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Resumen

El presente trabajo busca analizar los posibles beneficios potenciales de emplear
distintas configuraciones como la propulsién eléctrica distribuida combinada con la
ingestion de capa limite que se aprovechen de la interaccién propulsion-ala. En este
documento, se expone la base tedrica, la metodologia y los resultados obtenidos al
realizar un estudio numérico mediante CFD de un ala completa en RPAS donde se
pretende hallar la configuracion éptima de motores eléctricos situados en el borde
de salida. Posteriormente, estos resultados se utilizaran para simular una misiéon de
rango determinado de un RPAS de ala fija de hasta 25kg con el fin de estudiar si
estas configuraciones no convencionales permiten un ahorro de combustible y una
reduccién de emisiones.



Abstract

The present work seeks to analyze the possible potential benefits of emplo-
ying different configurations such as distributed electric propulsion combined with
boundary layer ingestion that take advantage of the propulsion-wing interaction.
This paper explains the theoretical basis and methodology carried ou and presents
the results obtained by performing a CFD numerical study of a full wing in RPAS
where the optimal configuration of electric motors located at the trailing edge is
intended to be found. Subsequently, these results will be used to simulate a given
range mission of a fixed wing RPAS of mass up to 25kg in order to study if these
non-conventional configurations allow fuel savings and emissions reduction.
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Capitulo 1

Introduccion

Uno de lo principales retos del ser humano, ya en el presente pero también en el
medio y largo plazo, es hacer frente a los problemas medioambientales derivados del
uso de combustibles fosiles. En este contexto, las emisiones provocadas por el sector
de la aviacion representan el 2,5 % de las emisiones de gases de efecto invernadero
producidas por actividad del ser humano y, pese a que en muchos otros sectores
se espera un reduccion de emisiones, en el sector de la aviacién se espera que para
2050 este valor haya aumentado en un 300 % [1]. Ademas, si se compara la aviacién
con otros medios de transporte, la primera es con diferencia la que mayor C'O,
por kilometro y pasajero emite. Estas razones, sumadas al posible agotamiento de
reservas de combustibles fésiles a medio a plazo, ha motivado la busqueda de sistema
propulsivo mas eficiente.

Una de las opciones que més fuerza ha ganado el ultimos anos es la utilizacion
de propulsién eléctrica distribuida (DEP) que, como se vera mas adelante, ofrece una
serie de ventajas respecto a la propulsién tradicional. El presente trabajo trata de
hallar una configuracién de aeronave remotamente pilotada (RPAS) que haga uso de
la DEP combinada con la hibridacion y la ingestion de capa limite que proporcione
un ahorro de consumo de combustible y una reducciéon de emisiones.

1.1. Antecedentes

El presente trabajo se desarrolla en el campo de la investigacion de la aero-
dindmica a bajo numero de Reynolds y parte de un proyecto realizado con ante-
rioridad en el CMT, siendo este el Trabajo Final de Grado Optimizacion de RPAS
mediante propulsion eléctrica distribuida con ingestion de capa limite llevado a cabo
por Francisco Javier Forriol Fernandez [30]. Este consiste en un estudio CFD en el
que se simula solo una porcién de ala y una tnica hélice con el objetivo de opti-
mizar el producto de eficiencia aerodindmico y rendimiento propulsivo modificando
parametros como el diametro de la hélice, posicion vertical sobre borde de salida, la
distancia al borde de salida y angulo de calado.
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Figura 1.1: Geometria de estudio y mallado en [30].

El presente estudio se plantea como un ampliacién de [30], se parte de la geo-
metria y posicién de la hélice éptimas obtenidas y se amplia el estudio, simulando
esta vez un modelo de ala completo con el fin de tener en cuenta fenémenos 3D que
el anterior modelo con tenia en cuenta.

1.2. Objetivos

El objetivo principal del trabajo es estudiar la viabilidad de una configuracion
hibrida con propulsién eléctrica distribuida e ingestion de capa limite en RPAS con
MTOW maximo de 25 kg. En especial, se busca un configuracién que permita el
maximo ahorro de combustible y minimizar las emisiones de contaminantes. Para
lograrlo, se establecen una serie de objetivos secundarios para abordar el objetivo
principal, siendo estos los siguientes:

» Estudiar de manera tedrica los conceptos de hibridacién, propulsién eléctrica
distribuida e ingestién de capa limite. Analizar, por medio de una revisién
bibliografica extensa, las caracteristicas, ventajas e inconvenientes de cada uno
de ellos.

= Ser capaz de simular una configuracién como la estudiada en software CFD,
empleando un modelo de disco actuador con teoria de elemento de pala para
simular la hélice. Con esto, realizar un estudio en el que se pruben distintas
configuraciones.

» Simular, mediante lenguaje de programacién Python, una misién de vuelo en la
que se intente maximizar el rango. Para ello, se utiliza los resultados obtenidos
de las simulaciones CFD y parametros como el mapa motor obtenidos de otras
fuentes.

= Analizar los resultados tanto para la optimizacién de mision como los obtenidos
de las simulaciones CFD. Comparar los resultados obtenidos para distintas
configuraciones (convencional, hibrida sin DEP e hibrida con DEP y BLI)
para determinar la configuracion 6ptima.
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= Validar los resultados obtenidos utilizando datos experimentos con el fin de
asegurar un correcto modelado de los casos.

1.3. Estructura del trabajo

En primer lugar, se realiza una explicaciéon con un enfoque tedrico de los dis-
tintos conceptos claves que seran de tratados posteriormente en el presente estudio.
En dicho capitulo, se introducen algunos conceptos basicos sobre aerodinamica de
perfiles necesarios para comprender los mecanismos de funcionamiento de los con-
ceptos que se tratan mas adelante: la hibridacién, la propulsién eléctrica distribuida
y la ingestion de capa limite.

A continuacién, se describe el diseno escogido para la aeronave y las razones
que han motivado estas decisiones. Se expone distintos sistemas como la planta
propulsora seleccionada y la hélice y ala que se emplean en la posterior simulacién
CFD. Ademas, se explican diferentes caracteristicas de diseno como el peso maximo
de la aeronave y la aeronave de referencia.

Seguidamente, se explica la metodologia seguida dividendo el capitulo en dos.
Por un lado, se explica como se ha configurado las simulaciones CFD describiendo los
modelos empleados y los valores claves que se han asignado a distintos parametros.
Se hace especial hincapié en el modelo de disco actuador, el cual es clave para des-
cribir el comportamiento de las hélices. Por otro lado, se explica el procedimiento
seguido para, una vez se han obtenido los resultados de las simulaciones CFD, uti-
lizar estos valores para simular una mision en la que se trata de optimizar el rango
de vuelo. Esta mision se simula utilizando una configuraciéon convencional, una con-
figuracién hibrida sin DEP y las distintas configuraciones hibridas con DEP que se
han simulado con CFD.

En el Capitulo[5], se exponen los resultados obtenidos. Primeramente, se analiza
la misién para cada caso estudiando la evolucion de distintos parametros a lo largo
de esta y se determina la viabilidad de una configuracion hibrida con DEP y BLI.
En segundo lugar, se estudian los resultados extraidos de las simulaciones CFD para
tratar de explicar lo resultados obtenidos para la optimizacién de mision.

Finalmente, se exponen las conclusiones a las que se ha llegado tras la realizacién
del trabajo, razonando si se han cumplido los objetivos planteados. Ademas, se
proponen una serie de mejoras y trabajos futuros que se pueden llevar a cabo.



Capitulo 2

Marco tedrico

En el siguiente capitulo se lleva a cabo una explicacion de manera tedrica de
distintos conceptos con los cuales se tratara en el presente estudio con el fin de
comprender sus caracteristicas. En primer lugar, se realiza una introducciéon sobre
algunos conceptos bésicos de aerodindamica sobre perfiles aerodindmicos necesarios
como podria ser explicar que es un perfil aerodinamico, los fenémenos que se dan
en flujos a bajo nimero de Reynolds como el estudiado en el presente trabajo y una
introduccién al concepto de capa limite.

Con estos conceptos ya claros, se continua con una descripcién de los conceptos
sobre los que trata el presente estudio siendo estos la hibridacion, la propulsion
eléctrica distribuida y la ingestion de capa limite. Se estudian de manera de tedrica
para mas adelante poder tomar decisiones y extraer conclusiones fundadas en el
comportamiento que cabria esperar.

2.1. Aerodinamica de un perfil a bajo nimero de
Reynolds

2.1.1. Perfil aerodinamico

Se denomina perfil aerodinamico a la seccion transversal del ala de un avion,
como también de la cola de este o de la pala de una hélice, que debido a su forma
produce una fuerza de sustentacién perpendicular a la direccion de la corriente de
aire y una fuerza de arrastre que actiia en la misma direccién de la corriente de aire.

Geometria de un perfil

A la hora de entender el comportamiento de un perfil aerodinamico, es conve-
niente comprender la geometria de estos pues esta determina la manera en la que
el aire se comporta sobre la superficie del perfil. La Figura muestra los distintas
partes y parametros caracteristicos que definen un perfil, siendo los mas importantes
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los siguientes:

» Extradéds. Superficie superior del perfil. En esta superficie se da la menor
presién debido a su curvatura.

s Intradds. Superficie inferior del perfil. Al contrario que el extradds, esta parte
tiene menor curvatura y, por tanto, la presiéon es mayor.

» Borde de ataque. Punto mas adelantado del perfil.
= Borde de salida. Punto mas atrasado del perfil.

= Cuerda. Linea que une el borde de ataque con el borde de salida.

Borde de

ataque Linea de curvatura media

Extrados

- ;#~*——7Z1—K—‘— ——————
Radio de &

curvatura ¥ Intradés T Borde de
del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque Espesor maximo de la

linea de curvatura media

Figura 2.1: Geometria de un perfil aerodindmico [30].

Fuerzas sobre un perfil

Como ya se ha comentado, la geometria del perfil afecta enormemente al flujo
del aire. Cuando aire sin perturbar se encuentra con perfil aerodinamico, este se debe
adaptar a la forma que tiene, acelerandose por el extradds debido a su curvatura y
frenandose en el intradés. Esta diferencia de velocidades entre intradds y extradods
genera una distribucién de presion como la de la Figura siendo menor en el
extradds que en el intradés. En el caso de que perfil sea simétrico y que por tanto
el intradds y el extradds tengan la misma curvatura, esta distribucién de presion
se consigue posicionando el perfil con cierto angulo entre la linea de la cuerda y la
direccion de la corriente incidente, este angulo se denomina angulo de ataque.
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[/

Figura 2.2: Distribucién de presién sobre un perfil [3].

Para representar esta diferencia de presion, es habitual utilizar denominado
coeficiente de presién, Cp. Este, calculado mediante la Ecuacion [2.1] representa la
presion sobre la superficie del perfil, p, respecto al valor de presién del flujo libre,
Do, adimensionalizada con la presion dindmica, % Poo V2, donde Thoy, es la densidad
del flujo libre y V, la velocidad del vuelo.

P — Po
Cp= 2.1
" %pOOVOQO ( )

Como se observa en la Figura [2.3] el eje ordenadas se suele invertir de forma
que la forma de la grafica coincida con la del perfil. Asi pues, la valores del extrados,
en los que la presion son menores y por tanto mas negativo, estan situados en la
parte superior mientras que los valores en el intradds en la parte inferior, igual que
la geometria del perfil.



CAPITULO 2. MARCO TEORICO

C
|
b
T T T T T[T T T T[T T T T[T T T T[T T T T[T T T[]

TN N TN N T T T SN T T T T T T I T M T N

0.2 0.4 0.6 0.8 1

x/c

=]

Figura 2.3: Distribucién de Cp sobre un perfil NACA0012 con un angulo de ataque
de 9° [4].

Es la diferencia de presiones entre intradds y extradds que se observa en la
Figura la que genera la fuerza resultante sobre el perfil que se puede dividir en
dos componentes:

» Lift o Sustentacion. Componente de la fuerza resultante perpendicular a la
direccion de la corriente incidente.

= Drag o Resistencia. Componente de la fuerza resultante paralela a la direc-
cion de la corriente incidente.

Ademas, destacar que la resistencia se puede dividir en dos clases distintas:
parasita, la resistencia que no es funciéon de la sustentacion, e inducida, que se
genera al crear sustentacion. A su vez, la resistencia parasita se puede dividir en
resistencia por friccion y resistencia de forma. La primera de ellas, la resistencia por
friccién, es debida a la viscosidad que genera friccién entra las moléculas del fluido
y la superficie sélida. En segundo lugar, la resistencia de forma es creada debido a
la estela que genera un solido al moverse a través de un fluido.

La resistencia inducida se crea cuando, en un ala de envergadura finita, la
diferencia de presiones entre extradds y intradds provoca que el aire del intradods
tienda a subir a la parte superior, creando torbellinos de punta de ala. Este fenémeno
genera resistencia aerodinamica que es funcion de la sustentacion segin la Ecuacion
2.2 donde O, es el coeficiente de sustentacion, AR es el alargamiento y e es el factor
de Oswald.

Ct

Cp =
Di = ARe

(2.2)

7
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En la Figura[2.4] se muestran las fuerzas actuando sobre una aeronave en vuelo
equilibrado. Como se puede observar, la fuerza de sustentaciéon compensa el peso de
la aeronave mientras que el empuje generado por los motores sirve para compensar
la fuerza de resistencia. Por tanto, es inmediato deducir que es de especial interés ser
capaz de obtener una sustentacién alta con una resistencia baja. Sin embargo, como
yva se ha visto estas dos fuerzas estdn relacionadas y al aumentar la sustentacion
también lo hace la resistencia. Para poder tener en cuenta ambos parametros se de-
fine la Eficiencia Aerodindmica (Ecuacién [2.3). Asf, un aumento de sustentacién que
acaree una reduccion significara que la resistencia ha aumentado en mayor medida
y viceversa.

. Lift
EA__DNW (2.3)
Sustentacion
Empuje
Resistencia

Peso

Figura 2.4: Fuerzas actuando sobre un avién [5].

2.1.2. Flujo a bajo Reynolds

Las ecuaciones de Navier-Stokes describen el flujo de cualquier fluido visco-
so. Estas ecuaciones consisten en una ecuacién de continuidad (Ecuacién que
describe la conservacion de la masa y tres ecuaciones para la conservacion del mo-
mento, recogidas en la Ecuacién 2.5, donde p es la densidad, @ es la velocidad del
flujo, p es la viscosidad dinamica, p es la presion del fluido y F representa cual-
quier fuerza externa actuando sobre el fluido como podria ser la gravedad o fuerzas
electromagnéticas.

Vi =0 (2.4)

p=— = —Vp+ uV2i + pF (2.5)
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La Ecuacién resulta de la aplicacién de la segunda ley de Newton (Ecuacién
, que establece que la fuerza que genera un movimiento, F , es igual a la derivada
respecto al tiempo del momento, p o bien que esta fuerza es igual a la masa del
objeto, m, por su aceleracion, a.

Fo®
dt (2.6)
F =ma

Si se analiza término por término la Ecuacion [2.5] el término a la izquierda de
esta (,o%t7 ) representaria el término correspondiente ma de la Ecuacién ﬁ mientras
que los términos a la derecha representan las fuerzas actuando sobre el dominio.
A su vez, los términos correspondientes a las fuerzas se pueden separar en fuerzas
internas y fuerzas externas, de la primera clase tenemos un término que representa
la fuerza debido a gradientes de presién dentro del flujo, —Vp, y un término difusivo,
(uV2i) que representa la disipacién de momento debido a la viscosidad.

