

En todo puesto de trabajo deben darse ciertas condiciones (de seguridad, higiene,
salud...) a fin de conseguir minimizar los riesgos laborales, y maximizar la productividad de los
trabajadores.

Estas ordenanzas se recogen en el Real Decreto 486/97 del 14 de abril, en el que se
establecen las disposiciones minimas de seguridad y salud en los puestos de trabajo.

En la dedicacion del presente proyecto siempre se ha tenido al alcance un ordenador,
teniendo siempre en consideracion una serie de disposiciones de seguridad a cumplir en su uso.
Ademas, podrian surgir riesgos a raiz de un mal estado de estos tipos de equipos: ordenadores,
pantallas, moviles... pudiendo llegar a ocasionar ruidos o contactos eléctricos. También hay que
tener en cuenta el uso de una silla comoda con la que poder mantener una correcta postura a fin
de mantener los huesos y articulaciones alineados correctamente para evitar el desgaste prematuro
de las superficies de las articulaciones y el dolor en las articulaciones o, lo que podria ser peor,
artritis degenerativa.

Por su parte, el lugar de trabajo debe estar bien acondicionado, con una temperatura de
alrededor de 21°, bien ventilado e iluminado. También debera contar con salidas de emergencia
y/o evacuacion en caso de accidente, asi como una proteccion ante posibles incendios. Se debe
garantizar que la estructura del edificio sea lo suficientemente resistente y sus componentes
eléctricos estén correctamente instalados.
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ANEXOS

ANEXO I: Desarrollo de las ecuaciones de capa limite [8]

Considerando simetria:

. lfg_y\) = u(ZH — y)
° % = u(ZT-I\— y)
o u()=u(ZH-y)

o UV'(y)=—uv'(2H - y)

Integrando la ecuacion en direcciony: Py = P(y = 0) = P(y) + pv'v’ donde v’ = 0

10P ou'v' - _
0=—f——— dy =P + pv'v’

pdy Oy

Definiendo el esfuerzo cortante como la suma del viscoso y turbulento e integrando
finalmente la ecuacion en direccion x:

o Tl
Txy = ﬂ@_pu v

o, omy

Oz_ax dy

Integrando ahora en la direccion x

P,
Txy(y) - Tw(y =0) = _a_xoy

— oP, otl =0
o= Yo g0t Tk =0)
p 0x dy p

u’v’—_za_f)g_*_ %_T_W

p 0x dy p
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Definiendo la velocidad de friccidn y las variables adimensionales o coordenadas de
pared:

7'-W
U =U, = |[—
p
y+ yuT
v
U
ut =—
u‘l’
——+ u'v
u'v' = 5
uT
uH
Re, =
%
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ANEXO II: Célculo de Prism Layer [8]

Es necesaria la relacion semiempirica de Schlichting

¢r = [2-logyo(Re) — 0.65] %2

Dimensionalizando el coeficiente de friccion obtenido da lugar al esfuerzo cortante

1 2
Ty = CprUoo

Aplicando las definiciones de las coordenadas adimensionales

Ty

U; = ?
u
y+ zyrefgr

A partir de la estimacion del espesor de capa limite

Sz, 0.38
Yref 5\/Re

Con la y,.f como:

— 6BL
Yref = (1= KNeL)(1 — K)

Donde K es el factor de progresidon geométrica (Streching) y N el nimero de capas en

las que se va a dividir la capa limite.

Iterando se llega a su obtencidn.
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ANEXO III: Mallado 3D

lustracion 37: Malla 3D caso base

llustracion 38: Malla 3D caso base
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llustracion 39: Mallado capa limite caso base 3D

Parametro Valor
Tamafo Base 0.003
Surface Growth Rate 1.3
Minimum Face Quality 0.2
Volumen de Control LE 20%
Volumen de Control TE 30%
Volumen de Control en Simetria 750%
Volumen de Control estela 40%
Volumen de Control estela 2 100%
N¢ Prism Layer 13
Prism Layer Streching 1.2
Prism Layer Total Tickness 0.003

Tabla 17: Valores de parametros de malla 3D

Los porcentajes de la tabla son respecto del tamafio base.
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Simcenter STAR-

Velocity: Magnitude
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llustracion 40: Campo de velocidades caso base 3D AoA 5°

Simcenter STAR-CCM+

Velocity: Magnitude (m/s)
v 13.945 16.097 18.248 20.400 22.551 24.702

B N

llustracion 41: Apreciacion torbellinos punta alar AoA 52
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Simcenter STAR-CC

Velocity: Magnitude (m/§)

llustracion 42: Campo velocidades caso base 3D AoA 182

Simcenter STAR-CCM+

Velocity: Magnitude (m/s)
¥ 8.5685 13.203 17.838 22.473 27.108 31.742

ke
En = =

llustracion 43: Apreciacion torbellinos punta alar AoA 182
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ANEXO IV: Espesor de capa limite
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Grdfica 42: Distribucion de espesor capa limite biplano modificado perfil inferior
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Grdfica 43: Distribucion de espesor de capa limite perfil superior
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ANEXO V: Campo de velocidades de configuracion biplana modificada 2D con y sin
ranura para diferentes angulos de ataque

Simcenter STAR-(

Veiocity: Magnitude (mis)
35.000

21000

7.0000

0.0000

A

B

llustracion 44: Campo de velocidades configuracién biplana modificada AoA 5¢

Simcenter STAR-

Velocity: Mognitude (mis)
35.000

llustracion 45: Campo de velocidades configuracion biplana modificada AoA 102
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Simcenter STA

Velacity: Magnitude (ifs)
35.000

\

b

llustracion 46: Campo de velocidades configuracion biplana modificada AoA 152

llustracion 47: Campo de velocidades configuracion biplana ranurada AoA 52
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llustracion 48: Perfil ranurado de la configuracion biplana AoA 52

llustracion 49: Campo de velocidades configuracidn biplana ranurada AoA 10°
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llustracion 50: Perfil ranurado de la configuracién biplana AcA 10°

llustracion 51: Campo de velocidades configuracidn biplana ranurada AoA 159
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llustracion 52: Perfil ranurado de la configuracion biplana AcA 15°
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ANEXO VI: Distribucién del coeficiente de presién para configuracion monoplana,
biplana modificada y biplana ranurada a un AoA de 102

Perfil Base AoA 109

0.12

Cp ()

X (m)

Grdfica 44: Perfil base

Biplano Ranurado perfil inferior AoA 102

0 0.02 . 0.08 0.1 0.12

X (m)

Grdfica 45: Perfil inferior configuracion biplana ranurada
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Titulo del grafico
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Grdfica 46: Perfil superior configuracion biplana ranurada

Perfil inferior biplano modificado AoA 102
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Grdfica 47: Perfil inferior configuracion biplana
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Perfil superior biplano modiificado AoA 109

0 0.05 0.25

X (m)

Grdfica 48: Perfil superior configuracion biplana

Se observa la misma tendencia que lo comentado en el apartado de estudio de modelado
para un AoA de 5° por lo que las conclusiones son las mismas.
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