Si ahora se expande la derivada total del primer término de la Ecuacion [2.5] se
adimensionaliza esta mediante el nimero de Reynolds (Ecuacién y se supone
un caso en el que no exista ninguna fuerza actuando sobre el fluido, se obtiene la

Ecuacion 2.8

L
Re = 24 (2.7)
W
5@ 1
M (@ V)i = —Vp+ V20 (2.8)

ot Re

El niimero de Reynolds es un niimero adimensional de enorme interés a la hora
de describir flujos aerodindmicos como podria ser el flujo de aire alrededor de un
perfil. Este niimero determina la relacion entre las fuerzas inerciales y las fuerzas
viscosas acutando sobre un fluido a través de la Ecuacién 2.7, donde p es la densidad
del fluido, L es una longitud caracteristica del sistema como podria ser la cuerda
del perfil para el caso de estudio de este trabajo, u es la velocidad del fluido y u es
la viscosidad dinamica.

Asimismo, el nimero de Reynolds también es ttil para describir si el flujo se
encuentra en régimen laminar o turbulento. Flujos con bajo nimero de Reynolds,
es decir, flujos en los que las fuerzas viscosas son dominantes respecto a las fuerzas
inerciales, se comportaran de manera laminar ya que la viscosidad que gobierna el
flujo actia como un mecanismo difusivo de cantidad de movimiento mientras que en
fluidos en los que las fuerzas inerciales sean las dominantes, el flujo sera turbulento.
Mateméticamente, este fenémeno se puede explicar mediante la Ecuacién 2.8 Es
el término convectivo ((¢ - V)u) el que dota de un cardcter cadtico a los flujos
turbulentos debido a su no-linealidad. Por tanto, flujos en los que este término sea
el dominante en la Ecuacion flujos con elevado nimero de Reynolds, seran de
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cardcter turbulento mientras que flujos en los que el término difusivo, (V?1), sea el
de mayor orden seran laminares.

La naturaleza del flujo, si es laminar o turbulento, tiene un gran efecto sobre
las prestaciones de un perfil alar, afectard a la sustentacién y a la resistencia que
genere y, por tanto, a la eficiencia aerodinamica de la aeronave. También afectara al
fenémeno del desprendimiento de capa limite. Como se vera a continuacién, un flujo
laminar desprendera a menor dngulo de ataque que un flujo turbulento. Destacar
también que la transicién de flujo laminar a turbulento se establece en nimero de
Reynolds del orden de 10° para un flujo externo como el considerado en el presente
trabajo. En aeronaves de pasajeros convencionales de gran tamano, el numero de
Reynolds sobrepasa sobradamente este valor, por lo que el régimen es plenamente
turbulento. Esto permite a estas aeronaves volar a mayor dngulo de ataque sin entrar
en pérdida. Sin embargo, en aeronaves mas pequenas que vuelan a menor velocidad,
como RPAS y UAV, que son las aeronaves sobre las cuales este trabajo pone el
foco, el Reynolds es del orden de este valor de transicion, por lo que es de interés
investigar técnicas que energicen la capa limite para retrasar la entrada en pérdida
o disminuir su efecto.

| plkg/m?] Lm] ulm/s] plPa-s] | Rel]
Avion comercial 0,525 3,6 230 1,54 -107° | 28.227.272
RPAS 1,225 0,2 30 1,80-107° | 408.333

Tabla 2.1: Comparativa de Reynolds de vuelo en una aeronave de pasajeros tipo y
en un RPAS.

2.1.3. Capa limite

Para poder hablar de ingestion de capa limite, primero se debe introducir el
concepto de capa limite y explicar sus caracteristicas. En flujos externos como el
considerado en el presente trabajo, el efecto de la viscosidad se encuentra confinado
a una fina capa sobre la superficie sélida, en este caso la superficie del ala. Debido
a la condicién de no deslizamiento, la velocidad del fluido en contacto con una
superficie solida es igual a la velocidad del solido provocando que esfuerzos debidos
a la friccion retrasen el movimiento del fluido en una fina zona cerca de la superficie.
En esta zona, la conocida como capa limite, la velocidad pasa de un valor nulo en
la superficie al valor en el flujo libre carente de esfuerzos por friccion [17].

10



CAPITULO 2. MARCO TEORICO
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Figura 2.5: Perfil de una capa limite [16].

El espesor de esta capa limite, §, se define como la distancia desde la pared a
la cual la velocidad difiere en un 1% de la velocidad del flujo libre. Otra manera
de describir el espesor de una capa limite es tomando en cuenta la diferencia entre
la solucion viscosa y el flujo para un fluido no-viscoso. Por ejemplo, el espesor de
desplazamiento, 0, define la distancia que la lineas de corriente estan desplazadas
debido a la aparicion de capa limite respecto al mismo caso pero considerando un
flujo no-viscoso.

El gradiente de velocidad que se genera en la direccion perpendicular a la super-
ficie provoca la aparicion de esfuerzos de cortante (Ecuacion . Es este esfuerzo
cortante debido a la viscosidad el que genera la resistencia por fricciéon presente en
los perfiles alares anteriormente mencionada.

ou
T = ,u@ (2.9)

Si se considera una placa plana sumegida en un flujo de fluido viscoso, la capa
limite se desarrollard como se aprecia en la Figura [2.6] Cerca del borde de ataque
de la placa, la capa limite se de espesor reducido y de caracter laminar. Mientras
se aumenta la distancia al borde de ataque, el espesor de la capa limite aumenta y
se transiciona a un capa limite de caracter turbulento. Una capa limite turbulenta
genera mayores esfuerzos de cortante debido a un mayor gradiente de velocidad, sin
embargo, también es mas energética por lo que se comporta mejor ante gradiente de
presiones adversas. Esta caracteristica, aplicada a perfiles alares, puede ser de gran
utilidad pues retrasara la entrada en perdida, como se vera mas adelante.

11
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Figura 2.6: Desarrollo de una capa limite sobre una superficie plana [I§]

Como ya se ha mencionado brevemente, el gradiente de presiones al que se
enfrenta la capa limite afecta de manera notoria al comportamiento. Si se trata de
un gradiente positivo, la presién disminuye en la direccién del flujo, el efecto sobre
la capa limite sera positivo pues se estara energizando y, por tanto, creando una
capa limite méas estable. Por el contrario, si la capa limite se enfrenta a un gradiente
de presion adversa, a medida que se disipa energia debido a la viscosidad, le es
mas dificil remontar el gradiente de presion pudiendo incluso generarse zonas de
recirculacion, lo que se conoce como desprendimiento de capa limite.

Como ya se ha comentado, la geometria de un perfil alar tiene como objetivo
acelerar en flujo en el extradds generando la distribucién de presiones de la Figura
2.2] Como se observa en la Figura[2.2] el punto de mayor aceleracién y, por tanto, de
minima presion se produce cerca del borde de ataque; desde el borde de ataque hasta
este punto el flujo se mueve sobre un gradiente de presién favorable, por lo que la
capa limite se energiza volviéndose mas estable. Sin embargo, pasado este punto, la
presién aumenta credndose un gradiente de presion adversa. Debido a este gradiente
y a la disipacién de energfa por viscosidad, tal y como se observa en la Figura[2.7] la
velocidad del flujo en la capa limite disminuye hasta el punto en el que la velocidad
es nula, es este el punto en el que la capa limite se desprende. Ademas, el gradiente
de presién adversa genera zonas en las que el flujo se mueve en sentido opuesto,
se crean zonas de recirculacién. El fenémeno del desprendimiento y la posterior
zona de recirculacién provocan la aparicién de remolinos y pérdidas de energia en
la estela que provocan una notable pérdida de prestaciones aerodinamicas debido a
que la zona desprendida dejara de generar sustentacién y al aumento notable de la
resistencia.

12
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Figura 2.7: Mecanismo de separacion de la capa limite sobre el extradds de un perfil
alar [19].

Existen distintos pardmetros que afectardan al desprendimiento de la capa limite,
donde quizas los méas importantes sean el angulo de ataque del perfil, la propia
geometria del perfil el nimero de Reynolds de vuelo.

] Angulo de ataque. Cuanto mayor sea el angulo de ataque, mayor sera el el
gradiente de presién adversa a el que se enfrente la capa limite. Esto provoca
que el punto de separacion se vaya adelantando hasta producir la entrada en
pérdida del perfil.

= Geometria. La geometria de los perfil se disena segin la condiciones en las
que vaya a volar la aeronave y la misién que realice. Si se busca un perfil que
se comporte mejor frente al desprendimiento, aumentar el espesor de este es
una solucién. Un mayor perfil se obtiene incrementando el radio del borde de
ataque, crean un menor pico de succiéon y, por tanto, reduciendo el gradiente
de presién adversa [20].

= Reynolds. Como ya se ha comentado, a mayor nimero de Reynolds, mayor
es la influencia de la fuerzas inerciales sobre el flujo respecto a las fuerzas
viscosas, por consiguiente, la disipacion energética en la capa limite es menor
y esta es capaz de remontar el gradiente de presién adversa.

Entrada en pérdida

Anteriormente se ha mencionado el concepto de entrada en perdida de un perfil.
Este fenémeno ocurre debido a un desprendimiento de capa limite muy adelantado
en el perfil, como se ve en la Figura [2.8] y provoca una pérdida de sustentacién y
un gran incremento de resistencia.

A medida que se aumenta el dngulo de ataque, el pico de succién aumenta y
ademas se adelanta, generando asi un mayor gradiente de presién. Al aumentar el
angulo de ataque lo suficiente, este seria el caso de un angulo de 6° en el ejemplo
de la Figura [2.8, aparece separacién del flujo debido al desprendimiento de capa
limite cerca del borde de salida. Al seguir aumentando el angulo de ataque, la zona

13
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desprendida se adelanta generando un aumento de la resistencia pero sin efectos
negativos sobre la sustentacién. Esto se debe a que, pese a tener desprendimiento en
la zona trasera del perfil, el incremento del pico de succién genera mas sustentacion
que la perdida en la zona desprendida. Por ltimo, si supera cierto angulo de ataque,
el angulo de ataque critico, el desprendimiento es tan acusado que se produce una
disminucién de sustentacion y un aumento notable de resistencia, el perfil ha entrado
en pérdida.

FH Angle of attack = 0°

Relative airstream

Positive pressure

'_g Angle of attack = 67

Resuitant Negative pressure pattemn

mowves forward

Relative airstream

Posilive pressure

CJ Angle of atack = 12"

Resultant
.

Center of pressure
moves forward
Relative airstream

—

Posilive pressure

'g Angle of attack = 18°

Positive pressure

Figura 2.8: Mecanismo de entrada en pérdida de un perfil [21].

2.2. Hibridacion

Se puede definir un vehiculo hibrido-eléctrico como ”un vehiculo cuya energia de
propulsién proviene de dos o mas tipos de fuentes, almacenamientos o convertidores
de energia y en el que al menos uno de ellos puede proporcionar energia eléctrica”
[2]. Dicho de otro modo, y aplicado al contexto en el que se desarrolla este trabajo,
un RPAS hibrido-eléctrico utilizara durante su funcionamiento dos tipos de energia:
de tipo eléctrica utilizada para mover la hélice encargada de propulsar la aeronave

14
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y un segundo tipo de energia que, dependiendo de la configuracién (en serie o en
paralelo), se utilizard como fuente principal de energia o como complemento a la
energia eléctrica, respectivamente. Como se verd a continuacién, cada una de las
distintas configuraciones tiene sus ventajas e inconveniente.

Son numerosos los estudios llevados a cabo acerca de la utilizaciéon y optimi-
zacion de sistemas de propulsion hibridos en UAV utilizando la combinacién de un
motor de de combustién interna y un motor eléctrico [6], [7] [8], [9]. También se ha
estudiado una posible configuracién de gas-eléctrica en el que se utiliza una turbina
de gas en la generacion de energia para su posterior conversion en energia eléctrica
[10]. Esta es todavia una tecnologia joven y es mucho lo que todavia quedar por
estudiar; sin embargo, los resultados obtenidos sugieren por el momento que puede
ser muy provechosa. Se han estimado mejoras notables en cuanto a rendimiento, ob-
teniendo reducciones de consumo de combustible y de emisiones de C'O,, asi como
incrementos de rango y de autonomia [30].

Como ya se ha mencionado, son dos las principales configuraciones entre los
distintos sistemas que componen y método propulsivo: en paralelo y en serie (la
utilizada en el presente estudio). A continuacién, se va a proceder a explicar las
caracteristicas, ventajas e inconvenientes de cada una de las configuraciones.

2.2.1. Hibridacién en paralelo

En cuanto a la configuracién en paralelo, mostrada en la Figura [2.9] se dis-
pone de un motor de combustion y un motor eléctrico proporcionado, de manera
simultanea, la energia mecanica necesaria a la hélice. Ademads, se dispone de ba-
terias eléctricas encargadas de suministrar la energia eléctrica necesaria. Este tipo
de configuracion tiene tres modos de funcionamiento distintos: utilizando solo el
motor eléctrico, utilizando solo el motor de combustién o utilizando ambos a la vez.
Esta es la principal ventaja de una configuracién en paralelo: los distintos modos
de funcionamiento anaden un grado de redundancia, aumentado asi la fiabilidad de
los sistema. Cada una de estos modos se puede emplear en distintos casos cuando
sea de interés para el usuario. Por ejemplo, el modo dual se suele emplear cuando se
requiere potencia adicional como en fase de despegue, mientras que se puede utilizar
unicamente el motor de combustion para cargar las baterias usando el exceso de
energia cuando se requiera poca potencia para volar. Por ultimo, el modo eléctrico
tiene una huella actistica muy reducida en comparacion con la de un motor de com-
bustion y, como es logico, una gran mejora en cuanto a emisiones de contaminantes.

Por otro lado, pese a tener una menor necesidad de combustible, la menor
densidad energética de las baterias acarrea un aumento del peso. Asimismo, para
poder operar ambos motores simultaneamente se necesita de sistemas mecanicos que
aumentan la complejidad del sistema asi como su peso. Sin embargo, el principal
incontinente de la configuracién en paralelo respecto a la configuracion en serie no
son estos sino que, al tener ambos motores y el régimen de giro acoplados, no es
posible utilizar un punto de funcionamiento del motor 6ptimo, aumentando asi el
consumo de combustible.
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Figura 2.9: Esquema hibridacién en paralelo [11]

2.2.2. Hibridacion en serie

La hibridacién en serie es la configuracién seleccionada para el presente estudio.
Tal y como se observa en la Figura [2.10] ésta consta de un motor de combustion, un
generador, un sistema de almacenamiento de energia (ESD) y un motor eléctrico.
En esta configuracion, primero se extrae la energia de un combustible fésil, apro-
vechando asi su alta densidad energética. Es habitual que esta etapa corresponda
a un motor de combustion interna aunque, como se ha visto anteriormente, se esta
estudiando la implementaciéon de un turbina de gas. Este motor es utilizado para
generar, mediante un generador, energia eléctrica que se utilizard para alimentar un
motor eléctrico que sera el encargado de proporcionar la energia mecanica a nues-
tro vehiculo, en nuestro caso para hace girar la hélice. Destacar también que esta
configuracion es capaz de almacenar la energia para ser utilizada posteriormente.

Esta configuracion posee distintas ventajas frente a la configuracion en paralelo
y frente a la propulsion convencional. Principalmente, permite desacoplar el punto
de funcionamiento del motor de combustién interna del de nuestra hélice, evitando
asi el uso de un mecanismo de reductora o multiplicadora para adaptar los regimenes
de giro del motor y de la hélice. Con esto se logra que el motor pueda funcionar en
un punto en el que se minimice el consumo especifico, reduciendo asi el consumo de
combustible y las emisiones. Ademas, al existir un motor de combustién que pro-
porciona la energia necesaria, se consigue un ahorro importante de peso operacional
en vacio debido a la falta de baterfas eléctricas. En contraposicién, la incorporacion
de un generador eléctrico genera pérdidas de energia que afectaran al rendimiento
global de la aeronave.
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Figura 2.10: Esquema hibridacién en serie [11]

2.3. Propulsion eléctrica distribuida

Una de las mayores ventajas de la utilizacién de sistemas eléctricos o hibridos
es la capacidad de tener los mismos valores de eficiencia independientemente del ta-
mano. Al contrario que en sistemas propulsivos convencionales, en los que el down-
sizing conlleva pérdidas de eficiencia [14] y, por tanto, lo éptimo es la utilizacién de
un numero reducido de motores, los sistemas eléctricos ofrecen mayor disponibili-
dad en cuanto a nimero de motores encargados de la propulsién de la aeronave y la
ubicacién de estos. Este tipo de sistemas se denominan propulsion eléctrica dis-
tribuida (DEP de sus siglas en inglés) y se caracterizan por disponer de un nimero
de propulsores eléctricos que proporcionan el empuje necesario y que, ademas, estan
ubicados de manera estratégica con el fin de obtener una mejora en la eficiencia
global de la aeronave mediante la interaccién entre la propulsion y la aerodinamica
de esta [12].

Debido a los potenciales beneficios de la DEP y a la constante mejora en el
tamano de baterias, que pronto dispondran de una eficiencia energética los suficien-
te para soportar sistemas como la DEP, son numerosos los estudios realizados y
a los prototipos de aeronaves con DEP propuestos. Un claro ejemplo de este tipo
de aeronaves serfa el X-57 Mazwell desarrollado por la NASA (Figura 2.11). Es-
ta aeronave, basada en modelo anterior el cual ha sido modificado, dispone de 12
pequenos motores eléctricos distribuidos a lo largo del borde de ataque que propor-
cionan un incremento de sustentacion, permitiendo una cuerda menor y un mayor
alargamiento. Estos 12 motores se encargan de generar un efecto de soplado de ala
(blown wing effect), consiguiendo un aumento en presién dindmica efectiva sobre el
ala incrementando la sustentacién si se compara con un ala no soplada. Ademas,
dispone de otros dos propulsores eléctricos, estos de mayor tamano, en punta de la
encargados de proporcionar el empuje en fase de crucero, siendo la energia utilizada
5 veces menor al caso de la aeronave original.
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Figura 2.11: X-57 Maxwell de NASA [13].

Sin embargo, la configuracién utilizada en el X-57 Maxwell no es en absoluto
similar a la escogida en el presente trabajo pues los propulsores estan situados en el
borde de ataque del ala. También se puede decidir colocar los motores eléctricos en
el borde de salida, como es el caso del Lilium Jet (Figura [2.12)).

Figura 2.12: Liliuem Jet [15].

Debido a su versatilidad, son numerosos los beneficios que puede brindar la
utilizacién de propulsion eléctrica distribuida. Debido a la motivacion de este es-
tudio, cabe destacar la capcidad de emplear ingestién de capa limite si se situan
los propulsores en el borde de salida, como se estudiara a lo largo del trabajo. Me-
diante esta técnica se puede conseguir mejoras en eficiencia aerodindmica debido
a la reduccién de perdidas de energia cinética turbulenta en la estela del ala, asi
como de eficiencia propulsiva. Igualmente, la DEP también permite la utilizacion de
superficies sopladas con el fin de incrementar la presion dindmica sobre superficies
aerodinamicas, tal y como se ha visto anteriormente, y la implantacién de motores
en punta de ala proporcionan una reduccion de resistencia inducida debido a la in-
teraccion con los torbellinos de punta de ala. Por ultimo, destacar la capacidad de
la DEP para funcionar como sistema de control de la aeronave, permitiendo ahorrar
peso y complejidad al diseno.
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No obstante, tan numerosa son la ventajas de la DEP como los retos a los que
debe debe enfrentarse para convertirse un sistema viable comercialmente. Es posible
que la mayor barrera que se deba superar sea relativa a las capacidades tanto en
potencia como en densidad energética de las baterias. Actualmente, esta limitacion
provoca que la DEP solo sea una opcién realista para aeronaves de pequeno tamano,
como la que se va a estudiar en el presente trabajo. Destacar también que se esta
trabajando para tener una mejor compresion de los efectos de de tener un flujo
perturbado a la entrada de las hélices sobre el rendimiento propulsivo.

2.4. Ingestion de capa limite

Utilizar la propulsion eléctrica distribuida y colocar los propulsores en el borde
de salida del ala, en vez de distribuciones mas convencionales o en borde de ataque,
conlleva una serie de ventajas adicionales. Las ventajas principales son: la posibilidad
de generar ingestion de capa limite mejorando asi las prestaciones aerodinamicas
del ala y un incremento de rendimiento propulsivo de las hélices. Estas mejoras son
capaces de producir un incremento del rendimiento global de la aeronave y, por
consiguiente, una reduccion de consumo de combustible y de emisiones de diéxido
de carbono.

Mediante la BLI, si se utiliza una configuracion que integre los motores con
el ala, es posible reducir la disipacion viscosas que se produce en la capa limite
a lo largo de la cuerda del perfil y que genera desprendimiento y aumento de la
resistencia. Tal y como se aprecia en la Figura [2.5] esta configuraciéon logra una
estela de menor tamano que resulta en mayores prestaciones aerodindmicas.

!J
i.
Before —
(Isolated propusion) =
After P+AP

(Integrated propusion)

Figura 2.13: BLI mediante configuracién integrada [22]

La BLI también tiene efectos sobre el coste energético de acelerar el flujo me-
diante las hélices y sobre el rendimiento propulsivo de estas. El flujo a la entrada de
las hélices, que es flujo de la estela, tiene una menor velocidad y una mayor veloci-
dad. Acelerar este flujo para generar empuje resulta menos costoso pues la cantidad
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de movimiento que necesita aportar el motor es menor, traduciéndose en un mayor
rendimiento propulsivo.

Matematicamente, este aumento en rendimiento propulsivo se puede explicar
siguiendo lo expuesto en [23]. El empuje generado por una hélice es proporcional a
la diferencia de presiones entre la entrada y la salida. Para generar esta diferencia de
presiones, se le debe aportar energia al fluido para acelerarlo. El rendimiento propul-
sivo serd la fraccion que esta energia transferida al fluido representa sobre la energia
total que proporciona eje de la hélice. De forma analoga, en un motor a reaccion, el
empuje generado es proporcional a la diferencia de velocidades a la entrada, v;, y a
la salida del motor, v, (Ecuacion , donde T representa el empuje del motor y
Mair Tepresenta el gasto masico que trasiega el motor. La Ecuacién [2.11] representa
la potencia, P, aportada al aire.

T= mair(vout - Uin) (210)
1
P = §m¢li"‘(1}3ut - UZZn) (211)

Como consecuencia, se obtiene los resultados expuestos en la Figura [2.14] Para
un valor de empuje constante, estos es, manteniendo constante el salto de velocidades
Av = Vo — Vi, la potencia que se le necesita aportar al aire para conseguir este Av
es menor cuanto menor sea la velocidad a la entrada del motor.

X Thrust —
Propulsive Power

Propulsive power P —=
%
Thrust T =

Inlet velocity v, —=

Figura 2.14: Potencia necesaria para conseguir un empuje dado en funciéon de la
velocidad de entrada [23].
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Diseno escogido

En el siguiente apartado, se va a describir los parametros caracteristicos mas
relevantes del RPAS que se va a emplear en la optimizacién de la misién. Para ello
se describe el tipo de aeronave que se ha seleccionado atendiendo a la normativa
espanola vigente, asi como sus componentes méas relevantes para el presente trabajo,
siendo estos planta propulsora, hélice y ala.

3.1. Tipo de aeronave

En Espana, las exigencias para la inscripcion en el Registro de Matricula de
Aeronaves Civiles y para la obtencion del certificado de aeronavegabilidad en RPAS
son sustancialmente menos restrictivas si la aeronave se encuentra debajo de una
masa limite de 25 kg, tal y como viene recogido en el Real Decreto 1036/2017 de 29
de diciembre de 2017 [24]. Es légico pensar que, debido a esta legislacion mas laxa,
muchas aeronaves tipo UAV o RPAS de uso civil se mantengan por debajo de este
valor maximo. En el presente estudio se ha escogido una aeronave con MTOW de 25
kg, en concreto se ha seleccionado la UAV Factory Penguin C como aeronave tipo.
Esta RPAS, propulsada por un MCIA extraible, tiene un MTOW de 25 kg, mas de
20 horas de autonomia y aproximadamente 100 km de rango [25].

Figura 3.1: UAV Factory Penguin C UAS [25]
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3.2. Planta propulsora

En cuanto a la planta propulsora, se ha seleccionado el motor Honda GX35
debido a que cumple los requisitos minimos de potencia para el MTOW selecciona-
do. Ademas, ha sido también relevante en la eleccion el poder disponer del mapa
motor, el cual suele ser dificil de encontrar puesto que no el fabricante no suele
proporcionarlo y es de gran utilidad a la hora de calcular distintas prestaciones y
parametro de una misién como se vera més adelante. Algunos de estos pardametros
son: consumo especifico, par proporcionado por el motor, régimen de revoluciones...
Por 1ultimo, destacar también que este motor ha sido también utilizado en trabajos
previos sobre hibridacién en RPAS similares al presente estudio [6], [7].

Tipo de motor Monocilindro de 4T
Carrera x Didmetro 39 x 30 mm
Cilindrada 35,8 em?
Relacion de compresion 8:1
Potencia neta 1kW (1,3 HP) a 7.000 rpm
Méximo par neto 1,6 Nm (0,16 kgfm) a 5500 rpm
Capacidad de combustible 0,63 L
Consumo a potencia neta 0,71 L/h
Dimensiones 198 x 234 m 240 mm
Peso en seco 3,33 kg

Tabla 3.1: Especificaciones del motor Honda GX35 [20]

/)
LY,
e

|
n
N
n

Figura 3.2: Motor Honda GX35 [26]

3.3. Hélice

Para proporcionar el empuje necesario, se ha seleccionado una hélice DA4052.
Dicha eleccion viene motivada por disponer datos geométricos detallados y resul-
tados aerodinamicos fiables validados mediante mediciones en tiunel de viento que
resultan muy utiles para implantar un modelo de disco actuador que proporciones
unos resultados fiables en el CFD. Los parametros geométricos vienen recogidos en
la Tabla donde la primera columna representa el valor en la dimension radial
adimensionalizado, la segunda columna el valor de cuerda expresado en términos de
radio de la hélice y la tercera columna representa el angulo de torsion.
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t/RE]|¢/RET| BT
0.02 0.11 | 38.796
0.15 0.11 | 38.796
0.16 0.065 | 38.796
0.2 0.065 | 38.796
0.3 0.3525 | 38.796
0.35 | 0.3525 | 33.752
0.4 0.3525 | 30.822
0.45 | 0.3525 | 27.891
0.5 0.3179 | 25.634
0.55 | 0.2833 | 23.378
0.6 0.2558 | 21.752
0.65 | 0.2284 | 20.127
0.7 0.2042 | 18.893
0.75 0.18 17.66
0.8 0.1558 | 16.877
0.85 | 0.1316 | 16.094
0.9 0.1016 | 15.422
0.95 | 0.0716 | 14.75
1.0 0.0416 | 14.078

Tabla 3.2: DA4052 - Pardmetros geométricos [27]

En cuanto a los perfiles aerodinamicos que conforman la hélice, estos van cam-
biando a lo largo de la coordenada radial. La hélice esta formada por tres perfiles
aerodinamicos distintos y una cuarta seccion, el Hub, la cual no sustenta y solo
genera resistencia aerodindmica. Esta seccién se da hasta un valor r/R = 0,3. A
partir de esta valor y hasta r/R = 0,45 el perfil es un SDA1045 (Figura[3.3)), desde
r/R = 0,45 hasta r/R = 0,75 el perfil pasa a ser un SDA1075 (Figura [3.4)) y, por
tltimo, desde este valor hasta el final el perfiles un SDA1100 (Figura [3.5)). Destacar
que la transicion entre estos no es brusca, sino que se realiza una interpolacién para
suavizarla.

Figura 3.4: Pefil aerodindmico SDA1075 [2§]

23



CAPITULO 3. DISENO ESCOGIDO

Figura 3.5: Pefil aerodindmico SDA1100 [28]

3.4. Ala

Por 1ultimo, para el ala se ha seleccionado un perfil aerodinamico SD7003, am-
pliamente utilizado en aplicaciones de bajo y medio Reynolds [29]. El ala es de
forma rectangular, cuerda constante, flecha y diedro nulos y sin torsién geométrica.
En cuanto a los parametros geométricos mas relevantes, estos vienen recogidos en

la Tabla 3.3

Cuerda [m] 0,2
Envergadura [m] 2
Superficie alar [m?] | 0,4
Alargamiento -] 10
Factor de Oswald [-] | 0,8

Tabla 3.3: SD7003 - Parametros geométricos
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Metodologia

A continuacion, se va a detallar la metodologia seguida durante este trabajo.
Como ya se ha expuesto anteriormente, el objetivo de este estudio es analizar la
viabilidad, desde el punto de vista de mejora en consumo de combustible, de la
implementacion de un sistema de propulsion eléctrica distribuida combinado con
ingestion de capa limite.

Para ello, primero se ha estudiado los resultados puramente aerodinamicos de
esta configuracién mediante simulaciones CFD. Posteriormente, los resultados obte-
nidos son utilizados para simular, mediante lenguaje de programacion Python, una
mision de rango impuesto en la que se pretende estudiar la manera 6ptima de vo-
lar este rango con tres configuraciones distintas. Primeramente, el caso base con el
que comparar el resto de datos corresponde a una configuracién convencional, en
la que la planta propulsora y hélice funcionan de manera acoplada. En segundo lu-
gar, se estudia una configuracién hibrida, la planta propulsora y hélice desacopladas
permitiendo el punto de funcionamiento 6ptimo del motor. Por tltimo, se estudian
distintas configuraciones DEP-BLI, buscando la méas éptima de ellas.

4.1. Simulacion CFD

Con el fin de hallar la configuracion de hélices més Optima, se realizan varios
estudios paramétricos con el objetivo de analizar la influencia de cada variable sobre
las prestaciones aerodindamicas de la aeronave. En concreto, se estudiara la influencia
de 3 variables: nimero de hélices a los largo de la envergadura de la semi-ala, angulo
de ataque del ala y nimero de Reynolds.
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4
Motores 6
8

300.000

Reynolds 500.000

700.000
E
Angulo de ataque 3°
5o

Tabla 4.1: Casos de estudio.

Como se puede deducir de la Tabla[4.1] se van a realizar 27 simulaciones distin-
tas, sin tener en cuenta las necesarios para la independencia del dominio y para la
independencia de malla. Ademés, también se deben tener en cuenta que también se
van a simular 9 casos para el ala sin ninguna hélice cuyos resultados aerodinamicos
serviran para poder calcular la misién base y la configuracion hibrida. Para poder
abarcar semejante cantidad de simulaciones para las cuales se pretende obtener re-
sultados precisos, se requiere un potencia de calculo notable. Es por ello que se hara
uso de cluster de calculo la Universitat Politecnica de Valencia.

4.1.1. Geometria y domino

La primera etapa de todo estudio CFD es generar la geometria y definir el
dominio de célculo. Para generar la geometria, se ha hecho uso de software CAD
para, a partir del perfil 2D, generar el ala con las dimensiones expuestas en la
Tabla (3.3l Posteriormente, se ha importado esta geometria a STAR-CCM+ para
generar el dominio alrededor de este perfil. El dominio seleccionado es uno con
forma de herradura, ampliamente utilizado en estudios de aerodinamica externa
y su dimensiones se han parametrizado y expresado en funciéon de una dimensién
caracteristica, la cuerda del perfil.

Figura 4.1: Geometria para 6 Hélices
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Es importante en la definicién del dominio de calculo, que este sea lo suficiente-
mente grande para que la solucion final no se vea influida, sin embargo, tampoco es
conveniente definir un dominio excesivamente grande pues esto aumentaria el coste
computacional tanto en recursos como en tiempo. Este dominio necesario se puede
obtener de dos maneras: o bien estudiando trabajos previos cuyos casos de estudio
sea similares al nuestro o realizando un estudio de independencia de dominio. Para
este trabajo se ha optado por la segunda opcién pues es la mas precisa. Son dos las
dimensiones més criticas: la distancia desde el perfil hasta la condiciéon de contorno
trasera, Figura que debe estar lo suficientemente alejada para que la estela
se pueda desarrollar por completo, y la distancia desde la punta de de ala hasta
la pared siguiente, Figura que debe ser lo suficientemente elevada como para
que no los efectos de punta de ala y los generados por la hélices mas alejadas del
encastre no se vean afectados por estd pared.

(a) Condicién de contorno trasera.

(b) Condicién de contorno lateral.

Figura 4.2: Condiciones de contorno criticas para la independencia de dominio.
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Estudio de independencia de dominio

Para determinar si las dimensiones anteriormente mencionadas son suficiente
para asegurar la independencia de la solucion, se realizan dos estudios paramétricos,
uno para cada uno de las variables, en los que se varia solamente el pardmetro a
estudiar hasta lograr que la variacién de ciertas variables caracteristicas del problema
este por debajo de un error deseado. En este caso, las variables seleccionadas son el
coeficiente de sustentacién, el coeficiente de resistencia y la eficiencia aerodinamica
como parametros caracteristicos del ala y régimen de giro, parametro de avance y
rendimiento propulsivo para las hélices. Las dimensiones se parametrizan en funcién
de la cuerda del ala y, tal y como se ve en la Tabla para el primer estudio
se comienza con una longitud de 20 cuerdas y se simulan dos casos adicionales, 30
cuerdas y 40 cuerdas.

L Cp [ Cp [ EA [ J [ 1y [
20 ¢ | 04062 - [001950 [ - [2083] - [o05742] - [07149[ -
30 - ¢ [ 0,4061 | 0,045% | 0,01950 | 0,020% | 20,83 | 0,025% | 0,5729 | 0,221 % | 0,7146 | 0,052%
40 - ¢ [ 0,4068 | 0,192% | 0,01968 | 0,943% | 20,67 | 0,744% | 0,5761 | 0,224% | 0,7112 | 0,468 %

Tabla 4.2: Resultados para el estudio de independencia con la distancia a la condicién
de contorno trasera.

Como se observa en la Tabla[4.2] al aumentar la dimensién trasera de 20 cuerdas
a 30 cuerdas, las variaciones que se obtienen en todas las variables consideradas
es menor del 1%, en otros términos, aumentar este parametro produce un efecto
despreciable sobre la solucion final. Los mismo ocurre al aumentar todavia mas la
dimension, pasando de 30 cuerdas a 40 cuerdas. Por tanto, se decide emplear una
longitud de 20 cuerdas.

En cuanto a la distancia a la pared lateral, se procede del mismo modo que
para la longitud trasera. En la Tabla se recoge los diferentes casos estudiados y
los resultados para estos. Como se puede observar, a partir de una longitud de 10
cuerdas, todos la variacién de los pardmetros caracteristicos se encuentra por debajo
del 1% por lo que se selecciona esta longitud.

Width Cr [ Cp [ EA [] J [ Mp []
5-c | 04129 - 0,019520 - 21,15 - 0,5731 - 0,7150 -
75-c | 04115 | -0,34% | 0,019650 | 0,66% | 20,94 | -1,00% | 0,5726 | -0,087% | 0,7137 | -0,18 %
10 - ¢ | 0,4062 | -1,28% | 0,019501 | 0,76 % | 20,83 | -0,52% | 0,5742 | 0,269% | 0,7149 | 0,17%
15-¢ | 0,4102 | 0,97% | 0,019618 | 0,60% | 20,91 | 0,37% | 0,5715 | 0,467% | 0,7127 | -0,32%

Tabla 4.3: Resultados para el estudio de independencia con la distancia a la condicién
de contorno lateral.

4.1.2. Mallado

Para la resolucion de un caso mediante CFD, el dominio se divide en un nimero
de celdas o elementos en los que se resolveran las ecuaciones que rigen el compor-
tamiento del fluido, este conjunto de celdas es lo que se denomina malla o mallado.
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Una malla con mayor nimero de celdas se consigue disminuyendo el tamano de la
celdas, teniendo una malla mas fina. Se suele perseguir una malla lo mas fina posible
debido a que proporciona unos resultados mas acorde con la realidad, més exactos.
También es beneficiosa pues mejora la velocidad de convergencia de la solucién, una
malla mas gruesa requiere de mas iteraciones para converger que una méas fina. Sin
embargo, cuanto mas pequeno sea el tamano del elemento, mayor es es el nimero
de calculos que tiene que realizar nuestro equipo, como ya se ha comentado, las
ecuaciones de gobierno se resuelven en cada una de estas celdas por lo que a mayor
nimero de elementos més potencia de calculo se necesita. Por tanto, el mallado es
una etapa crucial pues se debe llegar a un consenso entre exactitud de la solucion
y gestién de recursos. Para lograr esto, se realiza un estudio de independencia de
malla, tal y como se expondrd mas adelante.

A continuacion, se va a presentar los parametros y caracteristicas mas rele-
vantes de las mallas que se han realizado. En la Tabla se pueden observar los
parametros generales de la malla. Sin embargo, estos parametros solo se emplean en
las zonas menos criticas. En las regiones donde es de especial interés obtener una
mayor precision, como podria ser las hélices o la estela, se realiza un proceso de
refinamiento.

Base Size [mm)] 25
Target Surface Size [mm] 25
Minimum surface size [mm] | 2,5
Surface Growth Rate 1,2

Tabla 4.4: Principales parametros del mallado.

En cuanto a los refinamientos que se realizan, como ya se ha comentado, los
valores de la Tabla[4.4]son demasiados grandes, especialmente el Target Surface Size.
Este parametro especifica el tamano de la celda que el software intenta conseguir
en la region donde se aplica. En las regiones donde se definen los modelos de disco
actuador que simulan las hélices, se define un tamano deseado de un 10 % respecto
al original por lo que el software buscara un tamano de 2,5 mm.
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Figura 4.3: Malla sobre la superficie del ala y los discos actuadores.

Otra zona de interés especial es la estela generada por el ala, para definir el
refinamiento en ella se especifica la distancia hasta la cual se extiende la este, que
se fija como la distancia hasta la pared trasera, y el crecimiento del tamano de
elemento, que se define como 1,05

Figura 4.4: Malla en la zona de la estela.

Por ltimo, destacar la utilizacion de un mallado prismatico con los parametros
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que se observan en la Tabla para la zona de la capa limite. En esta zona se
requiere una malla especialmente fina, idealmente de tamano y* < 1 que, como se
puede observar en la Figura [£.5] se cumple en la mayorfa del perfil.

Number of Prisms Layers 14
Near Wall Thickness [mm] | 0,01
Total Thickness [mm] 3

Tabla 4.5: Parametros para el mallado prismético en la zona de la capa limite.

N Wall Y+
A 0.00000 1.0000 2.0000 3.0000 4.0000 5.0000

Figura 4.5: Valores de y* sobre la superficie del ala.

Estudio de independencia de malla

Siguiendo el mismo proceso que en el estudio de independencia de dominio, esta
vez se realiza un estudio de malla para asegurar que la malla es lo suficientemente
fina para que la solucion no dependa de esta. Se varia el valor del tamano base o
base size ya que los valores en las zonas de refinamiento estan parametrizados en
funcién de este. La Tabla recoge algunos parametros caracteristicos obtenidos
tanto para el ala como la hélice. Lo primero a destacar es que, para un tamano base
de 17, 5mm, el nimero de elementos se dispara y supera los 20.000.000 de elementos,
lo cual se vuelve inviable calcular con los recursos disponibles.

En cuanto al resto de valores de tamano base, la Figura muestra los resul-
tados para la eficiencia aerodinamica del ala mientras, recogiendo asi los resultados
de Cp y Cp también, y la Figura muestra la evolucién del régimen de giro de
las hélices al variar el niimero de elementos. En primer lugar, se observa como para
ambos casos al pasar de un tamano base de 20mm a 22, 5mm, el nimero de ele-
mentos aumenta en un 130 % mientras que los resultados no varfan en més de un
2%, por lo que aumentar tanto el coste de calcula no resulta eficiente. En segundo
lugar, al reducir el tamano base de 30mm a 27,5mm y de este ultimo a 25mm,
los valores sufren variaciones significativas, por tanto, los dos valores més elevados
quedan descartados. Por ultimo, de los valores restantes se escoge el valor de 25mm.
Pese a que el valor més 6ptimo pueda ser 20mm, la malla que se obtiene sigue siendo
demasiado pesada para los recursos de los que se dispone y se escoge 25mm debido
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a que es la malla méas gruesa que permita obtener una resolucién del disco actuador

de 4x4. Como ser vera mas adelante, este parametro resulta clave en los resultados
obtenidos.

Base Size (mm) | N Elements CL CD EA Prop Speed
30 4.637.208 | 0,41867 - 0,021580 - 19,40 - 5696,29 -
27,5 5.161.320 | 0,40420 | -3,46 % | 0,020692 | -4,11% | 19,53 | 0,69% | 4947,32 | -13,15%
25 6.974.222 | 0,40663 | 0,60% | 0,020263 | -2,07% | 20,07 | 2,73 % | 4638,06 | -6,25%
225 7.513.214 | 0,40505 | -0,39% | 0,019676 | -2,90% | 20,59 | 2,58 % | 4591,57 | -1,00%
20 8.900.124 | 0,40631 | 0,31 % | 0,019416 | -1,32% | 20,93 | 1,65 % | 4494,45 | -2,12%
175 20.507.541 | 0,40120 | -1,26% | 0,018898 | -2,67 % | 21,23 | 1,45% | 4450,69 | -0,97 %
Tabla 4.6: Resultados para la independencia de malla.
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Figura 4.6: Resultados de la independencia de malla para la eficiencia aerodinamica.
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Figura 4.7: Resultados de la independencia de malla para la velocidad de giro de la

hélice.
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4.1.3. Modelos fisicos

A continuacién, se va a proceder a explicar los modelos empleados para la
configuracion y resolucion de los distintos casos.

= Fluido. Se considera un modelo de gas ideal con densidad constante. En este
caso, se utiliza aire a nivel del mar cuyas propiedades se encuentran en la
Tabla [4.7. En cuanto a la compresibilidad del aire, como convenio se supone
flujo compresible para un valor de Mach > 0,3. De los casos de la Tabla [4.1],
los de mayor Mach seran los correspondiente a Re = 700.000, que se traduce
a una velocidad de vuelo de 51,49m/s o, lo que es lo mismo, M., ~ 0, 15.

Temperatura [K] 288
Presion [Pa] 101.325
Densidad [kg/m?] 1,225
Viscosidad cinematica [kg/(m - s)] | 1,802-107°

Tabla 4.7: Propiedades del aire a nivel del mar.

= Modelo espacial. Se trabaja en un espacio 3D debido a que se desea estudiar
un modelo de ala completa que cuenta con efectos tridimensional como, por
ejemplo, fendmenos en punta de ala y los generados por las hélices.

= Modelo temporal. Debido a que se va a simular la aeronave volando en
crucero, en el que existe un equilibrio de fuerzas y el régimen de giro de las
hélices sera constante, se puede considerar que el estado del fluido no variara
con el tiempo. Por tanto, se decide utilizar un modelo estacionario.

= Turbulencia. Las ecuaciones que se van a resolver son las denominadas RANS
(Reynlods-Averaged Navier-Stokes). Estas ecuaciones promedian en el tiempo
las ecuaciones que gobiernan todo flujo, la ecuaciones de Navier-Stokes. En
otras palabras, se esta resolviendo los valores medios del flujo y modelan los
llamados tensores de Reynolds. De este modo, no se esta resolviendo la tur-
bulencia, sino que se estd modelando. El modelo utilizado en este caso es el
denominado modelo de Spallart-Allmaras. Destacar también que, como se
ha comentado anteriormente, el valor de y* es inferior a 1, lo que resulta
beneficioso a la hora de utilizar este modelo.

= Solver. Para resolver las ecuaciones se utiliza un esquema acoplado. El es-
quema acoplado resuelve de manera simultanea las ecuaciones de conservacion
de la masa, de momento y de energia, al contrario que un esquema segregado
que las resuelve de manera secuencial. Aunque es habitual utilizar un solver
segregado para casos como los de este trabajo, en el que las velocidades de
vuelo son bajas y el fluido es incompresible, y un solver acoplado para casos
en los que la velocidad estan fuertemente acoplados, como flujos con elevadas
presiones o altas velocidades, se ha decidido utilizar el primero porque de lo
contrario podrian surgir inestabilidades que harfan divergir los resultados [30].
Esto acarrea una mayor estabilidad pese a que el coste computacional sera
mayor.
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La solucion de las ecuaciones se logra mediante una integraciéon pseudotem-
poral implicita de segundo orden, en el que se fija un nimero de Courant
controlado mediante rampa.

= Hélice. Esta se simula mediante un modelo de disco actuador con teoria del
elemento de pala, el cual se explica con mas detalle a continuacién.

Disco actuador

El primer paso es definir los pardmetros geométricos del modelo de disco ac-
tuador. Para ello se introducen los pardmetros de la Tabla en el software, asi
como la posicién del disco en el dominio, su radio y su espesor. Del mismo modo,
se introducen los coeficientes aerodinamicos de los perfiles que conforman la hélice,
Figura , y . Estos resultados, sacados de [30], han sido obtenidos mediante
el software XRFLJ, el cual utiliza el método de los paneles, para distintos angulos
de ataque y nimeros de Reynolds.

Destacar también que el modelo de disco actuador simula el flujo que genera
la hélice mediante términos fuente en los centroides de las celdas que estén situadas
dentro del disco actuador. Para ello, se define una resolucion radial y una resolucion
azimutal que estaran limitadas por el tamano de malla. Mediante estas resoluciones
se obtiene el nimero de términos fuente; asi, una resolucion de 8x8 generara 64
términos fuentes mientras que una resolucién de 4x4 generara 16. Sin embargo, un
término fuente debe contener al menos un centroide dentro de él, por lo que una
resolucion demasiado alta en comparacién al tamano de malla provocara que la
simulaciéon no funcione, motivo por el cual se debe refinar esta zona y generar una
malla més fina. Para la malla que se obtiene en el Apartado [4.1.2] la solucién més
alta permitida es de 4x4, generando 16 términos fuentes. Idealmente, la resolucion
serd lo mas alta posible generando el mayor nimero de términos fuentes posibles.
Sin embargo, ello conlleva refinar mucho la malla, lo cual no es posible como ya se
ha visto en la Seccion 4.1.2| Por experiencia previa, se decide utilizar una resolucién
de 4x4, no obstante serd muy importante que los resultados con esta configuracion
se sometan a un proceso de validacion.

Para definir el régimen de giro del modelo de disco actuador, se utiliza un
controlador PID que trata de igual el empuje proporcionado por las hélices a la
resistencia total de la aeronave, simulando asi las condiciones de vuelo en crucero.
Se crea una variable de exceso de empuje, T,,, que se calcula como la diferencia entre
la suma del empuje de los n disco que se definan y la resistencia de la aeronave.

T.=Y» T,-D (4.1)

i=1

A su vez, la resistencia de la aeronave se calcula mediante el coeficiente de re-
sistencia, definido mediante la Ecuacion 4.2l El coeficiente de resistencia se calcula
como el coeficiente de resistencia del ala , Cp, + Cp,, més el coeficiente de resis-
tencia del resto de la aeronave, Cp,,,,.. Este Cp,,,.. tiene en cuenta la resistencia
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introducida por fuselaje, estabilizadores y demas componentes de la aeronave y se
ha estimado en Cp_,,., = 0,011.

Ct
mARe

OD = C(DO + CDz + ODextra = C’DO + + ODextra (42)

4.1.4. Condiciones de contorno

En la siguiente apartado se va a exponer las distintas condiciones de contorno
establecidas. Las condiciones de contorno son restricciones que se le aplican al fluido
en los limites del dominio. A continuacion, se va a exponer las distintas condiciones
de contorno establecidas.

» Velocity Inlet. Se define para definir una fuente de fluido a una dada veloci-
dad. Se ha utilizada para definir la direcciéon y la magnitud de la velocidad en
el flujo libre, esta tltima calculada a partir del niimero de Reynolds. También
se especifica la turbulencia mediante la viscosidad turbulenta.

Figura 4.8: Condiciones de Velocity Inlet.

» Pressure Qutlet. Este tipo de condicién de contorno se suele emplear para
especificar la salida del fluido de nuestro dominio imponiendo la presién en
ella. En nuestro caso, se ha empleado este tipo de condiciéon para la pared
trasera del dominio, la mas alejada del ala en el sentido del fluido.
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Figura 4.9: Condiciones de Pressure Qutlet.

s Wall. Se emplea para definir superficies solidas, en nuestro caso para las
superficies del ala: intradds, extradds y punta. Los mas relevante de este tipo
de condicion de contorno es definir como interactia el fluido con esta superficie.
Se debe decidir entre un modelo de no deslizamiento, en el que la velocidad
tangencial justo en la superficie es nula y, por tanto, se tiene un esfuerzo
cortante y capa limite; o un modelo de deslizamiento, en el que esta velocidad
se extrapola de la celda contigua a la superficie. Como es légico, debido a los
métodos de ingestion de capa limite que se pretenden estudiar, se ha decido
por un modelo de no deslizamiento.

Figura 4.10: Condiciones de Wall.

= Symmetry Plane. Una condicion de simetria se puede utilizar de dos mane-
ras aunque su finalidad siempre es la misma: reducir el dominio y por tanto el
coste computacional. En primer lugar, cuando tanto el fluido y como la geo-
metria son simétricos; este seria el caso del plano que separa las dos semi-alas
en el caso de estudio de este trabajo. En segundo lugar, se puede utilizar como
una pared plana con condicién de deslizamiento; esta seria la utilidad en el
resto de paredes que todavia no se mencionadas.
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*z

Figura 4.11: Condiciones de Symmetry Plane.

4.1.5. Criterios de convergencia

Durante una simulacién CFD, se resuelve el problema planteado de forma ite-
rativa. Si se ha configurado bien el caso y se tiene una malla lo suficientemente
buena, la solucién convergera; sin embargo, se debe decidir cuando esta soluciéon ha
convergido. Por ello, se deben establecer los criterios de convergencia que detendran
el caso cuando se cumplan. Un criterio habitual es establecer un nimero maximo
de iteraciones. No obstante, este método es poco 6ptimo pues puede suceder que
el nimero de iteraciones establecido no sea suficiente y la soluciéon no sea acertada
o, por el contrario, el niimero de iteraciones podria ser excesivo provocando que se
utilicen recursos una vez ya encontrada la solucion sin obtener una mejora notable
en esta. Por tanto, en este trabajo se opta por unos criterios distintos:

= Monitores. El método principal utilizado, el cual detendra el calculo en
ultima instancia, serd el de monitorizar el valor de una o varias variables y
detener el cédlculo cuando el la variacion de estas durante cierto nimero de
iteraciones sea menor que un error que el usuario define. En concreto, son dos
los parametros seleccionados: Cp, y Cp. En cuanto al coeficiente de susten-
tacion, se ha decidido que la diferencia entre el valor méximo y minimo de
este durante un intervalo de 50 iteraciones debe ser menor que 107°. Para el
coeficiente de resistencia, se ha optado por una variacién maxima de 1077.
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Figura 4.12: Valor del ', durante una simulacién.

= Residuales. Los residuales son una manera de medir la diferencia en el valor
de una magnitud entre dos iteraciones. Dicho de otra manera, un residual que
decrece le esta informando al usuario que esa variable es, a cada iteracién, mas
parecida a esa misma variable en la iteracién anterior, que esta convergiendo a
un valor. Si bien por si mismos los residuales no aseguran la convergencia, si que
son una buena comprobacién tras haber utilizado otro método como podria ser
el explicado anteriormente. En la Figura [4.13|se pueden observar los distintos
residuales que el software extrae por defecto. Se aprecia como, al detener la
simulacién, los residuales del momento en cada una de la tres direcciones (X,
Y, Z) siguen decreciendo mientras que otros se han estabilizado en torno a un
valor relativamente bajo (del orden de 0,0001), esto indica que esa variable en
concreto ha convergido.

— Continuity

Residuals ——Sa_nut
X-momentum

—— Y-momentum
Z-momentum

0.1
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0.01
/

0.0014

\
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Figura 4.13: Residuales durante un simulacién.

4.1.6. Post-procesado

La fase de post-procesado consiste en obtener toda la informacién y datos rele-
vantes de la simulaciones realizadas. Esta informacion puede venir representada de
distintas manera: escenas de un cierto parametro en un plano de corte, escenas de
distribucién de un escalar sobre una superficie, distribucion de una variable sobre
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una isolinea, valores numeéricos... Se hara uso de una combinacion de los anteriores
para representar en cada caso los resultados de una manera los més clara posible.
Destacar que los parametros mas relevantes son los siguientes:

= Coeficiente de sustentacion. Representa de forma adimensional la susten-
tacién producida por el ala. El software lo calcula utilizando la Ecuacién [4.3]
donde L es la sustentacién, p es la densidad, V' es la velocidad y S es la
superficie de referencia, en este caso la superficie alar.

L
Cp = V7S (4.3)
» Coeficiente de resistencia. Representa de forma adimensional la resistencia
producida por el ala. El software lo calcula utilizando la Ecuacién 4.4 donde
D representa la resistencia del ala la sustentacién.

D
Cp=+——— 4.4
b % pV2 S ( )
» Eficiencia aerodinamica. Relacion entre empuje y resistencia del ala.

_ G
-

= Parametro de avance. Representa la relacién entre velocidad de avance de
la hélice, Vi, y velocidad de giro, n, donde D, es el didmetro de la hélice.

EA (4.5)

N TLDP
= Rendimiento propulsivo. Representa que cantidad de potencia del eje de la

hélice se esta convirtiendo en potencia de empuje. T" es el empuje de la hélice,
P la potencia del eje y 7 el par de giro del eje.

J

(4.6)

_TVOO_TVOO
= Tp T T

= Coeficiente de empuje. Representa de forma adimensional el empuje pro-
porcionado por la hélice.

(4.7)

T
Cr=——— 4.8
T pn?D%, (4.8)

4.2. Optimizacion Misién

Mediante el lenguaje de programacion Pyhton, se realiza se simula una misién
real con el objetivo de estudiar el combustible necesario para volar cierto rango
con las distintas configuraciones estudiadas. Para ello, se hace uso de los resultados
obtenidos de las simulaciones CFD y de otros datos externos como podria ser el
mapa del motor de combustién [11].
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Caso base

Se calcula el rango de una misién con peso inicial W; y peso final W con una
configuracién convencional mediante la formula de Breguet (Ecuacién , donde
np es el rendimiento propulsivo, n,, es el rendimiento mecénico debido a la multipli-
cadora, BSF'C es el consumo especifico, g es la aceleracién debido a la gravedad,

CL representa la eficiencia aerodindmica y W es el peso de la aeronave.

Cp
W.
LN M Cp dW
Rm:/ b E 4.9
b w, BSFC-g Cp W (4.9)

En primer lugar, se calcula la velocidad de la aeronave en funcién del peso de
ésta mediante la llamada ley de pilotaje segin la Ecuacién [£.10] Esta ley representa
una variacién lineal de la velocidad con el peso de la aeronave, donde los coeficientes
Po v p1 se ajustan para maximizar el rango de la aeronave.

V = poW + D1 (410)

A continuacién, se calcula el rango especifico de la aeronave, siendo este el
integrando de la Ecuacion 4.9, Para ello, se hace uso de los resultados extraidos de
las simulaciones y se crean superficies cuadraticas con las que poder interpolar en
funcién del Reynolds, pudiendo calcular todos los parametros necesarios en funcién
de la velocidad de vuelo. El proceso seguido seria el siguiente:

1. Se ajustan los coeficiente de la ley de pilotaje de manera que el rango de la
mision sea maximo.

2. Conociendo el peso de la aeronave, se puede calcular la velocidad de la aecronave
en cada momento.

3. Se calcula el coeficiente de sustentacién utilizando la Ecuacion [4.3]

4. Se calcula la resistencia utilizando una superficie cuadratica a partir de los da-
tos de las simulaciones que sea funcién del niimero de Reynolds y el coeficiente
de sustentacion de la siguiente manera:

29-C34x1-Cp+ 2y R + 25 Re + x4 - Re- Op + x5 (4.11)

5. Se calcula el régimen de giro de la hélice utilizando una superficie cuadratica
en funcién del empuje, que se iguala a la resistencia calculada, y la velocidad
de vuelo.

6. A partir de la velocidad de giro de la hélice, mediante una superficie de inter-
polacién se calcula el rendimiento propulsivo y con esto se tiene informacién
suficiente para calcular potencia propulsiva, régimen de giro del motor y par
motor.
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7. Por ultimo, utilizando el mapa motor se calcula el consumo especifico a partir
de la velocidad de giro y el par motor.

Este proceso se repite reduciendo el peso de la aeronave a cada paso hasta que
el peso es igual hasta W;. De esta manera, se tiene la evolucion de cada uno de los
parametros calculados a lo largo de la mision.

Caso hibrido

Para los casos hibridos, ya sean con o sin DEP, el proceso que se sigue es el
inverso. Siendo conocido el rango de la misién pues se iguala al rango base, se calcula
el combustible necesario para volar dicha distancia para estudiar si existe un ahorro
de consumo o no. En este caso, se utiliza la Ecuacién para calcular el rango
especifico en cada momento. Destacar que, debido al desacoplamiento del ICE, de
tiene mayor margen a la hora de adaptar la velocidad de manera que se minimice el
consumo especifico por lo que no es necesario utiliar una ley de pilotaje. Remarcar
también que no existe rendimiento mecanico al no tener multiplicadora pero se debe
tener en cuenta el rendimiento eléctrico, 7., de los procesos de generacion eléctrica.
Ademas, el peso en vacio, Wy pybrid, Se considera un 2 % mayor que el caso base para
el caso hibrido sin DEP y un 3 % mayor para los casos hibridos con DEP debido a
los componentes eléctricos adicional que se necesitan, como viene recogido en [7].

Wi hybrid %%
s Y 77[)'776 CL d
Riypria = e LT 4.12
hwbrid / BSFC-g Cp, W (1.12)

W hybrid
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Capitulo 5

Resultados

En el siguiente capitulo, se procede a analizar los resultados obtenidos. Primero,
se exponen los resultados obtenidos para la optimizacion de mision de los distintos
casos y se halla la solucién optima desde el punto de vista de las emisiones . A
continuacion, se estudia los resultados obtenidos mediante el calculo CFD para los
distintos casos, analizando los efectos sobre el flujo y las prestaciones tanto del ala
como de las hélices de los distintos parametros estudiados (dngulo de ataque, nimero
de Reynolds y ntimero de de motores).

5.1. Optimizacion de mision

La Tabla muestra el combustible consumido para la realizar la misién y
el ahorro de este respecto a al caso base, asi como los kilogramos de diéxido de
la atmosfera emitidos a la atmosfera durante ésta. Como se puede observar, el caso
hibrido sin DEP presenta un ahorro de combustible respecto al caso base, tal y como
se esperaba. Sin embargo, los caso hibridos con DEP no presentan ninguna mejoria,
sino que ofrecen peores resultados. A continuacion, se va intentar dar una explicacion
a estos resultados estudiante la evolucién de distintos parametros a lo largo de la
misién que representen las prestaciones y el comportamiento de la aeronave y sus
sistemas.

Caso Combustible [kg] | Ahorro combustible [-] | Emisiones CO, [kg]
Base 10 - 30,53
Hibrido sin DEP 9,04 -9,60 % 27,61
DEP con 4 propulsores 10,73 7,30 % 32,76
DEP con 6 propulsores 10,57 5,70 % 32,26
DEP con 8 propulsores 10,65 6,54 % 32,53

Tabla 5.1: Consumo de combustible y emisiones totales para los distintos caso.

42



CAPITULO 5. RESULTADOS

5.1.1. Consumo especifico

En primer lugar, se muestra la operacion sobre el mapa motor para los distintos
casos estudiados. Las lineas rojas representan la evolucion del punto de operacién a
lo largo de la mision y esta se representa sobre el mapa motor de modo que se pueda
extraer el consumo especifico en cada momento. Para el caso base (Figura ,
se observa como el punto de operacion varia de modo que la potencia disminuye,
estando en el rango de [950, 500] W aproximadamente. Segin avanza la misién, la
aeronave quema combustible y su peso disminuye provocando que se necesite una
menor potencia para propulsar la aeronave. De igual manera, esta reduccion de peso
también genera un cambio en el consumo especifico a lo largo de la mision. Como
se aprecia en la Figura [5.3] el consumo especifico, aunque al principio disminuya,
tiende a aumentar lo cual se puede apreciar de forma mas clara observando de nuevo
la evolucion del punto de operacién en la Figura [5.1

Basic Aircraft
T T T

1100

1000

700

BSFG [gkw ' h)

4500 5000 5500 6000 6500 7000 7500

Figura 5.1: Operacion sobre mapa motor en el caso base.

En cuanto a los casos hibridos, lo primero a destacar en la Figura [5.2 es que
existen tramos de la mision en lo que se estd trabajando fuera del mapa motor
del que se dispone. Este fenémeno se da en los tramos iniciales de la misién en los
que el peso es mayor y la potencia necesaria excede la potencia maxima del mapa,
la cual se encuentra en torno a los 1003 W; como se puede observar el rango de
potencia es de [1000, 650] W para el caso hibrido sin DEP y de [1000, 750] W
para los casos con DEP. El proceso de optimizacién de mision estéa programado de
tal manera que se calcule el régimen de giro 6ptimo, n,y, en funcién de la potencia
requerida. Si potencia requerida es mayor que el valor maximo del mapa, n,pt se
calcula utilizando este valor de P,,,., = 1003W. Por tanto, mientras el valor de
potencia excede Paz, el valor de n,, se mantiene constante y aparecen esas lineas
verticales en la operacién del motor.

Sin embargo, si se obvian estos tramos, se puede observar el efecto de la hibri-
dacién sobre el punto de operacién del motor. Debido a que todos los casos hibridos,
ya sean con o sin DEP, tiene un sistema propulsivo desacoplado del motor de com-
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bustién, el comportamiento en todos ellos es similar. Con el objetivo de minimizar
el consumo especifico, se tiende a operar a regimenes de giro bajos y a altos valores
de par, pues en esta zona del mapa donde se da el menor consumo especifico.

Destacar también que el mapa del que se dispone no es completo. Si se tuviese el
mapa completo se podria solventar el problema en el tramo inicial de la misién en el
que la potencia excede la potencia maxima y, ademds, se podria operar en zonas de
menor consumo especifico de las cuales con el actual mapa no se tiene informacion.

DEP with 4 propeliers

DEP with § propeliers

1000 1100

BSFC (g kW™ h™)

Figura 5.2: Operacién sobre mapa motor en los casos hibridos con y sin DEP.

Por 1ltimo, en la Figura [5.3| se muestra la evolucion del consumo especifico a
lo largo de la misién para los distintos casos. Se observa la mejora que ofrece la
hibridacién pues los valores para los casos hibridos son muy inferiores para todos los
casos y en todo el rango en comparacién con el caso base. Ademas, las tendencias
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son distintas también. En el caso base tiende a aumentar debido a las limitaciones
del acoplamiento entre los sistemas mientras que en los casos hibridos se busca el
calor 6ptimo en cada momento y, por tanto, tiende a disminuir.

540 T T
Base
—Hybrid no DEP o
520 H DEP w/ 4 propellers o -
——DEP w/ 6 propellers T
—DEP w/ 8 propellers
500 [~ B
480 - -
i< \ ,’
P o e
~< 460 |- N -
o S
O
7
R 440 |
420 ‘ g —
- i N
o >
400 - = — B
380 1 I I [ — I e —
0 500 1000 1500 200 2500 3000 3500 4000
Range [km]

Figura 5.3: Consumo especifico a lo largo de la misién.

5.1.2. Velocidad de vuelo

A continuacién, se muestra un resumen de la misién mostrando la velocidad de
vuelo durante esta (Figura asi como la velocidad en funcién de la masa de la
aeronave (Figura . Para el caso base, tal y como se aprecia en la Figura a
medida que la aeronave quema combustible y pierde peso a lo largo de la mision la
potencia requerida es menor y, por tanto, la velocidad de vuelo disminuye, buscando
el menor consumo especifico que cumpla con la potencia necesaria.

En cuanto a los casos hibridos, pese a que la tendencia de la velocidad es también
decreciente, la evolucién de esta es diferente al encontrarse la hélice desacoplada del
motor de combustién interna. Esto genera que la velocidad disminuya e incremente,
generando pico y valles, para asegurar un consumo especifico minimo mientras la
potencia necesario disminuye también

Destacar también que, como se aprecia en la Figura [5.4] debido a trabajar
en puntos de operacion de mayor potencia aunque menor consumo especifico, la
diferencia de potencia entre los casos hibridos y el base provoca que la velocidad de
vuelo sea mayor en los casos con DEP.

45



CAPITULO 5. RESULTADOS
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Figura 5.4: Velocidad de vuelo a la largo de la mision.
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Figura 5.5: Velocidad de vuelo en funcién de la masa de la aeronave.

Como es légico, la diferencia de velocidades se traduce en que se necesiten
distintos tiempos para completar la mision. Como se aprecia en la Figura los
casos que menos tiempo emplean para volar el rango completo se corresponden con
los casos con DEP, siendo el més rapido de todos el caso con 4 hélices, que necesita
tan solo 25 horas y 48 minutos para completar la misién, un ahorro del 9,8 % del
tiempo respecto al caso base que necesita 28 horas y 37 minutos.
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Figura 5.6: Tiempo de vuelo de la mision.

5.1.3. Eficiencia aerodinamica

La Figura muestra la eficiencia aerodindmica a lo largo de la mision para
los distintos casos. La evolucion del peso de la aeronave y la consiguiente reduc-
cién de velocidad genera que la sustentacion necesaria varie, y con ello que varie
la resistencia de la aeronave y, por ultimo, la eficiencia aerodindmica siguiendo la
evolucién mostrada en la Figura[5.7] Cabe destacar que los casos con DEP presentan
una mayor eficiencia aerodinamica casi en la totalidad de la mision. Esto puede ser
consecuencia a la mayor velocidad de vuelo de estos casos, provocando que un menor
coeficiente de sustentacion sea necesario y, por tanto, que la aeronave este volando
a un angulo de ataque en el que la eficiencia sea 6ptima.
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— DEP w/ 8 propellers
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Figura 5.7: Eficiencia aerodindmica a lo largo de la misién.

La Figura y la Figura muestran el coeficiente de sustentacion y el coefi-
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ciente de resistencia de la aeronave a lo largo de la mision, respectivamente. Como
se vera mas adelante, una clara mejora de la DEP es un incremento de sustentacion
respecto al ala sin ingestién de capa limite que genera una mayor eficiencia en cierto
rango de valores de angulo de ataque. Debido a que el coeficiente de sustentacion
depende de una serie de valores (peso de la aeronave, velocidad de vuelo...) y al
estar volando cada caso a una velocidad distinta, es dificil cuantificar que peso tiene
sobre la mejora en eficiencia aerodindmica este factor y que peso tiene estar volan-
do a un angulo de ataque mas 6ptimo debido a la mayor velocidad de vuelo. Una
posible opcién seria realizar simulaciones en las que se aproveche la DEP pero no la
BLI, como podria ser una configuracién con los motores en el borde de ataque, para
poder, en cierto modo, desagregar los datos y estudiar solo la mejora debido a la
DEP. No obstante, si es posible asegurar que la BLI esta introduciendo una mejora
adicional en cuanto a eficiencia aerodinamica.
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Figura 5.8: Coeficiente de sustentacién a lo largo de la misién.
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Figura 5.9: Coeficiente de resistencia a lo largo de la mision.
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5.1.4. Rendimiento propulsivo

En cuanto al rendimiento propulsivo, si se observa la Figura [2.14] salta a la
vista la gran diferencia que existe entre los casos con una configuraciéon de hélice
convencional y los con propulsion distribuida. Sorprende obtener una eficiencia tan
baja para los casos con DEP pues, como se ha explicado de manera tedrica, cabria
esperar que la ingestion de capa limite generar una mejora en rendimiento propulsivo.
Este fenémeno puede deberse a dos motivos. En primer lugar, como se ha visto
en la Seccién [4.1.2] la malla con la que se trabaja no es la méds éptima pues al
estar tratando con un dominio muy complejo en el que se necesita una malla fina
en muchas zonas distintas, no se dispone de los suficiente recursos de calculo para
trabajar con mallas de estas caracteristicas. Ademas, una de estas zonas corresponde
a la ubicacion de los modelos de disco actuador que sirven como hélices. Como se
ha explicado en la Seccion 4.1.3] es muy importante disponer de una malla muy fina
para poder utilizar una resolucién del disco actuador alta. Por tanto, se debe realizar
un proceso de validacién del modelo para poder asegurar que esta malla proporciona
resultados fiable o, si por el contrario, confirmar que la malla es demasiado gruesa
y se deberd refinarla.

0.75 T T — —

— = = Base
——— —Hybrid no DEP
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Figura 5.10: Rendimiento propulsivo a lo largo de la misién.

En segundo lugar, los resultados de la Figura[5.10|se puede explicar estudiando
el valor del parametro de avance. Existe una relacién entre parametro de avance y
rendimiento propulsivo en la que el rendimiento propulsivo maximo se dara para
un valor de parametro de avance 6ptimo, J,pt. Como se observa en la Figura [5.11],
los casos sin DEP operan a valores de parametro de avance similares y por tanto
tiene un rendimiento propulsivo similar. Ademas, estos casos vuelan a un pardmetro
de avance en torno a J = 0,58. El caso con DEP que mas se acerca a este valor
es el caso con 6 propulsores, esto explica que este sea el caso con DEP que mejor
resultados de rendimiento propulsivo ofrezca mientras que los otros dos casos, que
vuelan con un parametro de avance que dista mas de los casos sin DEP, tengan un
rendimiento peor.
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Figura 5.11: Pardmetro de avance a lo largo de la mision.

La Figura [5.12| muestra el rendimiento propulsivo en funcién del parametro de
avance para cada caso, mostrando también los datos para la hélice en flujo libre.
Se puede obervar como los casos sin DEP ofrecen unos valores mas altos de rendi-
miento propulsivo y trabajan cerca del valor de parametro de avance 6ptimo. En
cuanto a los casos con DEP, al no tener la hélice en un flujo libre la curva se des-
plaza y proporciona un rendimiento propulsivo menor. Como ya se ha comentado,
es importante realizar un proceso de validacién para determinar si estos resultados
son reales o si por el contrario se necesitaria una malla mas fina.
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Figura 5.12: Rendimiento propulsivo en funcién del pardmetro de avance.

5.1.5. Rendimiento global

De manera que se pueda tener en cuenta todo los factores vistos, se calcula el
denominado rendimiento global, 7g0pq1, segun la Ecuacion Como se puede dedu-
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cir, el rendimiento global resulta de la multiplicacién de la eficiencia aerodinamico,
del rendimiento propulsivo y de la inversa del consumo especifico de modo que sea
mas beneficioso tener una eficiencia aerodinamica y un rendimiento propulsivo alto
mientras que se busca que el consumo especifico sea bajo, como es logico.

C
Tglobal = C_; “Np BSFC™! (51)

La Figura [5.13| muestra la evolucién de este rendimiento global a lo largo de la
misién. Se observa que, como cabria esperar pues es el caso que mejores resultados
ofrece, el valor mas alto se da en el caso hibrido sin DEP. Sin embargo, salta a la
vista que los casos con DEP y BLI obtengan unos mejores resultados que el caso
base en cuanto a rendimiento global pero que los resultados de consumo total de la
Tablal5.1|sean peores. Ademas, también es sorprendente el gran salto de rendimiento
global que se da entre el caso base y el caso hibrido.
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Figura 5.13: Rendimiento global a lo largo de la mision.

De las unidades del consumo especifico, [g - kW™ - h™1], se observa que esta
medida no esta teniendo en cuenta la potencia del punto del mapa motor en el que
se estd operando. Como se ha visto en la Seccién [5.1.0], los casos hibridos trabajan
a potencias mas altas que el caso base. Teniendo esto en cuenta se obtiene la Figura
[5.14] Esta muestra el consumo de combustible por unidad de tiempo a lo largo de
la misién que, si se compara con la Figura [5.3] muestra el efecto que tiene sobre el
consumo de combustible estar trabajando a potencias mayores.
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Figura 5.14: Consumo instantanea de combustible a lo largo de la misién.

Si se utiliza el consumo por unidad de tiempo en vez del consumo especifico
para calcular el rendimiento global se obtiene los resultados de la Figura|5.15| Esta
grafica s{ muestra un comportamiento acorde con los resultados de la Tabla [5.1]
Los casos base e hibrido sin DEP ofrecen unos valores similares siendo ligeramente
superiores para el caso hibrido durante un mayor tramo de la misiéon. En cuanto
a los casos con DEP, muestran unos resultados peores que los otros dos casos que
explicaria las diferencias en cuanto a consumo total. Ademéds, de estos tres casos
el que peor rendimiento global tiene es el caso con 4 hélices, que coincide con los
peores resultados de la Tabla [5.1]
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Figura 5.15: Rendimiento global utilizando el consumo por unidad de tiempo a lo
largo de la mision.
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5.1.6. Emisiones

Por tltimo, en la Figura [5.16|se muestran los resultados para las emisiones por
unidad de tiempo para cada caso. Como es légico, la tendencia que se sigue es muy
similar a la de la Figura[5.14] ya que la cantidad de CO, emitido depende tinicamente
del combustible consumido. Destacar también que la tendencia para todos los casos
es decreciente. A medida que la misién avanza y la aeronave disminuye de peso, la
potencia requerida serd menor y, por tanto, el consumo de combustible también lo
serd generando la reduccién de emisiones de la Figura [5.16}
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Figura 5.16: Emisién instantanea de C'Oy a lo largo de la mision.

5.2. Analisis de CFD

En este apartado se presentan los resultados obtenidos de los calculos CFD
representados mediante escenas, valores numéricos y graficas. Primero, se analiza si
el perfil se comporta como cabria esperar al variar el angulo de ataque y el nimero
de Reynolds y como afectan estos parametros a las prestaciones de las hélices y el
ala para, posteriormente, estudiar los casos con distinto ntimero de hélices.

5.2.1. Angulo de ataque

En la Figura [5.17] se representa el coeficiente de presion en la zona de borde
de ataque para angulo de ataque de 1°, 3° y 5° con Re = 500.000 y 6 hélices,
centrando el plano de corte en la tercera de las hélices para representar una posicion
de envergadura relativamente centrada. Como se puede observar, al aumentar el
angulo de ataque, se consigue un menor coeficiente de presion en el extradés debido
a la deceleracion del flujo. Como cabria esperar, esto genera una mayor sustentacion
cuanto mayor sea el dngulo de ataque (Figura .
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(a) AoA =1° (b) AoA = 3°

Fressure Coefficient
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_ o
(c) AoA =5

Figura 5.17: Coeficiente de presion en el borde de ataque para el caso de Re =
500.000 y 6 motores para distintos nimero de angulo ataque.

0 1 I 1 I I
0 1 2 3 4

Angulo de ataque []

o
[=2]

Figura 5.18: Coeficiente de sustentacion.

Por otro lado en la Figura se muestra una vista completa del perfil junto
con la hélice y como ésta absorbe la estela del perfil. Se observa como el pico de
succion se desplaza aguas arriba sobre el extrados, tal y como se expone en la Seccién
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2. 1.0l

P

(c) AoA = 5°

Figura 5.19: Velocidad para el caso de Re = 500.000 y 6 motores para distintos
numero de angulo ataque.

Ademas, en la Figura [5.20| se observa como la capa limite aumenta de espesor
asi como se da un mayor desprendimiento al aumentar el angulo de ataque generando
un incremento de la resistencia (Figura . Como se ha explicado en la Seccién
2.1.3, esto es debido al mayor gradiente de presion adversa con el que se encuentra
la capa limite al aumentar el dngulo de ataque, tal y como se puede ver en la Figura

.22
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(a) AoA =1° (b) AoA = 3°

Velacity: Magnrude (mys))
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(c) AoA = 5°

Figura 5.20: Velocidad en el borde de salida para el caso de Re = 500.000 y 6
motores para distintos de angulo ataque.
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Figura 5.21: Coeficiente de resistencia.
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i Pressure Coefficient
zZ X -1.5 -12 -0.95 -068 -041 -0.14 014 0.41 0.68 0.95 a2 15

(c) AoA = 5°

Figura 5.22: Coeficiente de presién para el caso de Re = 500.000 y 6 motores para
distintos nimero de angulo ataque.

5.2.2. Numero de Reynolds

Re CL CD EA R6propeuer J Tlp EA- Tp
300.000 | 0,4055 | 0,02140 | 18,95 | 37.742 | 0,6150 | 0,6678 | 12,658
500.000 | 0,4066 | 0,02026 | 20,07 | 62.126 | 0,6227 | 0,6982 | 14,011
700.000 | 0,4072 | 0,01960 | 20,77 | 86.348 | 0,6273 | 0,7161 | 14,874

Tabla 5.2: Resultados para distinto valor de nimero de Reynolds.

En la siguiente seccién se analiza el efecto del niimero de Reynolds y, por tanto,
la velocidad de vuelo sobre los resultados. Como cabria esperar, cuanto mayor sea
el nimero de Reynolds, menor es el desprendimiento de capa limite. Teniendo estos
resultados, seria logico pensar que el caso con menor Reynolds deberia obtener un
rendimiento propulsivo mayor. Sin embargo, ocurre lo opuesto: cuanto mayor sea el
nimero de Reynolds, mayor es el rendimiento propulsivo (Tabla .

Este fenémeno tiene dos posibles explicaciones. En primer lugar, a medida que
aumenta el nimero de Reynolds, estd aumentando el parametro de avance. Es po-
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sible que para el valor de Reynolds maximo todavia no se haya llegado al valor de
parametro avance 6ptimo generando el incremento de rendimiento propulsivo. La
segunda hipotesis esta relacionada con el niimero de Reynolds al que trabaja el per-
fil de la hélice, estimado mediante la cuerda del perfil y la velocidad de giro. Como
se observa en la Tabla , los valor de Repopeizer 0N bajos y, por tanto, se trabaja
en régimen laminar. En condiciones como estd se da el fenémeno de burbuja de se-
paracién laminar, provocando que disminuya la sustentacién (el empuje de la hélice)
y aumente la resistencia (aumento de par necesario) que deriva en una perdida de
rendimiento propulsivo. A medida que aumenta el nimero de Reynolds de vuelo,
también aumenta la velocidad de giro de la hélice y consigo el nimero de Reynolds
de la hélice. Al aumentar Re,ropeier, se reduce el efecto de la burbuja de separacién
laminar, por lo que aumenta el rendimiento propulsivo [28].

(a) Re = 300.000k

_— -

e 1

(b) Re = 500.000k

@

(¢) Re = 700.000k

Velocity: Magnitude (m/'s)
0 6.4 13 19 25 32 38 45 2l a7 64 70

Figura 5.23: Velocidad en el borde de salida para el caso de AoA = 3° y 6 motores
para distinto nimero de Reynolds.
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5.2.3. Numero de discos

A continuacién, se va a exponer y explicar los resultados obtenidos del CFD
para las distintas configuraciones en cuanto a nimero de discos y se van a comparar
con los obtenidos para el mismo caso pero solo teniendo en cuenta el ala. De esta
manera se puede analizar los efectos que tiene la BLI sobre la aerodinamica del ala.
Para poder comparar los resultados, se analiza las prestaciones a distintos angulos
de ataque pero tomando siempre la misma velocidad de vuelo, la correspondiente a
un numero de Reynolds de 500.000.

En primer lugar, se quiere demostrar los efectos que tiene la ingestion de capa
limite sobre el flujo del perfil. La Figura [5.24] muestra la distribucién del coeficiente
de presion sobre un corte centrado en un disco actuador para distintos casos, se han
invertido los ejes del grafico para una mejor compresién de éste. Se puede apreciar
como el pico de succién, que se da para un valor aproximado de z = 0,01m, es
mayor para los casos con DEP pues las hélices estan acelerando el flujo generando
un menor presion en el extrados.
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Figura 5.24: Coeficiente de presiéon para un corte del perfil centrado en un disco
actuador.

Analizando en detalle el coeficiente de presién en el borde de salida (Figura
, se puede observar de forma clara los efectos de la BLI sobre el flujo. Por un
lado, todos los casos con DEP presentan un coeficiente de presién mayor que el caso
base debido a reenergizacion de la capa limite. Por otro lado, si se comparan los
distintos casos con DEP, debido a que un mayor nimero de motores provoca un
menor régimen de giro debido a que la potencia se reparte entre mas motores, se
demuestra que una mayor aceleracion del flujo desprendido provoca que la reenergi-
zacion sea mayor y que le coeficiente de presion sea menor, obteniendo una mayor
sustentacién.
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Figura 5.25: Detalle del coeficiente de presion en el borde de salida para un corte
del perfil centrado en un disco actuador.

La Figura muestra los valores que toma el coeficiente de sustentaciéon para
los distintos casos. Como se puede observar, los casos con DEP sufren un aumento
notable de sustentacion respecto al caso base, de entorno al 7%. Ademés, la pen-
diente de la recta apenas se afectada y la linea se ha desplazado hacia la izquierda
para los casos con BLI, lo que indica que los propulsores situados en el borde de
salida estan modificando el flujo sobre el perfil de tal manera que el angulo de ataque
efectivo que ”ve” el ala aumenta en aproximadamente 0, 5°.
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Figura 5.26: Coeficiente de sustentacion para los distintos casos.

Si se compara solamente los casos con BLI, pese a que los valores de coeficiente
de sustentacién son muy similares a angulos de ataque de hasta 3°, a valores de
angulo de ataque mayores el caso si existen ligeras diferencias, siendo el caso con 8
propulsores el de mayor sustentacién y el de 4 propulsores el de menor. Es légico
que este fendmeno aumente el incrementar el dngulo de ataque, también aumenta el
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desprendimiento de la capa limite, como se ha explicado anteriormente, mejorando
el efecto de la BLI. Asimismo, cuanto mayor nimero de propulsores, mayor el la
superficie del ala que se ve afectada por la aceleracién del flujo y por tanto mayor
serd la sustentacion.

Sin embargo, existen otros factores a considerar. El primero, que pese a que
aumente la sustentacién al aumentar el nimero de propulsores, también hay que
analizar como afecta esto a la resistencia, y por consecuencia a la eficiencia aero-
dinamica, y como se comporta el rendimiento propulsivo. Al aumentar el nimero de
propulsores, disminuye el empuje que debe proporcionar cada motor y, por tanto,
el régimen de giro afectando al parametro de avance y al rendimiento propulsivo.
En segundo lugar, hay que tener en cuenta que el angulo de ataque de un vuelo
real para una aeronave de estas caracteristicas serd reducido normalmente, pues es
aconsejable que el vector empuje que genera las hélices sea lo mas paralelo posible
al vector de direccion de vuelo para que el empuje efectivo sea lo méximo posible.

En la Figura se muestra el coeficiente de presién sobre el extradds para
la semiala completa. Centrandose en la zona del borde de salida, se aprecia como
los valor de C'p son menores en los casos con DEP comparados con el caso base,
lo que significa un mayo pico de succién. En cuanto a la zona de punta de ala, se
observa claramente el fenémeno de recirculacién explicado en la Seccién 2.1.1] al igual
que efecto que tiene la DEP sobre este. El disco actuador acelera el flujo cerca del
borde de salida, ayudando asi a reducir la recirculacién, ocurriendo esto en mayor
medida cuanto menor sea el nimero de hélices ya que la situada en punta de ala se
encontrara rotando a un régimen de giro mayor.

Comparando los casos con DEP, se observa lo explicado anteriormente, para el
caso con 4 motores, pese a que la aceleracién del flujo es mayor (menor Cp) debido a
un también mayor régimen de giro, la superficie sobre la actian las hélices en global
es menor. Para el caso con 8 motores ocurre lo contrario, una menor velocidad de
rotacién es compensada con una mayor superficie, obteniendo asi mejores resultados.
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(a) Caso base.

(d) Caso con 8 discos.
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Figura 5.27: Escena del coeficiente de presién sobre el extradds para los distintos
casos.

Del mismo modo que anteriormente se explicaba el aumento de sustentacién
debido a la BLI mediante el coeficiente de presion, esta vez se trata de explicar
el cambio en resistencia aerodindmica mediante el coeficiente de friccién, Cy. La
Figura [5.28 muestra la distribucién del coeficiente de friccién sobre el mismo corte
que anteriormente. A diferencia que en el caso anterior, el coeficiente de friccién de
fricciéon no presenta diferencias notables a lo largo de toda la cuerda del perfil. Sin

embargo, si aparecen diferencias en la zona del borde de salida donde el efecto de la
BLI.
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Figura 5.28: Coeficiente de friccion para un corte del perfil centrado en un disco
actuador.

En la Figura se aprecia como el coeficiente de friccién es mayor para los
casos con BLI siendo el el caso con 4 motores el de mayor Cy debido a la mayor
velocidad de giro tal y como se ha explicado anteriormente. La aceleracion de la
capa limite genera que esta posea mayor energia y por tanto esté mas adherida a la
superficie de ala. Como consecuencia, la fricciéon es mayor como demuestra la Figura
[5.29] provocando que aumenta la resistencia por friccién.
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Figura 5.29: Detalle del coeficiente de friccién en el borde de salida para un corte
del perfil centrado en un disco actuador.

Como consecuencia de lo descrito anteriormente, la resistencia de los casos
con BLI aumenta respecto el caso base para todo el rango de angulo de ataque
estudiado (Figura . Sin embargo, resulta llamativo que el caso con BLI con
mayor resistencia sea el caso con 8 motores mientras el caso con menor resistencia
no sea el caso con 4 motores, sino el caso con 6 motores. Hay que considerar que
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aumentar el nimero de motores tienes dos efectos contrarios sobre la resistencia. Por
un lado, aumentar el niimero de motores tiene como consecuencia una reduccion de
resistencia que genera cada motor debido a una velocidad de giro menor de este, como
demuestra la Figura [5.29, Por otro lado, aumentar el niimero el motores también
provoca que aumente la superficie del perfil sobre la que estd actuando la DEP en
global provocando que aumente la resistencia. Teniendo en cuenta estos factores, la
configuracion éptima sera aquella que consiga un mejor balance entre ellos, en este
caso se consigue con 6 motores.
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Figura 5.30: Coeficiente de resistencia para los distintos casos.

La Figura [5.28] muestra de forma maés clara lo explicado anteriormente. En el
caso con 8 discos, pese a que el aumento de C'y que genera cada disco por separado
es menor que en los otros dos casos, la superficie sobre la que estan actuando en
global es superior provocando que el resultado final sea una mayor sustentacion. El
caso mas 6ptimo (6 Discos) consigue un buen equilibrio entre superficie sobre la que
actia y aumento de friccién debido a cada disco, obteniendo una menor resistencia.
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(a) Caso base.

(d) Caso con 8 discos.
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Figura 5.31: Escena del coeficiente de fricciéon sobre el extradés para los distintos
casos.

Se ha visto que la DEP consigue una mayor sustentacion pero que esta conlleva
un aumento de la resistencia. La evolucién de la eficiencia aerodinamica permite
determinar si este aumento de sustentacion resulta beneficioso o no. Como se puede
observar en la Figura la DEP proporciona una mejora en eficiencia a angulos
bajos mientras que para angulos superiores a 4° la mejora en sustentaciéon no com-
pensa el incremento de resistencia. Como ya se ha explicado, este tipo de aeronaves
volaran habitualmente a angulo de ataque reducidos por lo que el aumento de efi-
ciencia se delimite solamente a un rango de angulo de ataque menor a 4° no supone
ningtn problema pues en condiciones de crucero no se deberia llegar a estos valores.
Ademas, si se analizan solamente los casos con DEP, la configuracion con 6 motores
resulta ser la mas éptima. Como se ha visto anteriormente las diferencias en cuanto
a (', eran muy reducidas y solo se dan a valores de angulo de ataque altos mientras
que en resistencia si se obtiene diferencias mas notables en las que el mejor caso es
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Figura 5.32: Eficiencia aerodinamica para los distintos casos.

Por ultimo, la Tabla muestra a modo de resumen los resultados mas rele-
vantes para cada caso. En cuanto a las prestaciones del ala, el caso de con 6 motores
es el mas 6ptimo, como se ha visto anteriormente, presentando la mayor eficiencia
aerodinamica.

Caso | (7} Ch EA J Mp EA-n,
Base | 0,3741 | 0,01878 | 19,92 - - -

NP4 | 0,4057 | 0,02026 | 20,02 | 0,5695 | 0,6985 | 13,984
NP6 | 0,4066 | 0,02016 | 20,17 | 0,6275 | 0,6982 | 14,085
NP8 | 0,4066 | 0,02027 | 20,06 | 0,6571 | 0,6838 | 13,714

Tabla 5.3: Resultados para las distintas configuraciones con AoA = 3° y Re
500.000.
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Capitulo 6

Validacion de resultados

En cualquier proceso de simulacién CFD es importante realizar una validacion
de los resultados obtenidos para dar fiabilidad a estos. En este trabajo, debido a la
limitacion de recursos y lo que esto ha supuesto a la hora de definir los parametros
de las mallas a utilizar, el proceso de validacion es todavia mas relevante.

La validacion se puede realizar de distintas maneras. La mas éptima es realizar
de forma experimental algunas de la simulaciones llevadas a cabo y comparar los
resultados obtenidos. Este es el método que se utiliza en la validacién del modelo
de disco actuador en este caso, utilizando datos experimentales de otras fuentes. Sin
embargo, no siempre se dispone de los recursos necesarios para realizar estos expe-
rimentos y puede que estos resultados no se puedan encontrar de fuentes fiables; en
estos casos, los resultados obtenidos mediante simulacién CFD se pueden comparar
con los que se hayan obtenido mediante algiin otro método numérico.

6.1. Modelo de disco actuador

Para validar los resultados obtenidos mediante el modelo de disco actuador, se
dispone de los resultados experimentales proporcionados por UIUC [27]. El proceso
de validacion consiste en realizar una serie de simulaciones utilizando los mismos
parametros de mallado que se han utilizado para obtener los resultados CFD y en
las mismas condiciones que los resultados experimentales siendo estas una hélice de
9 wn de diametro rotando a 5026 RPM.

Como se puede observar en la Figura [6.1, aunque los resultados experimentales
y los CFD se asemejan, existen discrepancias entre estos provocadas por la malla
que se emplea y por la resolucion que se ha tenido que utilizar en el modelo de disco
actuador y que se podrian reducir con una malla maés fina.
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Figura 6.1: Rendimiento propulsivo experimental y el obtenido mediante el modelo
de disco actuador.

Se ha simulado uno de los casos utilizando una malla refinada y se han compa-
rado con los resultados originales. Como se puede observar en la Tabla[6.1] al refinar
la malla se obtienen unos resultados considerablemente distintos tanto en lo respec-
tivo al ala como en los resultados para la hélice. Ademas, destacar que se obtiene
un incremento de un 3,6 % en rendimiento propulsivo. Si esta tendencia se repitiese
para todas las simulaciones, se podria obtener unos resultados que se ajusten méas
a lo que cabria esperar al realizar la optimizacion de misiéon. No obstante, la malla
refinada esta compuesta por mas de 18.000.000 de elementos mientras que la original
no superaba los 7.000.000. Esto supone pasar de trabajar con archivos de 5GB de
peso en memoria a archivos de 12GB para cada simulacién. Esta diferencia supone
un aumento de recursos tanto en tiempo, como en potencia de calculo y en memoria
necesarios de los que no se dispone para la realizacién de este trabajo.

Original | Refinada
Cy 0,225 0,225
Cp 0,0158 0,0141
EA 14,29 15,93

J 0,548 0,572
Mp 0,633 0,656
EA-n, | 9,043 10,442

Tabla 6.1: Comparativa de resultados obtenidos con la malla original y una malla
refinada.
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Capitulo 7

Conclusiones y trabajo futuros

Tras la realizacion del presente proyecto, se pueden extraer varias conclusiones
del estudio tedrico y numérico llevado a cabo. Ademads, todas estas ideas recogidas
y los resultados obtenidos pueden servir como base para trabajos futuros y mejoras
que se le puedan realizar a este.

En primer lugar, se ha estudiado de manera tedrica los posibles beneficios de
utilizar configuraciones no convencionales en RPAS. Tanto la hibridaciéon como la
utilizacion de DEP y sistemas de BLI consiguen mejoras en rendimiento global y
reducciones en consumo de combustible y emisiones. Principalmente, esto se de-
be a tres motivos: al desacoplamiento entre el motor de combustion interna y la
hélice que permite la hibridacién, a la mejora en eficiencia aerodindamica derivada
de configuraciones con DEP y BLI y la mejora en rendimiento propulsivo que se
consigue gracias a la ingestion de capa limite. Ademas, estas configuraciones traen
consigo otros beneficios como puede ser una mejora en fiabilidad y el ahorro en peso
y complejidad de diseno al utilizar la DEP como sistema de control.

En cuanto a los retos a los que se deben enfrentar estos sistemas, queda claro
que la principal limitacion ho en dia es la baja densidad energética de las baterias,
provocando que estas configuraciones solo sean viables en aeronaves de reducido
tamano como RPAS.

En cuanto al estudio llevado a cabo, esta ha servido para confirmar algunos de
los beneficios anteriormente expuestos pero también para poner de manifiesto las
limitaciones con las que se contaba a la hora de realizar dicho estudio. Por un lado,
se ha podido comprobar como la BLI modifica el flujo sobre un perfil aerodinamica
de tal manera que puede aumentar la eficiencia aerodinamica. Asimismo, se ha
explicado la influencia sobre un ala completa de utilizar una configuracién con méas
o menos motores, como el nimero total de motores afectara el régimen de giro de
la hélices y como estos dos factores afectan la sustentacién y la resistencia de ala.

En lo que se refiere a estudio de optimizaciéon de una misién, ha quedado de-
mostrado que una configuracion hibrida sin DEP ya es suficiente para obtener una
mejora en consumo de combustible al poder hacer trabajar al motor en un pun-
to del mapa motor de menor consumo especifico. Sin embargo, los resultados para
las configuraciones con DEP y BLI no ha ofrecido los resultados esperados ya que,
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pese a volar con una mayor eficiencia aerodinamica, estd configuracién sufria una
considerable reduccién de rendimiento propulsivo.

El proceso de validacién de resultados ha servido a encontrarle explicacion a
esto pues ha quedado demostrado que la malla empleada no es lo suficientemente
fina y que estd estaba influenciando los resultados obtenidos. Ademas, se ha visto
como utilizando una malla més fina los resultados mejoran en la direccién que cabria
esperar, obteniendo un mejor rendimiento propulsivo. No obstante, no se disponen
de los recursos necesarios para llevar a cabo todas la simulaciones con mallas de
estas caracteristicas. Por tanto, es obvio que un posible trabajo futuro seria el rea-
lizar todas las simulaciones con mallas mas finas y volver a realizar el estudio de
optimizacién de misién con dichos resultados.

Por ultimo, sos distintas las mejoras y ampliaciones que se le pueden realizar
al presente estudio. En primer lugar, como ya se ha mencionado seria conveniente
repetir el estudio con una malla ma&s fina si los recursos lo permiten. Ademas, se ha
trabajado con configuraciones en las que las hélices se encuentran equiespaciadas
las unas de la otras, seria interesante estudiar distintas configuraciones con el fin
de encontrar la mas 6ptima. En cuanto a la posicion de cada hélice con respecto
al borde de salida, solo se ha probado la solucién heredada de un trabajo pasado
[30], por lo que también seria conveniente probar diferentes posiciones y tamanos
de hélice. Por tltimo, el presente estudio solo se ha limitado a emplear al hélice
DA4052 para sus calculos debido a la existencia de valores experimentales por lo
que se podria intentar configuraciones con hélices distintas para intentar encontrar
la mas éptima.
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Capitulo 8

Presupuesto

En el siguiente capitulo se hace una estimacion de los costes derivados de la
realizacion del presente Trabajo de Final de Master. Estos costes pueden desglosares
en costes de licencias, costes de hardware, coste de personal y costes indirectos.

8.1. Coste de licencias

El coste de licencias tiene en cuenta el coste asociado del uso de distintos pro-
gramas informaticos y las licencias que se necesita contratar para poder emplearlos.
La Tabla |8.1| recoge los costes detallados y el tiempo de uso que se ha hecho de cada
software.

Software Coste Uso Coste Total
MATLAB R2020a | 69,00 €/ano 1 ano 69,00 €
Microsoft Office 365 | 250,00 €/ano 1 ano 250,00 €
Star-CCM+ 0,06 €/h 3000 h 180,00 €
TOTAL | 499,00 €

Tabla 8.1: Coste de licencias

8.2. Coste de hardware

El hardware empleado se componen por un portatil personal modelo HP 15s-
fq2089ns y por las horas de calculo llevadas a cambo en el clister de célculo de Uni-
versitat Politecnica de Valéncia. Para el calculo del coste de utilizacion del portatil se
utiliza una amortizacién a 5 anos del precio total del equipo, equivalente a 749,00€,
mientras que para el coste de uso del clister se utiliza un coste por hora de 0,16€.
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Equipo Coste Uso Coste Total
HP 15s-fq2089ns | 149,80 €/ano | 7 meses 87,40 €
Cluster UPV 0,16 €/h 2500 h 400 €
TOTAL | 487,40 €

Tabla 8.2: Coste de hardware.

8.3. Coste de personal

Para el calculo de coste de personal se considera el tiempo invertido por el autor,
un ingeniero aeroespacial, y el tiempo empleado por por el tutor y el cotutor, ambos
ingenieros aeronauticos superiores pero con diferente experiencia. Para un ingeniero
aeroespacial sin experiencia se considera un sueldo anual bruto de 19.500,00€, para
un ingeniero aeroespacial superior con experiencia menor a 10 anos se considera
un sueldo anual bruto de 30.000,00€y para un ingeniero aeroespacial superior con
experiencia superior a 10 anos se considera un sueldo anual bruto de 40.000,00€.
Teniendo en cuenta la cotizaciones a la seguridad social, una jornada laboral de 8
horas y 215 dias laborables segun el calendario laboral de 2021, se obtiene el siguiente
coste por hora:

Sueldo anual bruto | Cotizaciones Seguridad Social | Coste anual total | Coste por hora
Autor 19.500,00 € 9.218,70 € 28.718,70 € 16,70 €
Cotutor 30.000,00 € 14.182,62 € 44.182,62 € 25,68 €
Tutor 40.000,00 € 18.910,16 € 58.910,16 € 34,25 €

Tabla 8.3: Coste por hora de personal.

Coste por hora | Horas | Coste total
Autor 16,70 € 500 835.00 €
Cotutor 25,68€ 50 1284,50€
Tutor 34,25€ 20 685,00€

TOTAL | 2804,50 €

Tabla 8.4: Coste de personal.

8.4. Presupuesto total

La Tabla muestra una estimacién del coste total del proyecto.
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Concepto | Importe
Licencias | 499,00€
Hardware | 487,40€
Personal | 2804,50€
TOTAL | 3790,50€

Tabla 8.5: Coste total del proyecto.
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Capitulo 9

Pliego de condiciones

A continuacion, se detalla la normativa vigente relativa a las ordenanzas de
seguridad, higiene y salud en el puesto de trabajo. Los anexo y sus consiguientes
apartados se definen en Real Decreto 486/1997, de 14 de abril, por el que se esta-
blecen las disposiciones minimas de seguridad y salud en los lugares de trabajo para
garantizar el cumplimiento de la Ley 31/1995, de 8 de noviembre, de prevencién de
Riesgos Laborales.

Se hace constar que las condiciones que a continuaciéon se describen son de
obligado cumplimiento en cualquiera que sea el lugar en el que se desarrolla el
trabajo, habiéndose llevado a cabo en espacios de la Universistat Politéecnica de
Valéncia y en el domicilio particular del autor.

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

El Anexo I define las condiciones generales de seguridad a cumplir en los lugares
de trabajo.

Apartado 1 - Seguridad estructural. Se estipula que todos los elementos,
estructurales o de servicio, incluidas las plataformas de trabajo, escaleras y escalas,
deberdan tener la solidez y la resistencia necesarias para soportar las cargas o esfuer-
208 a que sean sometidos y disponer de un sistema de armado, sujecion o apoyo que
asequre su estabilidad, asi como se prohibe sobrecargar los elementos citados en el
apartado anterior. Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

Apartado 2 - Espacios de trabajo y zonas peligrosas. Se estipula que Las
dimensiones de los locales de trabajo deberan permitir que los trabajadores realicen su
trabajo sin riesqos para su sequridad y salud y en condiciones ergonomicas aceptables
y que la separacion entre los elementos materiales existentes en el puesto de trabajo
serd suficiente para que los trabajadores puedan ejecutar su labor en condiciones de
sequridad, salud y bienestar. Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar de
trabajo.
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Apartado 3 - Suelos, aberturas y desniveles, y barandillas. Se estipula
que los suelos de los locales de trabajo deberdn ser fijos, estables y no resbaladizos,
sin irreqularidades ni pendientes peligrosas y, ademas, las aberturas o desniveles que
supongan un riesgo de caida de personas se protegerdn mediante barandillas u otros
sistemas de proteccion de sequridad equivalente, que podrdn tener partes moviles
cuando sea necesario disponer de acceso a la abertura. En cuanto a las barandillas,
deberan ser de materiales rigidos, tendran una altura minima de 90 centimetros y
dispondrdn de una proteccion que impida el paso o deslizamiento por debajo de las
mismas o la caida de objetos sobre personas. Todos estos requerimientos se cumplen
en el lugar de trabajo.

Apartado 4 - Tabiques, ventanas y vanos. Se estipula que los tabiques
transparentes o translicidos y, en especial, los tabiques acristalados situados en los
locales o en las proximidades de los puestos de trabajo y vias de circulacion, deberdan
estar claramente senalizados y fabricados con materiales sequros y que, se deberdn
poder realizar de forma sequra las operaciones de abertura, cierre, ajuste o fijacion
de ventanas, vanos de iluminacion cenital y dispositivos de ventilacion. Todos estos
requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

Apartado 5 - Vias de circulacién. Se estipula que las vias de circulacion de
los lugares de trabajo, tanto las situadas en el exterior de los edificios y locales como
en el interior de los mismos, incluidas las puertas, pasillos, escaleras, escalas fijas,
rampas y muelles de carga, deberdn poder utilizarse conforme a su uso previsto, de
forma facil y con total sequridad para los peatones o vehiculos que circulen por ellas
y para el personal que trabaje en sus proximidades. Todos estos requerimientos se
cumplen en el lugar de trabajo.

Apartado 6, 7, 8 y 9 - Puertas y portones; rampas, escaleras fijas
y de servicio; escalas fijas y escaleras de mano. Se estipula las dimensiones
minimas que deben cumplir estos elementos. Todos estos requerimientos se cumplen
en el lugar de trabajo.

Apartado 10 - Vias y salidas de evacuacion. Se enumeran los requeri-
mientos en cuanto a nuimero, dimensionamiento y senalizaciéon de estos elementos.
Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

Apartado 11 - Condiciones de proteccién contra incendios. Se estipula
que los lugares de trabajo deberan ajustarse a lo dispuesto en la normativa que
resulte de aplicacion sobre condiciones de proteccion contra incendios. Todos estos
requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

Apartado 12 - Instalacion eléctrica. Se estipula que la instalacion eléctrica
de los lugares de trabajo deberd ajustarse a lo dispuesto en su normativa especifica.
Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

Apartado 13 - Minusvalidos. Se estipula que los lugares de trabajo vy, en par-
ticular, las puertas, vias de circulacion, escaleras, servicios higiénicos y puestos de
trabajo, utilizados u ocupados por trabajadores minusvalidos, deberdn estar acondi-
cionados para que dichos trabajadores puedan utilizarlos. Todos estos requerimientos
se cumplen en el lugar de trabajo.
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9.2. Anexo 1I: Orden, limpieza y mantenimiento

El Anexo II define las condiciones orden, limpieza y mantenimiento del puesto
de trabajo. En el se estipulan que las zonas de paso, vias de circulacién y salidas
deben estar libres de obstaculos que dificulten la circulacién por ellas, se definen
las condiciones de limpieza y que las tareas de mantenimiento y limpieza no deben
suponer ningun riesgo. Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

9.3. Anexo III: Condiciones ambientales de los lu-
gares de trabajo

El Anexo III define las condiciones ambientales de los lugares de trabajo. Se
definen los valores de temperatura, humedad relativa y velocidad de aire aceptables
que permiten despenar cualquier trabajo de forma correcta, Ademads, se estipula
que las condiciones ambientales no deben suponer ningtn riesgo para la salud de los
trabajadores y se definen los requerimientos de los sistemas de ventilacién para que
esto se cumpla. Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.

9.4. Anexo IV: Iluminacion de los lugares de tra-
bajo

El Anexo IV define la iluminacién de los lugares de trabajo. En el se estipula
las condiciones de iluminaciéon minima, que esta sera natural cuando sea posible y se
definen los criterios sobre distribucién de luz a cumplir. Todos estos requerimientos
se cumplen en el lugar de trabajo.

9.5. Anexo V: Servicios higiénicos y locales de
descanso

El Anexo V define las condiciones de los servicios higiénicos y locales de descan-
so. En primer lugar, el lugar de trabajo debera disponer de agua potable y se estipula
las condiciones minimas que deben cumplir vestuarios, duchas, lavabos y retretes.
En segundo lugar, en lo que respecta a locales de descanso, se debera disponer de
ellos siempre y cuando la seguridad y/o salud de los trabajadores lo exiga. Ademés,
en aquellos casos en los que el trabajo se realice lejos del lugar de residencia, se
debera contar con dormitorios y comedores a disposicién de los trabajadores. Todos
estos requerimientos se cumplen en el lugar de trabajo.
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CAPITULO 9. PLIEGO DE CONDICIONES

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

El Anexo VI define las condiciones del material y de los locales de primeros
auxilios. Se estipula que el material necesario dependera del niimero de trabajadores
y los riesgos a los que se vean expuestos. Ademas, se define los materiales minimos
con los que deben contar los locales de primeros auxilios, siendo estos: botiquin,
camilla y fuente de agua potable. Todos estos requerimientos se cumplen en el lugar
de trabajo.
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